I'.'l,;ler.\ign'a

Aeroespacial .

Analisis de la
Estabilidad y el Control
de un avion no tripulado

El proyecto Céfiro

Autor: Pedro Lopez Teruel

Tutor: Sergio Esteban Roncero
Proyecto Fin de Carrera

Escuela Superior de Ingenieros de la Universidad de Sevilla




Agradecimientos

No habria sido posible la culminacidon de este proyecto sin el capital humano y el
talento, que entre las maquinas del laboratorio e infinidad de noches frente al ordenador, ha
demostrado este magnifico equipo de trabajo.

Agradecer especialmente a mis compafneros Carlos Bernal, José Luis de Augusto,
Andrés Fernandez, Adrian Martin, Daniel Pérez y Francisco Sambl3s, los cuales me ayudaron en
todo cuanto pude necesitar desde el principio. Elementos fundamentales del grupo por su
capacidad de sacrificio, seriedad y compafierismo tanto dentro como fuera del taller.

La fuerte voluntad y compromiso con el trabajo por parte del tutor del mismo, el
profesor Sergio Esteban. Sin su criterio, conocimiento y esfuerzo no habria sido posible realizar
este proyecto.

A todos los profesores del departamento de Ingenieria Aeroespacial con especial
mencidn al Profesor Damian Rivas, por confiar en el equipo y la idea; ademds de ser nuestro
mentor desde el inicio de la carrera.

La profesionalidad y sabiduria aportada en todo momento durante la construccién del
prototipo por el jefe de taller, Manolo Gonzalez.

Por ultimo y especialmente, a mis padres, que con su sacrificio, dedicacion y consejos
consiguieron brindarme la oportunidad de poder cumplir el suefio desde la infancia de estudiar
ingenieria aerondutica y me ensefaron el valor del respeto, el trabajo bien hecho y la
humildad.

@ Pedro Lépez Teruel _



Indice general

ABradeCimMIBNTOS ...cceuiiieniiiieiireeiireeereneerenerenetereserenserensessasessnssersnsssensessnssssnsesenssesansssansesansans I
INAICE BENEIAL...uueiiuieieiiiiieieeceecteecee e s sae e b e s sar e ss e s se e s e sassessessssesssassssesssessssasssnssssans [}
TINAICE A FIGUIAS «.eeveeereiieieieeieteeteesse e eeessressesssesessesssesessesssesessasssesssessesessesssnesssesssesanns Vil
Abreviaturas Y NOMeENClatura..........oceeeciiiiieiiiieeicrrrcercrrreceessrenee s s renssesssenasesseenssessnennns XVl
41T o 11 Lol o oy XXI
1. Un nuevo baluarte: la aviacion no tripulada .......cccccveeevcieeiniieciiieecce, XX

2. Proyecto Céfiro: una plataforma de pruebas .......ccccccveeeeiieieecciee e, XXIV

3. Céfiro: el viento del OeSTE .....coceeriiiiiiiieiiieiee et XXV

4. La estabilidad: requisito imprescindible para el vuelo ........ccccceevciveviiiinenn. XXVI

1. Configuracion basica del aVioN .........ccceeciiiieeiiiiiieiiiircrc e e renee s s renes e seenssesseennsesseennns 1
1.1. Configuracion GENEIAl .......cii it et e e s raaeeea 1

1.2, Sistema de referenCia ....coceieieeeie e 10

2. Ecuaciones del movimiento del avion ..., 13
2.1. Modelo de fuerzas y momentos del avion completo.........cccceeeeeiiieeccieeeccciiee e, 14

2.2. Ecuaciones del movimiento con pequefias perturbaciones .........ccccccceveeecvieeeenneen. 15

2.3. Linealizacion del MOoVIMIENTO.......cocueiiriie e 16

2.3.1. Linealizacion del movimiento longitudinal.........ccccoeeeeieeieciieeiccieeeee, 16

2.3.2. Linealizacion del movimiento lateral-direccional..........cccceveenienicnnnne 17

3. Estimacidn de las derivadas de estabilidad ............ccoiviiiiiiiiiiiiiiiiiiii, 19
3.1. Derivadas de estabilidad longitudinales ..........cccceeeeiieeiiciee e, 20

2R 0 R OO POV PU PPN 20

B2, g eeemeeemeeeeeeie et et ettt e bt e s bt bt e sh et e h e s ae e e ittt e bt e b e bt e be e beenbeenaeeennes 20

BLL.3. g eeveeemeeemeemneenrenareeareenseeabeesuee s bt e sue e smteeaeesabeeat e et e e be e bt e b e e be e beenbeenaeeenes 23

R OO S U SU PSPPI 23

BLdL5. oy eeemeeemeeeee et ettt ettt ettt ettt sttt b e e b b e be e beenae e nes 24

BB, g ceveeemeeemremneanreeaiee st ee bt erbe e s bt e s bt e sue e e e me e eb et sae e e a et et e e bt e bt e b e e be e beenbeenaeeenes 24

R 25

@ Pedro Lopez Teruel m



BL18. G eonnrrrrrervvessiemessssssssas s 25
319, Cppyg eveeeeeeeesvesssessssssssssassasssses s 26
35 e 1 T OO 27
35 U S OO UROOON 27
D002, Gy veeveemeesvemneeneemuenteniesteetestesseestesteasteeutetesbesheeneesbeeeeentenbeeatetesbeeaeeteen 27
3013, Cgp-veeveeeerverueneerieneentesteeutestesteestenteastesatetesbesaeeneesbesaeeneenbeeatetesbeeaeeteens 28
= 20 T R OO ROUSR P OURPRROPI 28
3015, Clp§peeveereervereenueruereentesieetentesseetestesseesutetestesae e tesaesseentesbeeatetesbeeaneteen 28
= 200 T R OO SRPTROURRPRRRRP 29
= 28 e Iy R OO OURRRPRRRRP 29
BLLLL8. (g cveeveemeerverueeneereententesteeutentesteesteste e s teeatebesbeehe et e sheshe et e bt eatetesbeeaeeteens 29
3.2. Derivadas de estabilidad lateral-direccionales ...........cccoceeiiiiiinieneininnieneeee 30
0 O 30
32,2, Clf weveemmammeereeseesesise s 31
32,3, Gy weveremmmneeseeseesssssa s ssssass e 34
I O 36
32,5, (5 «erveereereerrerneeneeriertente st e teste s bt et e st e s teehe et e beshe et e s heehe et e beeatetesbeeaeeatens 36
3206, Cpyggee-veeveeeereerneenuerienienie st etente s st este bt e s tesat e tesbeshe e tesbesh e et e beeatetesbeeaeeteens 38
0 O 38
B.2.8. i reerrrrrerresresnsssessnssssssssessssssssesssssssssssss s ssesases s esaes s s en e 39
3.2.9. G eveeernrerermssnsssesssssssssssessssssssessssesssssesssessessses s sesa s s ensaeneanes 39
3.2.10. Cyp eorrrrrrvvvceeeeeeesssssssassassssss s 40
B.2.1L Clpnrerceeveceseesesssssssssssss s 40
3.2.12. Cpypereeeeevevceseessssssssssas s 40
3.2.13. Cyp corrrrvrvvvceseesessssssssisssss s 41
20 s 00 TSROSO URTPR 41
= 20 s 1 OO OUSRPSU O URRPRRRP 42

Pedro Lopez Teruel m



3.3. Validacion del modelo de prediccién con modelos existentes. Boeing-747........... 43

3.3.1. Derivadas longitudinales .........cccceeeieiiiiii e 45

3.3.2. Derivadas lateral-direccionales .........cccceeeiriiriienieiieeeeeeee 56

3.4. Analisis de las derivadas de estabilidad del C&firo........cccovvvirniineniinicniencreee 68
3.4.1. Derivadas longitudinales .........ccceeviiciiiii e 68

3.4.2. Derivadas lateral-direccionales .........ccceceeeviieiieenieeniieeee e 78

4. Estabilidad estatica longitudinal .........cceeciriieiiiiicccrrrcccrrrerce e s e e e e e e eens 86
4.1. PosicCiOn del PUNTO NEBULIO ....ueeiiciiieeciiee ettt et evee e e era e e e st eaeeeeanes 90
4.2, MArgen EStALICO «.uuiiiiiiie et e e e rae e e e 93
4.2.1. Margen estatico frente a la posicion del ala ........cccceeecvieiieciieiiciieenns 94

4.2.2. Margen estatico frente a la posicion de lacola .......ccccecvveeeecieiiiciinenns 96

4.2.3. Margen estatico frente a la carga de combustible ..........c.cccoviiieinnnns 99

4.2.4. Margen estatico frente la planta motora.......ccccceeecveeeeccieeecciiee e, 102

4.3. Posicion del centro de gravedad .........c..ooecciiiieeiiiie e e 103
4.3.1. Posicién mas adelantada del centro de gravedad .........ccccceecvveeennnenn. 104

4.3.2. Posicién mas atrasada del centro de gravedad ........cccccvveevciieeecnneenn. 107

4.3.3. Posicion real del centro de gravedad ........ccccoveeeeciieeecciie e 98

4.4. Cargay centrado del aVidN ... eeciiiie e e 110
4.4.1. Centrado de carga de pago trasera y delantera estimada ................... 110

4.4.2. Centrado de carga de pago traseray delanterareal .........cccccuveeennnneenn. 113

4.4.3. Incremento de tanques de combustible ..........ccoeeiieiiiiiiieciiiee e, 115

4.5. Criterio de estabilidad estatica longitudinal ............cccooeiiiiiiiiciie e, 117
4.6. Interferencias entre SUPEIfICIES ......eiieciiieeeiiiie et e aee e 120
4.6.1. Deflexion de @Stela.......cooiieeiieiieeeeeeee e 120

4.6.2. Configuracién propulsora: modelo de helicoptero ........cccceecvveeeennnenn. 124

4.6.3. EfECtO SUCIO ..eieiiiiiieiieieree s 130

4.7. Trimado longitudinal del avidn...........ccuiiieiiii e 131
4.7.1. Coeficiente de momentos frente a trimado longitudinal ..................... 131

~ Pedro Lopez Teruel



4.7.2. Coeficiente de momentos frente a velocidad de vuelo ....................... 134

4.7.3. Trimado de la cola frente a la carga del depdsito ......ccccvvvvvcvieeinnneenn, 135

4.8. Estudio de iNCIAENCIAS ....evivuiiiiiiiiiieeee ettt s 137
4.9. Diferentes configuraciones de VUEIO.........cccuvviiiiiieiieiiiee e 139
4.9.1. Configuracion sucia y limpia .ccccceeeeeeieiiieiee e 139

4.9.2. Velocidades altas y bajas ......ccccceeveeiiiiiiiiiiciie e 141

4.9.3. Regimenes de MOLOr ....ccvevieciiieiiiiieeccieee et sraee s 143

4.10. Estudio alternativo configuracidn cola alta .........cccoecvveeeccieei e, 155
5. Estabilidad dinamica longitudinal ...........cceuiiiieiiiiiicreccrrrrccrrer e e re e e e enens 157
5.1. Modelado matricial del SiStema.......coceeiiiiiiiiiiee e 161
5.2. Solucidn para varios segmentos de VUEIO .......ccceeeeeeciiiieciiiececiee e 164
5.3. M0dOS [oNGItUAINGIES ....ccoceiiiei et eanes 173
T 28 1V oY Lo R 11T ={o o | SRR 173

5.3.2. Modo de COrto Periodo .......cccceeueeeieiieee ettt 175

5.4. Aproximacion de 105 MOAOS ......c..ceieiiiiiiiiiiiee ettt e et e e e erae e e e e eanes 179
5.4.1. Aproximacion del modo fugoide.........ceoecieeiiiciiii e, 179

5.4.2. Aproximacion del modo de corto periodo........ccceeeeecvveeeecieeececieeeeee, 181

5.5. Estudio de la respuesta para diferentes configuraciones.........cccccceceeeeevcveeeennen. 184
5.5.1. Variacion de la superficie del estabilizador horizontal ......................... 184

5.5.2. Variacion de la longitud de los tubos de cola.......ccccccvveeeciieeiciiecnne, 185

5.5.3. Variacion de la posicion del centro de gravedad ...........cccveeeenieenneee. 187

6. Estabilidad estatica lateral-direccional............ccoooiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii, 190
6.1. Criterio de estabilidad estatica lateral-direccional ..........ccccoeviriiiiinnininncenen. 191
6.2. Trimado del avidn frente a resbalamiento..........ccceeeereeniiniiniiniceceeeeeee, 194
6.3. Diferentes configuraciones de VUEIO.........ceeeeieciiiiicciiie e 198
6.4. Interferencias entre SUPEIfICIES .....iiiiiiieicciiee e e e e e 200
6.4.1. Configuracidn propulsora y efectividad del timén de direccién .......... 200

@ Pedro Lopez Teruel



7. Estabilidad dinamica lateral-direccional..........ccoueiieeiieiieiiieiiiieiierrn e renreeens 203

7.1. Modelo matricial del SiStema.......c.eevieiriiiiiiie e 207

7.2. Solucidn para varios segmentos de VUEIO .......ccueeviiiciiericciiee st 208

7.2.1. Modo de convergencia en balance .......cccoceviiiiviii e 214

7.2.2. Modo de balanceo holandeés...........cooceieiiiiiiiiiniieiieeeec e 216

2 . T |V, o Te [o =YY o1 - | N 218

7.3. Aproximacion de 105 MOTOS ........ueiiiiiiieiiciiiee et e e e e ssraee e e e eanes 220

7.3.1. Aproximacion del modo de convergencia en balance ..........cccccuuee.. 220

7.3.2. Aproximacion del modo de balanceo holandés...........ccccoeecvieeeinennns 222

7.3.3. Aproximacion del modo espiral .......cccoeeeeiiiiieicciiee e 224

7.4. Estudio de la respuesta para diferentes configuraciones.........cccccceeeeeeevciieeeennen. 226

7.4.1. Variacion de la superficie de los alerones.........ccccveeeecveeeeccieeeccieeeens 226

7.4.2. Variacion de la superficie de la deriva vertical.........ccccooeeeeeiiieeecinnnnnns 229

8. Validacion del modelo con resultados experimentales.........c.ccceeceerreeeccirieeecinrenencennenen. 232
8.1. Pruebas €N VUEIO ......coouiiiiiiei et 233

9. FUTUIAS MEJOraS...cccuuiiiuuiiineiiieniiieecrenerrasirenessresssrensersnsssssssssssssssnssssnssssnssssasssssnssssnssssnns 235
9.1. Depuraciéon del modelo de planta propulsora ........ccccoeeeecieeeicciee e 235

9.2. Modelo realimentado €N VUEIO ........cocueiiiiiiiiiiiieeee e 236

9.3. Medida de las derivadas de estabilidad reales .........ccoceeveeiiniiinieneeneeneeee 237

10. CONCIUSIONES ...uuuueininiiiiiiiiiiitininini s a s s s s s s s s sasasasasasanans 238
=1 o1 1ToY (- | T T RTIN 240

~ Pedro Lopez Teruel



Indice de fiquras

Figura 1.1. — Configuracion EeNEral .......cc..oeocciiie i 1
Figura 1.2. — Datos aerodiNAmIiCOS. .....ccccuiieieiiiieiiiieee e ectteeeectteeeecre e e eeareeeesbaeeeenasaeeeenen 2
Figura 1.3. — Datos para el cdlculo de la deflexion de estela.........ccceeeeecvieeeicciiieeecieeeens 2
Figura 1.4. — Datos @StrUCTUIAIES ......eeiieciiieeeeiieee ettt et e e et e e e ae e e e aeaee e 3
Figura 1.5. — Datos PropuUISIVOS ....cc.uviiieeiiiie ettt e e aae e e e b e e e e naaee e e 3
Figura 1.6. — Tamafio redUCidO ......c..eeieeuiiieiiiiie et ae e e e e e e e e 4
FIgUra 1.7. — Arg0S UAV ...ttt ctre e e e e e st e e e s e e s st re e e e e e e s ennsaaneeseeeeas 4
Figura 1.8. — Aerovironment Black WidOW .........ccccouiiiiiiiiiiei it 4
[T {0 ] = T e R oF- o 1o 1V A Y O O 4
Figura 1.10. — Clasificacion de [0S UAVS.......ccuueii ittt ettt e e vae e 5
Figura 1.11. — Configuracion cola baja.......cccccueeeeiiiie et 6
Figura 1.12. — Configuracion cola alta.........ccccueiiiiiiee e 6
Figura 1.13. — C&firo vista frontal.........cccuviiieiiiiiccee e 7
Figura 1.14. — Ruag Ranger pakistani........cccoccieieiciiie ettt 7
Figura 1.15. — Céfiro configuracion cola alta.........ccceeeeciiiii i 7
Figura 1.16. —Bob Cat 120 ........ooieiiiii ettt ettt e e et e e s aa e e e e e e e e eenraeaeeean 7
Figura 1.17. — Tubo de corriente del CEfir0 .......oouvviriiiiiiie e 8
Figura 1.18. — Tubo de corriente del V-22 OSPrey .....ccccueeeeecieeeeeiiieeeeciteeeesieeeeeenveee s 8
Figura 1.19. — Dualidad del estabilizador vertical ........cccceeeieiiieiccieee e 9
Figura 1.20. — Tubos de cola de aluminio ........cceeeeciiieeciiiiie e 10
Figura 1.21. — Sistema de referencia......cccceeeciiee e 11
Figura 1.22. — Definicién de los ejes cuerpo respecto de los ejes Tierra........ccceeeeuneee. 12
Figura 3.1. — Coeficiente de masa aparente del fuselaje.......ccccceeevcieeecccieeecciiee e, 21
Figura 3.2. — Conjunto MOrro-fUSEIaje .......ccceciieeiiiiiieeccee e e 22

’ i Pedro Lépez Teruel



Figura 3.3. — Ratios de sustentacion Koy ¥ Kb «eeeeereerrreeeeeeeiiiiirieeeeeeeeccinreeeeeeeeeeeeeeinnnns 23
Figura 3.4. — Valor del factor de interferencia ala-fuselaje.........ccoceevviieiiieniecnicenneen. 31
Figura 3.5. — Factor de correccion Ky del fuselaje ... 32
Figura 3.6. — Factor de correccion K,,,, de compresibilidad..........cccceeveeiieneineeanennne. 32
Figura 3.7. — Contribucion de la flecha del ala a Cig....coevvvniciiiiiiniii 33
Figura 3.8. — Contribucion de la relacion de aspecto @ Cig.......covvueveivnnincicicinininiciien 33
Figura 3.9. — Contribucion del diedro del ala a Cig......coevvniciiiniiniiiiiice 34
Figura 3.10. — Factor de correccion Ky, del diedro ......cccceveeviiiiiiiiiiiceceeeeee 34
Figura 3.11. — Factor de correccion Ky, del fuselaje......ccccooerirviiiiiniiniiniieeeene 35
Figura 3.12. — Factor de correccién K,; variacion del Reynolds .........ccccccoeveereerinenne. 36
Figura 3.13. — 7 en funcidn de la cuerda del alerdn.........cocceeeveeeniiiniiienieeeeeee e 37
Figura 3.14. — Contribucidn del alerdn al balanceo ..........cccceevviiiniiiniiieiieeeeee e, 37
Figura 3.15. — Eficiencia de los alerones frente a la guifada......c..cccceeevviieiirciieneicnnennn, 38
Figura 3.16. — T en funcion de la superficie del timdn de direccion .........ccceeevveeevnnennn. 39
FIBUIa 3.17. —=BOECING 747 oottt ettt e e s e e e s s s ssaabee e e e e e s ssasaenenes 43
Figura 3.18. —Dat0s aerodiNAmIiCOS. ....ccccuuiiiiiiiiieiiitee e et e et e e s e s sire e e s sarae e e ssanaeeens 43
Figura 3.19. —Datos para el calculo de la deflexidon de estela.......ccceeevvieeiivcieenincnnenn, 44
Figura 3.20. —Dat0s eStrUCtUrales .......ccccuiiiieciiie e 44
Figura 3.21. —Errores derivadas [ongitudinales..........ccoceeeiiieiiiiiiniiieniieeee e 45
Figura3.22. = Cp Y €rror COMEtidO...cuuiimiiiiiriiiieeeeee e 46
Figura3.23. = C,, Y €rror COMEtid0...cccueieerierierieeeeee e 47
Figura3.24. = Cp,, Y €110 COMETIAO. .oueiiiiiiiiiieee e 47
Figura 3.25. = Cy;, Y €rror COMELIdO...ccueiiieiiiiirieee e e 48
Figura 3.26. — C,;, Y €rror COMEtIdO ...ccueeimieriiriirieeeeee e 48
Figura 3.27. = Cpy Y €701 COMELIAO . ccuuiiiiiiiiiieeeeete e 49
Figura 3.28. — Cyy Y €rror CoOmMetido......ceuriiiiiiiii s 49
Figura3.29. = (4 y €rror CoMetido ........oeueiiiirininiiiii s 50

-

Pedro Lopez Teruel JA[1 ]



Figura 3.30. — Gy Y €r1Or COMELIAO ceeiiiiiiii s 50

Figura3.31. = C, 5 Y €rror COMEtId0...ccuuiiuiiiiiniirieeieee et 51
Figura 3.32. = C,; Y €rror COMELIAO . ccueiiuieiiiiiieete e 52
Figura3.33. = Cp 5 Y €rror COMELidO. cueiieiiiiiiiieee e e 52
Figura3.34. — C, 5, Y €rror COMELIdO ...eeviiiiiiiiiiieeeeeee e e 53
Figura 3.35. = C,5, Y €rror COMEtIdO ....ceiueiiuiiiiiiieeieeeee e s 54
Figura 3.36. — Cj;50 Y €1TOr COMELIAO c.eeinviiiiieiiieieeee et 54
Figura 3.37. — Derivadas 1ongitudinales ............ooeeeiiieeciiiie e 56
Figura 3.38. — Errores derivadas lateral-direccionales........cccccovveeicieeecciiee e, 57
Figura 3.39. = Cyg Y €rror Cometido.......ovuriiirininiiii s 58
Figura 3.40. — Cjg Y €rror COMetido ....c.oueiiiiiiinii s 58
Figura 3.41. - C,,p y error (oo 3 1 T=Yd e [o TSR 59
Figura 3.42. — Cy5q Y €r1or COMELIdO ..ot 59
Figura3.43. = Cj5, Y €rror COMELIAO . .cueiimeeiiirieeie et 60
Figura3.44. — Cp 54 Y €rror COMETIdO . c..eimiiiiiiiiiieeeeeeec e 61
Figura 3.45. - Cys, y error [ole] 3 T=] u e Lo TR RSP RTNE 61
Figura 3.46. — Cj5, Y €rrOr COMETIAO .oouuiiiiiiiiiiiiie e e e 62
Figura 3.47. — Cp 5, Y €rror COMELIAO c.eeiuiiiiiiiieie e 63
Figura 3.48. — Cy;, ¥ €rror COMEtidOo....c.ouiiiieiiiiii s 63
Figura 3.49. — Cyp, Y €rror COMEtId0.....cuvuiiiciiii s 64
Figura 3.50. — Cy;, Y €rror COMetido......ououiiiieiiiii s 64
Figura 3.51. = Cy Y €rror COMetido ..o 65
Figura 3.52. = C},- ¥ €rror COMEtIdO . ..cccuiiiiiiiirieiie e e 66
Figura 3.53. = Cp;;- Y €rror COMEtId0 ..ccueeiueiiiiiieiieeie et 66
Figura 3.54. — Derivadas lateral-direccionales..........cccoecveveeecciiiiecciee e 67
Figura 3.55. — Valores de las derivadas de estabilidad longitudinales........................... 68
Figura 3.56. — C,, frente a la altura.......coeiiiniiniinii e 69

@ Pedro Lépez Teruel m



Figura 3.57. - C,, frente el régimen de motor.......cccceeveevieniiniieiieeee e 70
Figura 3.58. — C,, frente la velocidad........cccceeriiriiriincin e 70
Figura 3.59. — C;;,,, frente [a velocidad..........ccoceeriiriiiniiiiiieee e 71
Figura 3.60. — C,,, frente [a velocidad.........c.cccocveriiiiiriiniineeee e 72
Figura 3.61. — C,,, frente la velocidad ........ccoeeriiriiiiiei e 72
Figura 3.62. — C;; frente la velocidad ... 73
Figura 3.63. - (,, frente la posicion del centro de gravedad..........c.coovviininininininnnn 73
Figura 3.64. — Gy frente la velocidad ... 74
Figura 3.65. — (4 frente la posicion del centro de gravedad...........oovviiniiininininnnn 75
Figura 3.66. — C,, frente la posicidn del centro de gravedad..........ccccceeeereireeniicnnenne 75
Figura 3.67. — (), frente la velocidad........c.ccooveriiiiiiiiiiiieeeeeeee e 76
Figura 3.68. — 5, frente el ancho del estabilizador horizontal ..........cccccocereniennene 76
Figura 3.69. — C,,,5. frente el ancho del estabilizador horizontal .........ccccocerieriennne 77
Figura 3.70. — C,g frente la velocidad........c.ccooeeriiriiiiiiiieeeeeeeee e 78
Figura 3.71. — Valores de las derivadas de estabilidad lateral-direccionales................. 78
Figura 3.72. - Cg frente la velocidad...........oceeiiiiiiii 79
Figura 3.73. - Cyg frente el diedro ........ccoiiiiiiiiii 80
Figura 3.74. — (g frente 1a velocidad ... 81
Figura 3.75. — (g frente la velocidad...........oceiiiiiiiii 82
Figura 3.76. — (5, frente [a velocidad .........coceviriiiriiniiineceee e 82
Figura 3.77. —Cy, frente la velocidad ... 83
Figura 3.78. —C,), frente la velocidad..........oviiriniiiiie 84
Figura 3.79. —C},- frente la velocidad.......c.ccoieiiiiniiniiiceeeee e 84
Figura 3.80. —C,,,- frente la velocidad.........ccoceeriiiiiiiiiiiiie e 85
Figura 4.1. — Linea de actuacion de 1a hélice ........ccovveeiiiiiieciieeeecee e 86
FIBUIa 4.2, — BiSABIaS. . uueiieiiieiiiiireeeeeiieiiieeeeeeeeeeessittaneeeeesesssstaneeesesssasssnneeesesannnsnsnnsnns 87
Figura 4.3. — CoNjUNTO d@ COIA ..eeiieueiieiecieee ettt e e e 87

-

Pedro Lépez Teruel m



Figura 4.4. — Deflexion negativa. Encabritado .......cceevvviiiiiiciiieicec e 87
Figura 4.5. — Deflexion positiva. PiCado ........cccuviiiiiiiiis e 87
Figura 4.6. — Disefio ubicacidon tanque de combustible .........cccevviiieiiiiciee e, 88
Figura 4.7. — Ubicacidn real del tanque de combustible........cccccceviveiiiiiieeinceeeciien, 88
Figura 4.8. — Bahia de Carga ......ccceeoiieiiiiiee ettt 88
Figura 4.9. = Tren de aterrizaje ... ittt e e e 89
Figura 4.10. — X, frente la posicion del ala........cccocvviiiiniininiiinii, 94
Figura 4.11. — Margen estatico frente al centro de gravedad del ala...........ccueeeennee. 95
Figura 4.12. — X, frente la posicidn de 1a cola.......ccoeeeeiiiininiiccninecece, 97
Figura 4.13. — Margen estatico frente la longitud del tubo ..........ccccveeeveiiieccienee. 98
Figura 4.14. — Margen estatico frente la longitud del tubo y la posicién del ala........... 99
Figura 4.15. — X, frente la carga de combustible ...........ccccoivviniiiininiec 100
Figura 4.16. — Margen estatico frente la carga de combustible. Ala fija ..................... 100
Figura 4.17. — Margen estadtico frente la carga de combustible. Cola fija ................... 101
Figura 4.18. — Sobredimensionado del Motor ........cccceeccciieeecciiee e e 102
Figura 4.19. — Datos estructurales para el calculo del centro de gravedad................. 103
Figura 4.20. — Equilibrio de fuerzas LEW........cuuiiieciiee e 104
Figura 4.21. — Posicion del centro de gravedad respecto del % de la cuerda del ala.. 104
Figura 4.22. — Equilibrio de fuerzas en el eje vertical ........cccoeevviieeciiiecccie e, 105
Figura 4.23. — Medicidn del centro de gravedad ..........cccoveeeeeciiiieccieee e 105
Figura 4.24. — Tabla de NOIMalES.......coeciiiieeiee et e 105
Figura 4.25. — Posicién mas adelantada del X.. Limitacion aerodindmica.................. 106
Figura 4.26. — Posicidn mas adelantada del X.. Limitacion estructural ...............c...... 107
Figura 4.27. — Limitaciones del X, respecto del % de la cuerda del ala ...................... 109
Figura 4.28. — Carga de Pago TraSera .....cccceeeciieeeeiiieeeeecieee e citee e e eae e e esbee e e enaaee e e eneeas 110
Figura 4.29. — Centrado carga de pago delantera estimada..........cccceeeciveeeecieeeenen. 111
Figura 4.30. — Centrado carga de pago trasera estimada.......cccccceeevvveeecieeecccvieeeenen, 112

®

Pedro Lépez Teruel m



Figura 4.31. — Bandeja de avidnica modular........ccocueerieeniieieiinenieeseceee e 113

Figura 4.32. — Bahia de carga delantera......cccceeeeciieiiccciiee e 114
Figura 4.33. — Centrado para vuelo de pruebas.......cccccecueeeiieciieeincieee e 114
Figura 4.34. — Centrado de la carga de combustible..........cccoeciieiiniiieiiniieeee e, 115
Figura 4.35. — Tabla del criterio de estabilidad estatica .........ccccceeveiieeiiiieeecniiee e, 117
Figura 4.36. — Cabeceo frente al trimado del avion........cccceeecvieiivciieecccee e, 118
Figura 4.37. — C,o frente a las incidencias de colay ala.....ccccocvverevciieeeniieeecnciee e, 119
Figura 4.38. — Estela turbillonaria en puntade ala.......cccceeeeeciiiiicciiee e, 120
Figura 4.39. — Deflexion de eStela........coccuiieeciiii e 121
Figura 4.40. — Down-wash ¥y Up-Wash........cccccuiiiiiiiee e 121
Figura 4.41. — Efecto del motor en la deflexidn de estela .........cceecvveeeecieieccciieecee, 122
Figura 4.42. — Deflexién de estela frente la cuerda en puntade ala........ccccccuuveenneee. 123
Figura 4.43. — Deflexién de estela frente la longitud de los tubos de cola.................. 124
Figura 4.44. — Tabla de deflexiones de estela......cccccueeeeciieeiieciiii e 124
Figura 4.45. — Area de referencia del rotor de helicOptero .........oovevvveeveereveeenene. 125
Figura 4.46. — Salto de veloCidades.........c.ueveeiiieicciiiee e e 125
Figura 4.47. — Velocidad en cola frente al empuUje .....occccveeeeeciiiiiccieeeccee e, 126
Figura 4.48. — Tubo de corriente en un helicOPtero .......coccveeecieeeecieee e 127
Figura 4.49. — Eficiencias afectadas y no afectadas........ccccceeeciieiieciieeccciee e, 128
Figura 4.50. — Zonas afectadas y no afectadas por el chorro .......ccccceeeeceeeeccieeeenen. 129
Figura 4.51. — Hermes 450. Configuracion ala alta .........ccccceeeciieiiecieeeccciee e 130
Figura 4.52. — Céfiro. Configuracidn ala alta.........cccceeeeciiiieciiiee e, 130
Figura 4.53. — Coeficiente global de cabeceo frente al trimado.........cccccovveeeiieeennnen. 133
Figura 4.54. — Tabla de iNCIdENCIAS .....ccccviiieeiiiie e e 133
Figura 4.55. — Tabla de trimado .........coeciiiiicieee e e 134
Figura 4.56. — Coeficiente global de cabeceo frente a la velocidad.............ccuue....... 134
Figura 4.57. — Trimado de cola frente la carga de combustible..........cccccocveeeecieeennnen. 136

i ia Pedro Lopez Teruel m



Figura 4.58. — Angulo de ataque frente a la incidencia del ala........cccocevvvvvvvevevreennnee. 137

Figura 4.59. — Trimado frente 1as iNCIdeNCias ......ccccceervieeriieiiiieiniiecee e 138
Figura 4.60. — Configuracion de 10S flaps .....ccccveeiriiieiiiiiiee e 139
Figura 4.61. — Datos aerodindmicos de 10s flaps.......cccevvueeeiivciieiinciiee e, 140
Figura 4.62. — Datos de estabilidad para 10s flaps......ccccccveeereciieiiniiieecceee e 140
Figura 4.63. — Coeficiente global de cabeceo frente a la velocidad...........cccecuveenneee. 143
Figura 4.64. — Trimado del ala frente a la velocidad..........cccoecvieiiiciieiccciee e, 142
Figura 4.65. — Relacion de empuje frente a velocidad.........cccccveeeeciieeecciiee e, 145
Figura 4.66. — Vuelo de crucero a 500 metros de altura........cccceeeeeciieeeecieeeccciiee e, 145
Figura 4.67. — Vuelo de crucero a nivel del mar .......cccoeccieei i 146
Figura 4.68. — Trimado al deSPEEUE ........vviieeieee ettt e 147
Figura 4.69. — Cabeceo al deSPEEUE.......cuuiieeciiee ettt e e 148
Figura 4.70. — Trimado durante aceleraciones. T=75 %...cccceeeceeerieesiieeenieenieesvee e 149
Figura 4.71. — Cabeceo durante aceleraciones. T=75 % ...ccccceeeeeeriersieeeneeesieesvee e 149
Figura 4.72. — Trimado durante aceleraciones. T=50 %......ccccecceeerrerriereneeenieesireeennns 150
Figura 4.73. — Cabeceo durante aceleraciones. T=50 % .....ccccecveeerveevriereneeeneeesereeennns 150
Figura 4.74. — Trimado durante deceleraciones. T=20 %......c.cccceevcveervrereiereneeescreeennns 151
Figura 4.75. — Cabeceo durante deceleraciones. T=20 % .....cccceevvveerceeeeneeenveesineeennns 152
Figura 4.76. — Trimado en el aterrizaje ....cccceeceeee e e 153
Figura 4.77. — Cabeceo en el aterrizaje....cccccccieeeccieee ettt e 153
Figura 4.78. — Configuracion de cola alta.......cccceeeciiee e 155
Figura 4.79. — Tabla comparativa entre ambas configuraciones...........ccccoceeeecveeeennen. 156
Figura 5.1. — Trayectoria en el eje longitudinal..........cccccoiiiieiiiieccie e, 157
Figura 5.2. — Aborto en el aterrizaje ......oceeeecciee e e 158
Figura 5.3. — Detalle del aborto en el aterrizaje......ccccceeecveeeicciiee e, 159
Figura 5.4. — Trimado del aborto en el aterrizaje.......ccccccueeeeeciieeeecieeecccee e, 159
Figura 5.5. — Tabla de matrices del SiStEmMa.......ccceccuveieeciiiiii e 162

i ia Pedro Lopez Teruel m



Figura 5.6. — Tabla de autovalores del sistema........ccceeceeriieiiiiiiniieeceee e 163

Figura 5.7. — Tabla de derivadas de estabilidad longitudinales ..........cccccccveevcveennnnen. 164
Figura 5.8. — Velocidad longitudinal. Crucero al 25 % del motor........cccccccceeevcvveeennnnee. 165
Figura 5.9. — Angulo de ataque. Crucero al 25 % del MOtOr .........ccevvveveveevereeerereeenens 165
Figura 5.10. — Momento de cabeceo. Crucero al 25 % del motor .......ccccccvevevcveennnnee. 166
Figura 5.11. — Angulo de cabeceo. Crucero al 25 % del Motor..........cccevvvvveveeeeervennnen. 166
Figura 5.12. — Velocidad longitudinal. Crucero al 75 % del motor..........cccceeevcvveeeennnen. 167
Figura 5.13. — Angulo de ataque. Crucero al 75 % del Motor ..........ccceevevevevevevererenennn. 167
Figura 5.14. — Momento de cabeceo. Crucero al 75 % del motor ......c.ccceeveevcveernennnne. 168
Figura 5.15. — Angulo de cabeceo. Crucero al 75 % del Motor..........ccccceevevevevevevenenen. 168
Figura 5.16. — Velocidad longitudinal. DESPEgUE........ccccvieeeeeciiieeecieee e e 169
Figura 5.17. — Angulo de ataque. DESPEEUE ........cccveveeieeveeeeeieeeeeeee e 169
Figura 5.18. — Momento de cabeceo. DESPEGUE .......cccecuvereeeviieeeecieee et 170
Figura 5.19. — Angulo de cabeceo. DESPEEUE ........c.cueueevereeeeeeieeeeee et 170
Figura 5.20. — Velocidad longitudinal. Aterrizaje .......cccccceeeeeeciieeeecieeeeccee e 171
Figura 5.21. — Angulo de ataque. ALEITIZaje.......cccvueueuieiveeiieeeeeeeeeeeee e 171
Figura 5.22. — Momento de cabeceo. Aterrizaje......cccccecveeeeeccieeeeciee e e 172
Figura 5.23. — Angulo de cabeceo. Aterrizaje ......coueeeeveeeeeeeeeeeeeeeee e 172
Figura 5.24. — Tabla del modo fUgOIde........ccccuviiieiiiee e 174
Figura 5.25. — Fugoide. Crucero al 25 %......cccceeeeeriiiiiniieesieeeieeeseeesveesieessvee e 174
Figura 5.26. — Fugoide. Crucero al 75 %......ccceeeeeriiieesiieesieeeiee e esteesves e e savee s 174
Figura 5.27. — Fugoide. En el deSPeGUE.......ccccuvieiieciiiee ettt e 175
Figura 5.28. — Fugoide. En el aterrizaje......cccecoueeeeciiee ettt e e 175
Figura 5.29. — Tabla del modo de corto periodo........ccccccveeeeeciieeeeciiee e 176
Figura 5.30. — Corto periodo. Crucero al 25 % .....ccocvveevveeeiieeecieesie e eiee e 177
Figura 5.31. — Corto periodo. Crucero al 75 % ...ccceccueerveeeeiee e sieessiee e 177
Figura 5.32. — Corto periodo. En el deSPegUE......cccuueieecvieeieecieee et 177

— Pedro Lopez Teruel



Figura 5.33. — Corto periodo. En el aterrizaje ....ccoveuveeeeciiiee e 177

Figura 5.34. — Tabla de la aproximacidn del modo fugoide ......cccceevvvviviieeecncieeeeee, 179
Figura 5.35. — Aproximacion. Crucero al 25 % ......cccceeeevcieeiieiiiee e 179
Figura 5.36. — Aproximacion. Crucero @l 75 % ......cccvueeeeiiieeiieiiieeesieee e 179
Figura 5.37. — Aproximacion. En el desSpeguUE .......cccuveviveiieeeeeiiiee et 180
Figura 5.38. — Aproximacion. En el aterrizaje .....cccccccevviveeeeiieee e esieee e 180
Figura 5.39. — Tabla de la aproximacién del modo de corto periodo.........cccccuveenneee. 182
Figura 5.40. — Aproximacion. Crucero al 25 % ....ccocceevveeeiiiee e cvee e 183
Figura 5.41. — Aproximacion. Crucero al 75 % ...ccceevvveerieeeiiieeeiieesieesreessvee e 183
Figura 5.42. — Aproximacion. En €l deSPegUE .......cccuveeeeciieeeeeciiee et 183
Figura 5.43. — Aproximacion. En el aterrizaje .......ccccceeieieeeecieeeeeciee e e 183
Figura 5.44. — Variacion tamanio estabilizador. Velocidad longitudinal....................... 185
Figura 5.45. — Variacidn tamafio estabilizador. Angulo de ataque...........ccccceevvveneeee. 185
Figura 5.46. — Variacion tamanio estabilizador. Momento de cabeceo....................... 185
Figura 5.47. — Variacidn tamafio estabilizador. Angulo de cabeceo...........cccccocuuec..... 185
Figura 5.48. — Variacion longitud de tubo. Velocidad longitudinal..........c.cccccuveeen..e. 186
Figura 5.49. — Variacidn longitud de tubo. Angulo de ataque ...........cccoevevevieerrvenenene. 186
Figura 5.50. — Variacion longitud de tubo. Momento de cabeceo .........cccceeeevveenneee. 186
Figura 5.51. — Variacion longitud de tubo. Angulo de cabeceo .........cccccoevvveevrrvrnenenee. 186
FigUra 5.52. — AULOVAIOIES ......ueeiiiiiee ettt et ree e e aaee s 187
Figura 5.53. — Variacidon margen estatico. Velocidad longitudinal ............ccccccuveeenne.e. 188
Figura 5.54. — Variacién margen estético. Angulo de ataque ...........ccceevvvrveeerreenenenee. 188
Figura 5.55. — Variacion margen estatico. Momento de cabeceo.........cccceeeeureeenneee. 189
Figura 5.56. — Variacién margen estético. Angulo de cabeceo..........cccocvvvvveerrvrncnne. 189
Figura 6.1. — Diedro positivo del avidn...........ccueieeciiee i 191
Figura 6.2. — Criterio de estabilidad lateral.........ccccooueeeeeiiiiccce e, 192
Figura 6.3. — Criterio de estabilidad direccional ..........cccccveieeiiiiienciiie e, 193

— Pedro Lopez Teruel



Figura 6.4. — Derivadas de estabilidad laterales ........ccoccceevieiiiiiiniiiniiiieceieeee 194

Figura 6.5. — Trimado para un resbalamiento de 157 ........cccceecvieeviieccee e 195
Figura 6.6. — Trimado para un resbalamiento de 127 ........cccceeieeviieccie e 195
Figura 6.7. — Deflexion de los alerones frente velocidad..........ccceeeieeeiiiieeecnciiee e, 195
Figura 6.8. — Deflexion del timoén de direccidn frente velocidad..........ccccvevenveenneee. 196
Figura 6.9. — Alabeo frente velocidad ........cooociiiiiiciiee i 197
Figura 6.10. — Deflexion de los alerones frente el Motor .......ccccvvveieeeivciieeccciee e, 198
Figura 6.11. — Deflexién del timdn de direccidn frente el motor .......ccccccveeeeiveeenneee. 199
Figura 6.12. — Alabeo frente €l MOtOr........coceciiiieccee e e e 199
Figura 6.13. — Configuracion de dos derivas verticales...........ccoceeeciieeeecieeeccciiee e, 200
Figura 6.14. — Proyeccién del chorro hacia la cola........cccoeeeeeciiiiiciiieeccee e, 201
Figura 6.15. — Viento cruzado guifiada adversa........cccceccveeeeeciieeeecieee e 202
Figura 7.1. — Tabla de matrices del SiStEmMa.......ccceccuveeeeiiiiie e 206
Figura 7.2. — Tabla autovalores estabilidad lateral-direccional ..........cccccocveeerierennnen. 207
Figura 7.3. — Tabla de derivadas de estabilidad laterales..........cccceceuvveeeciieeccciieeeenen. 207
Figura 7.4. — Variacidn de “B” frente perturbacion del alerdn........ccccceeevevvcvvvnnnnnne. 209
Figura 7.5. — Variacion de “@” frente perturbacion del alerdn..........cccccoveveeniennnnee. 209
Figura 7.6. — Variacion de “p” frente perturbacién del alerdn ..........cccecvvveeevieeennnen. 210
Figura 7.7. — Variacion de “W” frente perturbacion del alerén..........cccccoveeeecvieennee. 210
Figura 7.8. — Variacion de “r” frente perturbacién del alerdn..........ccccoccveeeeevieeenneen. 211
Figura 7.9. — Variacidn de “B” frente perturbacion del timén de direccién................ 211
Figura 7.10. — Variacion de “@” frente perturbacién del timén de direccion............. 212
Figura 7.11. — Variacion de “p” frente perturbacion del timén de direccion............... 212
Figura 7.12. — Variacion de “@” frente perturbacién del timén de direccién............. 213
Figura 7.13. — Variacion de “r” frente perturbacion del timdn de direccion............... 213
Figura 7.14. — Modo de convergencia en balance ........cccceeeeeciiiiecciiee e, 214
Figura 7.15. — Tabla del modo de convergencia en balance..........cccocceeecivveeecieeeennen. 214

— Pedro Lopez Teruel



Figura 7.16. — Respuesta de la convergencia en balance.......cccccovcveeniiieiiieniiecniieennne, 215

Figura 7.17. — Modo de balanceo holandés........cccccueeiviiiiiiiniiieiceee e 216
Figura 7.18. — Tabla del modo de balanceo holandés ...........ccccevevciieiiiicieecnciee e, 217
Figura 7.19. — Respuesta del balanceo holandés...........ccccceeeeciiiiiniiieicccee e, 217
Figura 7.20. — MOdO €SPIral ceccuueieieiiieeciiee ettt e s e e e saeeas 218
Figura 7.21. — Tabla del modo eSpiral.......cceeeciiieiiciieeicee e 218
Figura 7.22. — Respuesta del modo espiral........cccecuveeiviiieeiiniiies e 219
Figura 7.23. — Tabla de la aproximacién de la convergencia en balance..................... 220
Figura 7.24. — Respuesta aproximada y real. Convergencia en balance...................... 221
Figura 7.25. — Tabla de la aproximacién del balanceo holandés............cccceeuureenneen. 222
Figura 7.26. — Respuesta aproximada y real. Balanceo holandés............cccccccuveenneee. 223
Figura 7.27. — Tabla de la aproximacién del modo espiral .......cccceeevveeeeiieeeccciee e, 224
Figura 7.28. — Respuesta aproximada y real. Modo espiral........cccccoeeeeiieeeecieeeenen. 225
Figura 7.29. — Respuesta en el dngulo “”. Variacidn del tamafio del alerén............. 226
Figura 7.30. — Respuesta en el dngulo “@”. Variacién del tamafio del alerdén............. 227
Figura 7.31. — Respuesta en “p”. Variacion del tamafio del alerdn............cccccuuveeeeee. 227
Figura 7.32. — Respuesta en el angulo “¥W”. Variacién del tamafio del alerdén............. 228
Figura 7.33. — Respuesta en “r”. Variacion del tamafio del alerdn............cccceuveeneee. 228
Figura 7.34. — Respuesta en el dngulo “”. Variacidn del tamafio del timdn.............. 229
Figura 7.35. — Respuesta en el angulo “@”. Variacién del tamafio del timén............. 230
Figura 7.36. — Respuesta en “p”. Variacion del tamafio del timon.........cccceeeeuveeenneee. 230
Figura 7.37. — Respuesta en el angulo “W”. Variacién del tamafio del timén............. 231
Figura 7.38. — Respuesta en “r”. Variacion del tamafio del timon..........cccceeeeuveenneee. 231
Figura 8.1. — VUEIO del CATIrO....uii it 233
Figura 9.1. — Modelo realimentado en VUEIO........cccuuereeiiiiieicciieeeeee e 236
Figura 9.2. — Pruebas en tinel de VIeNto ........ceeeeciiei e 237

i‘ Pedro Lopez Teruel 54741



Abreviaturas y nomenclatura

a Angulo de ataque

Apsiice Area del plano de la hélice

AR “Aspect ratio” (alargamiento del ala)

B Angulo de resbalamiento

b Envergadura del ala

bfmax Mdximo ancho del fuselaje

c Cuerda media del ala

Cq Coeficiente de resistencia total del avidn

Cao Coeficiente de resistencia pardsita

CFD “Computer Fluid Dynamics”

Cl Coeficiente de sustentacion total del avion

Cl, Coeficiente de sustentacion a dngulo de ataque nulo

Cly,; Coeficiente de sustentacion de la cola a dngulo de ataque nulo

Clyyp Coeficiente de sustentacion del ala a dngulo de ataque nulo

Cl,, Coeficiente de sustentacion del ala expuesta

Clys Coeficiente de sustentacion del fuselaje

Cl,y Coeficiente de sustentacion de la nariz del morro

Cly, Coeficiente de sustentacion de la cola

Clowp Coeficiente de sustentacion del ala

Cls, Coeficiente de sustentacion del timdn de profundidad

Cleier Coeficiente de sustentacion del elevador

Cip Coeficiente de alabeo respecto del dngulo de resbalamiento

Cisa Coeficiente de alabeo respecto de la deflexion de los alerones

Cisr Coeficiente de alabeo respecto de la deflexion del timon de direccidon

Cip Coeficiente de alabeo respecto de la velocidad angular lateral

Cy Coeficiente de alabeo respecto de la velocidad angular direccional

Cno Coeficiente de momento de cabeceo respecto del dngulo de ataque nulo

Cnowb Coeficiente de momento de cabeceo del ala respecto del dngulo de ataque
nulo

Ca Coeficiente de momento de cabeceo respecto del dngulo de ataque

Ca Coeficiente de momento de cabeceo respecto de la variacion del dngulo
de ataque
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Cnat Coeficiente de momento del estabilizador horizontal

Cinawb Coeficiente de momento del ala

Conse Coeficiente de momento de cabeceo respecto de la deflexion del timoén

Cing Coeficiente de momento de cabeceo respecto de la velocidad angular
longitudinal

Cou Coeficiente de momento de cabeceo respecto de la velocidad longitudinal

Cup Coeficiente de guifiada respecto del dngulo de resbalamiento

Crsa Coeficiente de guifiada respecto de la deflexion de los alerones

Cusr Coeficiente de guifiada respecto de la deflexion del timdn de direccion

Cop Coeficiente de guifiada respecto de la velocidad angular lateral

Conr Coeficiente de guifiada respecto de la velocidad angular direccional

Cnn)tailperturba 1.  Coeficiente de estabilidad genérico perturbado por el chorro

Cnn)tailsinperturbur Coeficiente de estabilidad genérico sin perturbar por el chorro

C; Cuerda media del estabilizador horizontal

Ctail Cuerda de la cola

Ctip Cuerda en la punta del ala

Cyu Coeficiente de fuerza longitudinal respecto del dngulo de ataque

Cyi Coeficiente de fuerza longitudinal respecto de la variacion del dngulo de
ataque

C,se Coeficiente de fuerza longitudinal respecto de la deflexion del timon

Cyq Coeficiente de fuerza longitudinal respecto de la velocidad angular
longitudinal

Cyu Coeficiente de fuerza longitudinal respecto de la velocidad longitudinal

Cyp Coeficiente de alabeo respecto del dngulo de resbalamiento

Cysa Coeficiente de alabeo respecto de la deflexion de los alerones

Cysr Coeficiente de alabeo respecto de la deflexion del timon de direccidon

Cyp Coeficiente de alabeo respecto de la velocidad angular lateral

Cyr Coeficiente de alabeo respecto de la velocidad angular direccional

C,a Coeficiente de sustentacion respecto del dngulo de ataque

C,a Coeficiente de sustentacion respecto de la variacion del dngulo de ataque

C,se Coeficiente de sustentacion respecto de la deflexién del timon

Cuq Coeficiente de sustentacion respecto de la velocidad angular longitudinal

C,u Coeficiente de sustentacion respecto de la velocidad longitudinal

D Didmetro de la hélice
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Deflexion del timdn de profundidad

Deflexion de estela

Envergadura del ala

Fuerza en el eje longitudinal

Fuerza en el eje del ala del avion

Fuerza en el eje vertical

Diferencia de cotas entre centro de gravedad de la cola y centro de
gravedad del avion

Momento angular

Incidencia de la cola

Incidencia del ala

Inercia longitudinal

Inercia longitudinal adimensionalizada

Primer coeficiente de la polar del avion

Segundo coeficiente de la polar del avion

Segundo coeficiente de la polar del avion

Coeficiente de relacion de aspecto

Coeficiente de perturbacion de un cuerpo en presencia de un ala
Coeficiente de geometria

Coeficiente de estrechamiento

Coeficiente de perturbacion de la nariz del morro

Coeficiente de perturbacion del ala en presencia de un cuerpo
Estrechamiento “taper ratio”

Momento de balance

Distancia entre centro aerodindmico del ala y el centro aerodindmico de
cola

Longitud del tubo de cola

Masa del avion

Momento de cabeceo

Masa del avién adimensionalizada

Momento en el eje longitudinal

Momento de guifiada

Punto neutro del avion
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nnoaf ectada
p

q
qperturbada

qsinperturbar
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Safectada

A) bmax
SM

Vctimb
Vcruise
Vi
Vland
Vinax
Vtail

w

Wy
Wcargal
WcargaZ

Wdeposito

Eficiencia en cola afectada por el chorro
Eficiencia en cola no afectada por el chorro
Velocidad angular lateral

Variacion del momento de cabeceo

Presion dindmica perturbada por el chorro
Presion dindmica sin perturbar por el chorro
Densidad del aire

Velocidad angular direccional

Superficie del ala

Seccidn del fuselaje en la cual la corriente deja de ser uniforme
Superficie afectada por el chorro del motor
Seccidn lateral mdxima del fuselaje

Margen estdtico

Superficie expuesta del ala

Superficie del estabilizador horizontal
Superficie total de referencia

Angulo de cabeceo

Empuje que genera el motor

Velocidad longitudinal

“Unmanned Aerial Vehicle” (vehiculo aéreo no tripulado)
Velocidad inducida en la hélice

Velocidad del vehiculo

Volumen total del fuselaje

Velocidad de ascenso

Velocidad de crucero

Ratio de volumen del estabilizador horizontal
Velocidad de aterrizaje

Velocidad médxima

Velocidad real que llega a la cola

Peso total del avién

Peso del cuerpo

Peso de la carga de pago delantera

Peso de la carga de pago trasera

Peso del depdsito de combustible

o
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X cargal
X carga2
X cat

X cawb

X cgt

X cgwb

X deposito
X motor
X trend

Xtrent

Peso del estabilizador horizontal

Peso del motor

Peso de los tubos de cola

Peso del tren delantero

Peso del tren trasero

Peso del estabilizador vertical

Peso del ala

Posicion del centro de gravedad del cuerpo

Posicion del centro de gravedad de la carga de pago delantera
Posicion del centro de gravedad de la carga de pago trasera
Posicion del centro aerodindmico del estabilizador horizontal
Posicion del centro aerodindmico del ala

Posicion del centro de gravedad del estabilizador horizontal
Posicion del centro de gravedad del ala

Posicion del centro de gravedad del depdsito de combustible
Posicion del centro de gravedad del motor

Posicion del centro de gravedad del tren delantero

Posicion del centro de gravedad del tren trasero
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Introduccion

1. Un nuevo baluarte: la aviacion no tripulada

Desde el siglo pasado, la aviacién ha significado el nexo de unidn entre los continentes y
las distintas civilizaciones, para intercambios culturales y mercantiles, asi como uno de los
pilares fundamentales en las numerosas contiendas de ese siglo. En estos conflictos bélicos la
pérdida de equipos aun siendo muy cuantiosa, no llegaba a ser comparable a las incontables
bajas humanas.

Con la intencion de que en el presente no ocurra una tragedia tan grande, asi como para
otros usos de tipo civil, se investiga a finales de siglo y presente del actual para crear una
generacion de aviones no tripulados que, aun siendo prototipos en su mayoria, abren las
puertas del progreso y hacen volar la imaginacion de los cientificos que investigan en el
desarrollo de estos aparatos.

Los aviones no tripulados desempefiaran a lo largo de los proximos afios muy variadas
misiones en todos los ambitos, tanto civiles como militares, pudiéndose destacar entre otras:
la fotografia aérea, vigilancia de costas, control de inmigraciéon, mejora del ATM actual, control
de incendios, aplicaciones todo-tiempo y un largo etcétera de utilidades.

Estos aviones son designados por sus siglas inglesas como UAVs (Unmanned Aereal
Vehicles). El término no tripulado proviene de la suficiencia propia del sistema de control y
telemetria de estos vehiculos para volar autdnomamente sin necesidad de agentes exteriores
como pueden ser radios, ayudas o humanos a bordo. Son el origen de una segunda generacion
de estos vehiculos pero adaptados al ambito particular, lo que se denominara en el futuro
PAVs (Personal Aereal Vehicles) y los nuevos aviones de combate UCAVs (Unmanned Combat
Aereal Vehicles).

La motivacidon que lleva a este equipo de estudiantes de ultimo curso de ingenieria a
adentrarse en esta tarea tan compleja de disefio y construccién de una aeronave no tripulada,
viene suscitada por el interés cientifico que en gente tan joven despiertan las nuevas
tecnologias, en especial todos los progresos técnicos que se estan dando hoy dia en el dmbito
del disefo de aeronaves, los sistemas de control y la avidnica.

En una ingenieria tan reciente como es la aerondutica, estos avances han sido
vertiginosos evolucionando desde aviones de tela y cafas como el de los hermanos Wright,
hasta el surcar de los cielos de auténticos “ordenadores con alas”, todo ello en menos de un
siglo de historia de la aviacién.
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2. Proyecto Céfiro: una plataforma de pruebas

El proyecto Céfiro consiste en el disefio y construccidn de un avién no tripulado, llevado
a cabo por un grupo de cinco estudiantes de ingenieria aeronautica en un dmbito meramente
universitario. Este proyecto es sugerido, financiado y supervisado por el Departamento de
Ingenieria Aeroespacial y Mecdnica de Fluidos de la Universidad de Sevilla.

En la asignatura de Calculo de aviones se propuso el disefio de una aeronave no
tripulada, que debia cumplir una serie de especificaciones previamente consensuadas por el
Departamento. Toda esta informacidn se registré en un RFP “Request for proposal” de forma
gue, entre las caracteristicas del avidn se pueden subrayar las siguientes:

1. Peso maximo al despegue de no mas de 70 kg.

2. Autonomia de vuelo inicial de 30 minutos.

3. Velocidad de crucero minima 90 km/h y maxima de 140 km/h.

4. Distancia de despegue y aterrizaje inferior a 230 metros.

5. Altitud de crucero operacién a 500 metros sobre el nivel del suelo.
6. Ser capaz de alojar 10 kg de carga de pago.

7.Tren de aterrizaje fijo.

Todo comienza con un simple diseno en servilleta, y le siguen una infinidad de procesos
de disefio, programacién, fabricacién, construccién y verificacidon hasta llegar a ver construido
y volando al prototipo, el Céfiro.

La culminacién de este proyecto es la construccion de este avidn, cuya finalidad
primordial, entre otras muchas, serd la de emplearse como una plataforma de pruebas para
futuros ensayos y estudios. Se pretende que el proyecto tenga continuidad, introduciendo las
mejoras pertinentes para la realizacion de numerosos ensayos, asi como la mejora de este
primer prototipo.

Para garantizar la continuidad y viabilidad del proyecto se abordaradn, en futuras
versiones, las mejoras necesarias para hacer mds atractivo y practico este producto,
entendiendo que la finalidad del proyecto es la construccidon de aviones no tripulados como
plataformas de pruebas para ensayos a baja velocidad y la sintetizacidn de las técnicas de
construccion necesarias para la realizacién de disefos “llave en mano”. En este sentido, se
realizard un completo analisis del comportamiento en vuelo del avidn, asi como el estudio de
las diferentes mejoras desde el ambito de la estabilidad que quedaran plasmadas en las
conclusiones del proyecto.
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3. Céfiro: un viento del Oeste

La literatura se ha encargado de engrandecer el nombre de este avién, en conocidas
obras de los mejores literatos de todos los tiempos. Asi queda reflejado por ejemplo en la obra
del genial Julio Verne, Escuela de Robinsones: “Oficial de contramaestre, el Céfiro sopla suave
pero con silbido firme, arrie velas y emprendamos de nuevo nuestro viaje”.

En la mitologia griega, Céfiro (en griego Zédbupog Zephyros) era el dios del viento del
Oeste, hijo de Astreo y de Eos. Céfiro era el mas suave de todos y se le conocia como el viento
fructificador, mensajero de la primavera.

Se decidié este nombre por unanimidad, de forma que el avién tuviera una designacién
no demasiado abstracta, como ocurre en ciertas ocasiones con los proyectos cientificos. Un
avion como el Hércules careceria de personalidad si sélo se hiciera referencia a él como C-130.
Por tanto, el tener un nombre era fundamental para hacer referencia al proyecto.

El deseo que se tiene con este nombre es que traiga suerte a la hora del vuelo y, como
su nombre indica, sea tan suave y liviano como se creia en la Grecia clasica.
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4. La estabilidad: requisito imprescindible para el vuelo

Un avién no puede llegar a cumplir los objetivos previstos para el mismo, si no es capaz
de seguir un vuelo estable y a la vez, sea posible controlarlo. Para ello, este proyecto en
concreto, intenta dar solucién a este problema, de modo que las decisiones importantes sobre
ubicacién de las superficies de control y la configuracion del avién se tomaran y estudiaran en
el mismo.

El estudio de la dindmica del vuelo es uno de los aspectos mds fascinantes de la
ingenieria aeronautica puesto que mezcla los tres pilares basicos de la aeronautica con suma
elegancia. Estas tres disciplinas cldsicas son la mecanica, la aerodindamica y las matematicas.

La estabilidad de una aeronave se analiza desde distintos puntos de vista, dependiendo
del tipo de movimiento o performance que se quiera estudiar. La  estabilidad puede ser
estdtica y dindmica.

Por estabilidad estatica se entiende la respuesta de un sistema cuando se le cambia de
su posicién de equilibrio. En este caso, la estabilidad que interesa es la capacidad del avidn
para recobrar una posicién de equilibrio después de sufrir una perturbacién que la haya
modificado (turbulencia, rafaga de viento, etc.). La estabilidad estatica se clasifica en tres tipos:
positiva, neutra y negativa.

Por estabilidad dinamica se comprende la evolucidn temporal de las variables
caracteristicas del equilibrio. Se tiene que en ocasiones, las fuerzas que tienden a recuperar la
posiciéon de equilibrio pueden ser tan grandes que fuercen al sistema a ir mas alld de la
posicidn inicial. Estabilidad dinamica es la propiedad que amortigua estas oscilaciones
haciéndolas cada vez menores en intensidad. Un sistema posee estabilidad dinamica si la
tendencia del sistema es producir una fuerza que se oponga a ese movimiento, lo
comunmente conocido como amortiguamiento.

Frente a una perturbacion, si el avidn es capaz de recuperar su posicidon de equilibrio, se
dice que el avion es estable; mientras que, si la tendencia no es la de amortiguar, sino que se
desplaza hacia una posicion diferente de la de equilibrio, se tiene un sistema inestable.

La estabilidad segun el eje en el que se estudie su variacidn, puede ser longitudinal y
lateral-direccional. La estabilidad longitudinal, se refiere al movimiento del avién sobre el eje
paralelo al ala, y es la mas importante porque determina en gran medida las caracteristicas de
cabeceo del mismo, particularmente las relativas a la pérdida.

De todas las caracteristicas que afectan al balance y controlabilidad del avidn, la de
mayor importancia es la estabilidad longitudinal. Aunque es dificil obtener un grado exacto de
estabilidad longitudinal para todas las condiciones de vuelo, es esencial conseguir un
compromiso aceptable para que el vuelo sea seguro y confortable. La estabilidad longitudinal
del avidn estd resuelta primariamente por el estabilizador horizontal de cola. Esta superficie de
control genera las fuerzas necesarias para contrarrestar el efecto de fuerzas externas. Al ser la
parte mas alejada del centro de gravedad cualquier fuerza, por pequefia que sea, ejercida
sobre este dispositivo, tendrd un gran efecto de correccion.
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La estabilidad lateral-direccional se refiere a la mostrada por el avién sobre su eje
longitudinal. Un avién que tiende a volver a su posicidn de alas niveladas, después de que una
rafaga de viento levante o baje una de ellas, se dice que es lateralmente estable. En aviones
con dos motores, el fallo de uno, puede producir inestabilidades en el vuelo. Para corregirlo, se
debe aprovechar el efecto del timén de direccion ademds de la inclinacién del angulo de
alabeo.

En esta linea, el proyecto abordard el estudio de la estabilidad estatica y dindmica,
tanto longitudinal como lateral y se adentrara en el modelado de las derivadas de estabilidad y
su comprobacién con modelos reales. Se analizardn también las diferentes configuraciones de
vuelo, centrado de la carga de pago, margen estatico, centro de gravedad, trimado vy
configuracion propulsora del motor; asi como de la respuesta dindmica del sistema en sus tres
ejes estudiando los modos tanto longitudinales como laterales.
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1. Confiquracion basica del avion

1.1. Confiquracion general

El avién presenta unas caracteristicas técnicas limitantes a la hora del vuelo y que van a
condicionar fuertemente las capacidades del mismo. La configuracidén basica del avién es la
gue se puede apreciar en la figura 1.1:

Figura 1.1. - Configuracion General

Las caracteristicas principales que presenta son las siguientes:

Tamanio reducido del avion.

Configuracion de cola baja.

Configuracion propulsora (pusher) del motor.

Doble timén de direccion.

Tubos de cola (tail-booms) como sustitutos de la mitad trasera del fuselaje.

Extension de alerones hasta finalizar en la punta del ala.

N o Uk~ w DN

Utilizacién de flaps como elementos de hipersustentacion.
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

Datos: los datos estructurales, propulsivos y aerodinamicos con los que se realizara el
estudio son los que se presentan en las tablas 1.2, 1.3, 1.4, y 1.5. Se han recopilado de los
proyectos fin de carrera [11], [12] y [13] de la bibliografia:

Datos coeficientes aerodinamicos estabilidad longitudinal

Pendiente de la curva de Clyyp 0,29927
sustentacion del ala a
dngulo de ataque nulo
Pendiente de la curva de Clowp 3,8804 rad™
sustentacion del ala a
dngulo de ataque a
Coeficiente de momento Cm, -0,0455
del ala a dngulo de
ataque nulo
Coeficiente de momento Cmgy,,p 0,39937 rad™
del ala a angulo de
ataque a
Pendiente de la curva de Cly, 0
sustentacion de la cola a
dngulo de ataque nulo
Pendiente de la curva de Cl,,; 2,773 rad™
sustentacion de la cola a
dngulo de ataque
Coeficiente de momento Cmgy, 0 rad*
de la cola a dngulo de
ataque a
Pendiente de la curva de Cloier 1,937 rad”
sustentacién del timén
de profundidad
Polar limpia Cd=Cdy+K, C,+K,-C? Cd = 0,02866 + 0,0012 - C; + 0,04279 - C?

Figura 1.2. - Datos aerodinamicos

Datos aerodinamicos y estructurales para calculo de deflexion de estela

Cuerda media del ala c 0,39299 m
Cuerda en la punta del ala Ctip 0,295 m
Cuerda media de la cola C; 0,28 m

Envergadura del ala env 2,8124 m
Alargamiento AR 8,2569

Figura 1.3. - Datos para el calculo de la deflexién de estela
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO
Superficie alar S 1,088 m’
Superficie cola S, 0,16038 m’
Longitud del tubo de cola Liubo 1,1m
Centro gravedad del ala Xcgwb 1,25m
Centro aerodindmico del Xcawb 1,1685m
ala
Centro gravedad de la cola Xegt 2,4957 m
Centro aerodindmico de la Xcat 2,4776 m
cola
Centro gravedad del cuerpo X 1,0218 m
Centro gravedad carga 1 Xcarga1 0,73 m
Centro gravedad carga 2 Xcargaz 1,18 m
Centro gravedad del Xdeposito 1,5846 m
depdsito
Centro gravedad del motor Xnotor 1,8444 m
Centro gravedad del tren Xtrend 0,529 m
delantero
Centro gravedad del tren Xirent 1,3454 m
trasero
Peso del ala Wb 4,4 kg
Peso del fuselaje W, 3,15 kg
Carga de pago 1 W carga1 7 kg
Carga de pago 2 W cargaz 3 kg
Peso del deposito W geposito 2 kg
Peso del motor W notor 1,8kg
Peso del tren delantero W irend 0,406 kg
Peso del tren trasero W irent 0,806 kg
Peso del tubo de cola Wp 1,346 kg
Peso estabilizador W hori 0,499 kg
horizontal
Peso estabilizador vertical W oert 0,105 kg

Figura 1.4. - Datos estructurales

Datos propulsivos

Didmetro de la hélice 4 18in
Velocidad de crucero V cruise 90 km/h
Madxima velocidad Vonax 172 km/h
Velocidad en aterrizaje Viand 50 km/h
Velocidad en despegue Vctimb 60 km/h

Figura 1.5. - Datos propulsivos
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

Tamaiio reducido: el avién mide unos 3 metros de envergadura por otros 3 metros de
longitud. Las superficies sustentadoras (ala y cola), asi como las superficies de control
(alerones, timén de profundidad y timones de direccion) tendran un tamafio adecuado en
funcidén de los requisitos de actuaciones.

Figura 1.6. — Tamano reducido Figura 1.7. - Argos UAV

Dicho dimensionado viene condicionado por las caracteristicas técnicas que se le exigen
a la aeronave. La carga de pago, asi como las caracteristicas de vuelo del avion limitan el
tamafio del mismo. Un pequefio estudio aerodindmico y de estabilidad y control dictara el
tamanfio y la ubicacion de las superficies de control. Con posterioridad se estudiara la eficiencia
de las mismas, y se determinard un posible cambio de tamafo de éstas, asi como un cambio
de ubicacidn respecto de la aeronave.

Dentro del mercado de los aviones no tripulados, existe una amplia gama de estos
vehiculos que dependiendo de sus capacidades de vuelo, envergadura y peso se puede
clasificar tal y como se puede apreciar en la figura 1.10. Dentro de esta clasificaciéon se
encuentran gran cantidad de modelos, que van desde el Shadow 600, que aparece en la figura
1.9, con mas de 5 metros de envergadura, hasta micro UAV’s de menos de 4 kg de peso, como
el Black Widow de la figura 1.8.

—

Figura 1.8. - Aerovironment Black Widow Figura 1.9. - Shadow 600
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Carga
maxima en

despegue
(Kg.)

Micra p (micra) <10 250 1 =5
Mini Mini =10 150 a 300 =2 =30
e CR 10a 30 3000 234 150
cercana
Alcance corto 5R 30a70 3000 3ab 200
Alcance medio MR 70a 200 5000 6a il 1250
Altitud baja
Penetracion Lanop =230 S0a 9000 0,5al 350
profunda
St andais MRE =500 BO00 10a 18 1250
media
Autonomia alta
i i LALE =500 3000 =24 =30
Autonomia alta
B MALE =500 14000 243 48 15000
Autonomia alta
e HALE =2000 20000 243 48 12000
Comkbate UCAay Aprox. 1500 io00a Aprox. 2 10000
Ofensivo LETH 300 4000 Jad 250
Senuelo DEC 0a5s0 5000 =4 250

o Entre 20000 MO (no
Estratosferico STRATO =2000 20000 =48 i)
A EXD ND *30000 ND MO
estratosferico

Figura 1.10. - Clasificacion de los UAVs

Observando la anterior tabla, se puede apreciar como el Céfiro se encuentra englobado
dentro de este sector entre los UAVs de tamaifo mini, aunque con el tiempo y un incremento
de tanques de combustible, podria llegar a englobarse dentro de las aeronaves de alcance
corto.

El tamafio reducido del mismo hace que no sean aplicables para este tipo de vehiculos
no tripulados la normativa de especificacidon técnica vigente, que para aviones de tamafo
medio y reducido seria la CS-23. Para el disefio de la estabilidad, las actuaciones y la
aerodindmica se han utilizado criterios tipicos de disefio de aviones de mayor tamano, por lo
que se espera que el avidn presente las limitaciones y caracteristicas tipicas de este tipo de
aviones. Debido a esto, su tamafio reducido no ha de inferir el error de intentar considerar el
comportamiento de este UAV similar al de un avidn de aeromodelismo, puesto que no debe de
ser similar.

La CS-23 es la nueva normativa europea que suplanta a las antiguas JAR, de forma que
su contenido trata aspectos tanto de autonomia, aerodinamica, estructuras y por supuesto,
estabilidad en su apartado B de vuelo. Como se ha comentado, esta normativa no sera de
estricto cumplimiento para el caso de las aeronaves no tripuladas, aunque puede servir como
pauta de disefio
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Configuracion de cola baja: este tipo de configuracién tiene menor efectividad que la
cola alta debido a que el ala envia una estela turbillonaria hacia atras. Esta estela hace que la
corriente que percibe la cola tenga una menor velocidad ademas de un angulo de incidencia
diferente, la denominada deflexion de estela o “down-wash” en inglés.

Este efecto hace que se reduzca la efectividad de las superficies de la cola con efectos
muy adversos para la controlabilidad del avidn sobre todo a bajas velocidades. La efectividad
se puede llegar a ver reducida en torno al 90% para configuraciones de cola alta y al 80% en
configuraciones de cola baja.

A continuacion se presentan en las siguientes ilustraciones dos posibles configuraciones
de cola. La figura 1.11 se trata de un avidn radiocontrol con la configuraciéon propulsora y
tractora simultanea y la cola baja. Se observara en precedentes apartados como la hélice no
compromete el disefio de la cola y refuerza la teoria que se estudiara mas adelante acerca del
modelo de helicdpteros.

La figura 1.12 se trata de un famoso avién radiocontrol de configuracién propulsora
también, pero con la cola alta, de forma que el chorro de la hélice no incide sobre la cola en la
mayor parte de las configuraciones de vuelo.

Figura 1.11. - Configuracion cola baja Figura 1.12. - Configuracion cola alta

Una solucidn posible para evitar al maximo el efecto pernicioso que la estela tiene
sobre el estabilizador horizontal, es ubicar una cola en T alta, aunque para la configuracién de
hélice trasera que se tiene este resultado no es posible. De modo que, la Unica posibilidad de
mejora en la configuracidon de la cola seria pasar de una configuracién en H como se tiene
actualmente, a una configuracion en H pero con el estabilizador horizontal sobre los dos
estabilizadores verticales, creando un encajonado y evitando el chorro directo sobre el
estabilizador horizontal. Esta posibilidad sera estudiada en un apartado mdas adelante, como
validacién del modelo en caso de que el primer disefio con estabilizador horizontal abajo, no
fuera eficiente. Con esta solucién se tiende una alternativa real de disefio, aunque sera de
escasa importancia tal y como se advertira en un estudio posterior.

En las siguientes fotografias se tienen dos aviones, en la figura 1.13 esta el Céfiro con la
configuracion de cola baja y la foto contigua, la figura 1.14 corresponde con uno de los aviones
no tripulados israelies con disefio muy parecido al Céfiro.
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

El Ruag Ranger es un UAV de capacidades de alcance y autonomia medias. Suele
montarse sobre patines sin tren de aterrizaje, pero en la figura la configuracidén que se tiene es
la utilizada por el ejército de Pakistan, mas conocido como Flamingo.

Figura 1.13. - Céfiro vista frontal Figura 1.14. - Ruag Ranger pakistani

A continuacion se muestran dos fotos de aviones con configuracidn en cola alta. Por un
lado el disefio posible del Céfiro con la cola elevada en la figura 1.15. Por otra parte, el Super
Falcon 120 (Bob Cat 120) en la figura 1.16. El Falcon 120 es un avién de aeromodelismo que
actualmente tiene muy buena aceptacion en todo el mundo. Es el mas grande de la familia Bob
Cat. Posee esta configuracién de cola alta, porque el chorro que envia a la cola es demasiado
fuerte y generaria picados considerables si no se situara en esta posicion.

Figura 1.15. - Céfiro configuracion cola alta Figura 1.16. - Bob Cat 120

Finalmente, tal y como se observara con posterioridad, la configuracién de cola baja del
Céfiro serd la mas idénea para el vuelo y la construccion del mismo.

Configuracion propulsora del motor: con este tipo de configuracién de planta
propulsora, se tiene un soplado de las superficies de control traseras, de forma que se
aumenta la velocidad de la corriente que incide sobre el estabilizador horizontal. La hélice
trasera estd cumpliendo la funcién de inyectar una cantidad de movimiento adicional, de
modo que, la efectividad de la superficie de control se puede ver incrementada en una
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velocidad superior a la de vuelo. Asi la efectividad puede llegar a ser del orden del 115% en
ocasiones, segun predicciones del modelo real.

Esta hipdtesis quedara plasmada en un apartado posterior, en el cual se modelara el
comportamiento del tubo de corriente que proyecta hacia atras la hélice como un modelo de
helicéptero en vuelo axial ascendente. En este tipo de actuacidn a punto fijo de esta clase de
aeronaves, dicho tubo de corriente que proyecta el rotor principal se emplea en sustentar el
propio helicéptero.

En las siguientes imagenes se tiene en la figura 1.17 el tubo de corriente que proyecta la
hélice hacia la cola en el Céfiro. En la figura 1.18, la proyeccién de corriente que tienen los dos
rotores del V-22 Osprey sobre el fuselaje del avién. Cabe destacar en la foto del V-22 que el
tubo de corriente se ve disminuido a distancias mayores de un didmetro conforme se
prolonga hacia atras, lo cual serd un hecho muy relevante a la hora de estudiar el modelo

helicéptero con posterioridad.

Figura 1.17. - Tubo de corriente del Céfiro Figura 1.18. - Tubo de corriente del V-22 Osprey

Dos timones de direccion: segin la configuracion de tipo propulsora que se tiene, el
tubo de corriente proyectado a mayor velocidad no incide en los estabilizadores verticales.
Durante la realizacidn de virajes en guifiada, no se incrementara la efectividad de las mismas.

Por estos motivos no presenta la ventaja de poseer mayor velocidad, pero tampoco el
inconveniente de encontrarse dentro de la estela turbillonaria del ala, por lo que su efectividad
se mantendra bastante elevada. Ademas, dada la configuracién de tubos de cola que se tiene
es imposible tener otra configuracidn viable para la ubicacion del estabilizador vertical.
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Figura 1.19. - Dualidad del estabilizador vertical

Para condiciones de vuelo con resbalamiento se tiene que una pequefa parte del timén
de direccidn si es afectada por el tubo de corriente, de forma que incrementa su velocidad y en
consecuencia su sustentacion. Haciendo uso de modelo de polar parabdlica, se obtendra que
la resistencia aerodinamica inducida por el chorro es mayor en un timén que en el otro; de tal
forma que, se generaran momentos de guifiada inestables segln el criterio de signos que se
seguird mas adelante, en la seccién 6.4.1.

Tubos de cola: debido a la configuracion de tipo propulsora para el problema de estudio,
estructuralmente sera imposible conectar la cola con el resto del fuselaje, puesto que se
interpone la hélice. Por lo tanto, la Unica solucién estructural viable para este tipo de
configuracion es conectar la cola con el ala mediante unos tubos de fibra de carbono
denominados “tail-booms”. Finalmente, se decidié que los tubos fueran de aluminio por
razones econdémicas, aunque es importante hacer hincapié en recomendar que su naturaleza
sea de fibra de carbono, para reducir peso en la cola y asi poder facilitar el equilibrado de
pesos y la reducciéon del peso global del conjunto. Estos tubos se han de ubicar mediante una
cogida especial al ala y tendran la limitacién estructural de no ser demasiado largos, debido a
qgue durante la maniobra de despegue se podria llegar a tener una colision con el suelo, si el
angulo de rotacién es demasiado elevado.

Para el analisis de la estabilidad estatica longitudinal se credé un programa con el
software EES (Engineering Equation Solver). Este programa estd disefiado de forma que
cualguier modificacidon en la longitud de estos tubos queda reflejada con la suficiente robustez,
como para poder considerarlo un parametro mas del predimensionado.
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Figura 1.20. - Tubos de cola de aluminio
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1.2. Sistema de referencia

Para realizar el estudio de la estabilidad tanto longitudinal como lateral-direccional se ha
de considerar una convencién de signos, de forma que se cumplan los criterios de estabilidad
impuestos para cada eje. En el siguiente esquema estd representado el sistema de referencia
del avidn, con los ejes situados en el centro de gravedad del mismo.

&

)

Figura 1.21. - Sistema de referencia

El eje “x” es el eje longitudinal del avién. Se encuentra paralelo a la direccién de la
corriente incidente. Los giros segun este eje determinaran el alabeo del avién.

El eje “y” se corresponde con el eje que abarca la longitud del semiala derecha. Giros
segln este eje determinara el cabeceo del sistema.

El eje “z” completa el triedro dextrégiro de tal forma que apunta hacia el suelo dentro
de este sistema de ejes. Este eje serd el decisivo a la hora de plantear la mayor parte de las

derivadas de estabilidad referidas a los timones de direccion.

“u_n
z

El criterio de signos adoptado para el eje “z”, es similar al utilizado en [1] y opuesto al
utilizado en [2]. Este hecho serd de capital importancia para los sucesivos estudios. Se ha
escogido el utilizado por Bandu Pamadi [1], puesto que, la mayoria de las derivadas de
estabilidad que se han utilizado, han sido calculadas con los métodos de este texto. Este
sistema de coordenadas es mévil con el cuerpo, por lo que todo se debera referir a un sistema
de referencia inercial. En la figura 1.22 se aprecia cdmo varia el sistema no inercial respecto
del inercial.
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.
EL PROYECTO CEFIRO

Figura 1.22. - Definicién de los ejes cuerpo respecto de los ejes Tierra
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2. Ecuaciones del movimiento del avion

Para el estudio de la estabilidad de un avidn, es necesario definir unos ejes dentro del
mismo para poder contabilizar las fuerzas y momentos que se generan durante el vuelo. Estos
ya fueron definidos en el apartado anterior, con lo que ahora es necesario ofrecer las
expresiones que son necesarias para el estudio del movimiento, proyectadas en dichos ejes.

Este apartado partird de una base general hasta llegar a las ecuaciones que se analizaran
para el estudio de la estabilidad. Para ello se iran realizando las hipdtesis necesarias para
obtener la simplificacién.

El movimiento del avidn va estar gobernado por seis grados de libertad: tres en fuerzas y
otros tres en momentos. Las componentes de la velocidad y del momento pueden ser
proyectadas dentro de los ejes XYZ, de forma que la “U” serd la proyeccion de la velocidad
segln en eje “x”, “V” es la velocidad lateral del avién y estad proyectada segun el eje “y” y por
ultimo, se tiene la velocidad vertical “W” que es proyectada sobre el eje “z”. Por lo tanto el

vector velocidad serd el compuesto por las tres componentes U, Vy W.

El movimiento rotacional viene dado por las componentes de la velocidad angular en
cada uno de los tres ejes respectivamente. Sobre el eje “x” se tendra la tasa de variacion de

“._ n “, n

momento de balance “p”, en el eje “y” se tendra la tasa de variacién de momento de cabeceo

“ n

g” y por ultimo segun el eje “z”, se tiene la tasa de variacion de momento de guifiada “r”.

Los momentos son representados con otras letras: el momento de balance por “L”, el de
cabeceo por “M” y el de guifiada por “N”.
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2.1. Modelo de fuerzas y momentos del avion completo

El modelo de fuerzas y momentos del avidn proviene de aplicar las leyes de Newton al
sistema. La forma general de expresar la fuerza y el momento se tiene en las siguientes
ecuaciones, que provienen de la referencia [1]:

F=m (%)l (2.1)
M= (Z—‘Z)l (2.2)

wn
|

El sufijo “i” implica que la aceleracidn y el momento angular estdn medidos con respecto

a un cuerpo inercial de referencia.

El momento angular tiene la siguiente expresion:

M= (%)= )= @0+ 1(3) 23)

El avion es un sistema de referencia movil, por lo que todos los momentos y fuerzas van
variando segun la siguiente ley, o mds comunmente conocida como la ley de Poisson:

d,i) (d,i) ~p T
—) =(—=) +w;, xA 2.4
(dt i dt/p Lb b ( )

El siguiente paso ldgico, seria expresar la velocidad y la aceleracién segun las
coordenadas del movimiento. Sin animo de entrar en la demostracién de estas ecuaciones de
ejes, sélo se va a comentar que tras un laborioso proceso de tratamiento de las ecuaciones
vectoriales, se puede llegar a la siguiente expresion de las fuerzas y momentos del

movimiento:
E = m(U +qW — rV) (2.5)
F,=m(V +rU—pW) (2.6)
F, =m(W +pV — qU) (2.7)
L =pl, — L,(pq+7) +qr(l, - 1,) (2.8)
M =gl +rp(y — 1) + L, (p* —1%) (2.9)
N =7+l — L, —qr) + pq(l, — I,,) (2.10)

Donde la aceleracién angular es el vector de componentes en estos ejesw = (p,q,7) y
el vector velocidad es v = (U, V,W).
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2.2. Ecuaciones del movimiento con pequenas

perturbaciones

Si las variables se expresan como un término de equilibrio mas un incremento de la
variable, entonces las ecuaciones se pueden reducir mucho mas aun. Esos incrementos de las
variables son las pequeiias perturbaciones en torno a la posicién de equilibrio.

U=U,+AU V=V,+AV W =W, + AW
p=po+Ap q=qo+A4Aq r =71y +Ar
F, = Fyo + AF, E, = Fyy + AF, E, = F,o + AF,
L=1Ly+AL M = M, + AM N = Ny + AN

(2.11)-(2.22)

El siguiente paso seria definir una serie de variables que se introducirdn dentro de las
ecuaciones del movimiento y con las pequefias perturbaciones, con el danimo de linealizar el
sistema y facilitar asi su tratamiento posterior.

AU LAV AW
u= UO v = UO w = UO

AF, AF, AF,
AC, = ——— AC, = ——2— ac, = —BF
1/2PU35 1/2PU55 1/2.0U35

AC AL AC AM AC AN
=7 5 m=7;, 5. n=1; 5
1/, pUZsb 1/, puZse 1/, pU2sh

o AW _ gV _
a= o w B = s~ v

(2.23)-(2.33)

Si se introducen finalmente estos términos dentro de la ecuacién del movimiento, se
obtendra una expresion adimensional tanto de los momentos asi como de las fuerzas.

ac, = o, ac, =% ag+r) ac, =0 aa—q)
x:—-u y:—- r Z:—. a_q
1/2.0U35 1/2.0U35 1/2PU(§S
)L, — 71 1,4 71, — Pl
AC1=(fx zxz) MG = - yqz _ Aan(lz pzxz)

(2.34)-(2.39)
Y las anteriores serian las ecuaciones adimensionales del movimiento.
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2.3. Linealizacion del movimiento

Tanto las fuerzas como los momentos pueden ser desarrollados en series de Taylor, de
forma que despreciando términos de orden mayor que el lineal, se obtendran las ecuaciones
linealizadas en funcidon de las denominadas derivadas de estabilidad. Una vez linealizado el
modelo se puede desacoplar facilmente las ecuaciones del movimiento longitudinal respecto
de las ecuaciones del movimiento lateral y ademas se simplifica a un modelo de seis grados de
libertad.

o 200G 0C o 9C, L 0Gy +acxM
R T P T EP aq 17 38,
ac, ac, ac, ac, ac, ac, ac,
ACy, = BAB A¢+aﬁAﬁ+app+arr+66aA6a+66 A6, .
_ac, ac, ac, ac,  ac, IcC,
ACZ_auu+aaA“+ae +60'( aqq+66€A63...
e 296, aClA LG, 06 06 oC 2, L 96 %y
=gt ap P50 ap? T ar T 85,50 " 3s,
pe 2 0Cm 0,  0Cw o OCw  0Cw O,
m= 50 1 0 9a ¥ aq 11 5, 20
A, ac, . ac, ac, ac, ac, ac,
AC, =S5 0p + 5 AR+ 5300 + 3 p + S + S AG + 580,

(2.40)-(2.45)
2.3.1. Linealizacion del movimiento longitudinal

El modelo linealizado objeto de estudio se analizard mediante las cuatro ecuaciones
diferenciales de primer orden que se presentan a continuacion. Estas ecuaciones provienen de
la anterior Linealizacidon y desacoplamiento del sistema en un problema longitudinal y otro
lateral. En él aparecen todas las variables, los parametros adimensionales, asi como las
derivadas de estabilidad que se modelaran en este apartado.

0
0

I

1
ZE' [(Cxﬁ‘i'fl'Czﬁ)'u+(cxa+€1'cza)'Aa+ [Cxq'cl+€1'(ﬂ+czq'cl)]'q
+ (CxB + 51 26) A6 + (CxtSe + fl zé‘e) ASe]

0Aa 1

at ‘(u—cza-cl)'[

4>

Con U+ Cpg - Da+ (14 Cpg 1) q+ Cpp - A + Cpse - ASe]

dg 1 N
EZIT'[(Cmﬁ‘i'fz'Czﬁ)‘u+(cma+fz'Cza)'Aa‘l'[Cmq'Cl‘l'fZ'(#"’Czq'cl)]'q
y

+ &+ Crp - A0+ (Crnse + &2+ Cuse) - A5e]
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(2.46)-(2.49)

Las variables que definen el comportamiento del sistema son cinco y su significado es el
siguiente: “u” es la velocidad longitudinal, “a” es el dngulo de ataque del avion, “6” es el
angulo de cabeceo y “q” es el momento de cabeceo del avidon respecto de la velocidad angular
longitudinal y es proporcional a la variacién del angulo de cabeceo del avidn. La variable de
control sobre la que se actuara serd “6,” que es la deflexién del timén de profundidad.

El conjunto de ecuaciones tiene una serie de términos que se han adimensionalizado, de

forma que los dos términos mas utilizados en esta nomenclatura son el término de inercia y el
de masa adimensionales:

Ly

N —
y
1/, pv2sc
_2m
K "~ pSc

¢ = ¢/(2Uo)

de 1

§ =
! pu— Czacq

_ CinaC1
$p=—F"——
u— Cz(zcl

(2.50)-(2.54)
2.3.2. Linealizacion del movimiento lateral-direccional

El modelo linealizado objeto de estudio se analizard mediante las cinco ecuaciones
diferenciales de primer orden que se presentan a continuacién. En él aparecen todas las

variables, los parametros adimensionales, asi como las derivadas de estabilidad que se
modelaran en este apartado.

% _

1
= <_7> “[Cyp - AB + Cyp - AP + byneq - Cyp - D — (1 — bmea * Cyr) - T + Cys, - ASq + Cys, - AS,]
at © = bmea - Cy/}

dp

1 . ,
e —E-[Cllg'Aﬁ+bmed-Clﬁ'Aﬁ+bmed-Clp'p+bmed-Clr~r+Im-r+Cl,ga'A6a+Cl,gr~A§r]
X

ar 1 . .
E :11'[Cnﬁ'Aﬁ‘l'bmed'CnB'Aﬁ+bmed'cnp'p+bmed'Cnr'r+1le'p+cn6a'A6a+Cn§r'A5r]
z
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(2.55)-(2.59)

Las variables que definen el comportamiento del sistema son cinco y su significado es el
siguiente: “B” es el dngulo de resbalamiento, “p” es la velocidad angular lateral, “r” es la
velocidad angular direccional, “¢” es el angulo de balance del avion y “¥” es el angulo de
guifiada del avidn. Las variables de control del problema son: “6,” que es la deflexidon de los

aleronesy “8,” que es la deflexién del timdn de direccion.

El conjunto de ecuaciones tiene una serie de términos que se han adimensionalizado, de
forma que los dos términos mas utilizados en esta nomenclatura son el término de inercia y el
de masa adimensionales:

Ly =
* 1/, pv2sb
Iy =
“ 1/, pv2sb
.. = Ix—z
xz1 1/2 pUZSb
I
Ly = x1

lelzl - I}%zl

Izl

Ly =—2——
z lelzl - I}%zl

Ile

Ly = ——2——
xz1 2
lelzl - Ile

2w
M_pSv

bmea = Z_UO

$1 =1y Clﬁ + Ly Cn[;

S R R ST
(2.60)-(2.69)

Una vez definidos estos términos, se pasa a estudiar las derivadas de estabilidad
necesarias para el estudio del modelo y la posterior obtencion de las fuerzas y momentos en
cada eje. Las derivadas rotativas son todas idénticamente nulas y no se estudiaran en este
caso. CyB = Cl[; = Cn[? =0

(2.70)
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3. Estimacion de las derivadas de
estabilidad

El concepto de derivada de estabilidad como niumero adimensional, ya ha sido definido

en el apartado anterior al realizar el desarrollo de Taylor de las ecuaciones del movimiento.
Estos coeficientes o derivadas de estabilidad, son la expresidon adimensional de las fuerzas y
momentos con respecto a un cierto pardmetro como puede ser la velocidad, el dngulo de
ataque y otra serie de pardmetros de los que dependen las ecuaciones del movimiento.

Las derivadas de estabilidad son de capital importancia para el estudio de la estabilidad,
puesto que determinan el comportamiento del avién en el movimiento tanto lateral como
longitudinal. EIl método de estimacidn de derivadas que se va a estudiar proviene de la
utilizacion de los métodos numéricos estudiados en [1] y [3].

Este capitulo se distribuira en tres grandes bloques, de forma que los métodos de
estimacion estudiados serd el primer punto a analizar. Posteriormente se realizard un andlisis
comparativo de resultados para un avién muy conocido como es el Boeing 747, utilizando los
métodos numéricos estudiados para los datos estructurales y aerodindmicos de dicho avion.
Por ultimo, se verd un estudio muy detallado de las derivadas de estabilidad del Céfiro y su
variacion respecto de los pardmetros mas representativos para cada una de ellas.
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3.1. Derivadas de estabilidad longitudinales

3.1.1.C,,

La derivada de estabilidad C,, corresponde con el coeficiente de fuerza longitudinal
respecto del dngulo de ataque y se determina cdmo:

Cxa = C— Cpqg
Cpg =2-k-Cr-Cly
Cl=Cla-a

1

k:(n-A-e)

1L1-Cp

TR Cut(1-R)-1-4)

A:A’Al

R=a,-2+a,-A*+az-1+a,

a;, = 0,0004
a, = —0,008
as = 0,0501
a, = 0,8642

(3.1)-(3.11)

3.1.2.C,,

Esta derivada de estabilidad representa la sustentaciéon que se genera en el avion al
variar el angulo de ataque del mismo. El signo segun el convenio adoptado sera el opuesto.

(3.12)-(3.13)

El fuselaje del avion tendra efectos sobre el coeficiente de sustentacidn del conjunto.
Este efecto debera ser cuantificado. Para ello se puede estimar la contribucién del conjunto
ala-fuselaje mediante dos procedimientos diferentes. Como se observard, ambos resultados
proporcionan resultados adecuados y muy similares, de forma que finalmente se continuard
con el segundo método, debido a que sera el proceso previo para el cdlculo de mas derivadas
de estabilidad longitudinales.
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Primer método:

El primer método consiste en sumar a la propia sustentacién del ala total, la
contribucién a la sustentacion del propio fuselaje del avién, utilizando los métodos
cuantitativos adecuados. La ecuacidn que proporciona dicha sustentacion es la siguiente:

S
Cuap =2+ (Kz = K1)/ o (3.14)
V;? 3

Donde se ha tenido en cuenta que los parametros de la expresién Sy, V, y K, — K; han
sido definidos en el apartado de Abreviaturas y Nomenclatura.

El ultimo factor es funcion del “fineness ratio” (longitud/maximo espesor) y se obtiene
este valor de la figura 3.1. Esta figura pertenece a [1].

B L s it g ——— — T —T =
1+ .

k: a kt // 5
E'J— "y ?
6 E -~ —
0 - 8 12 16 20

Figura 3.1. - Coeficiente de masa aparente del fuselaje

Sumando la contribucién del ala expuesta con la contribucion del fuselaje, se obtiene
finalmente:

Ciawp = Cige + Claf (3.15)

Este dato en comparacidn con la sustentacion del ala no se va a despreciar puesto que
representa un 12 % de la sustentacidn del conjunto, tal y como se apreciara cuando se
discutan las derivadas del Céfiro. Ademas, la ubicacion de la aplicacion de esta sustentacidn
sera una tarea compleja, que necesitard de un estudio cualitativo con un programa como el
CFD por ejemplo.

Todos los datos aerodindmicos de pendientes de sustentacion tanto del ala como de las
superficies de control han sido proporcionados por Adridn Martin Cafial en [11].
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Figura 3.2. — Conjunto morro-fuselaje

Segundo método:

El segundo método consiste en calcular la contribucién ala-fuselaje, de forma tal que la
superficie alar que se va a considerar es la superficie alar expuesta. La ecuacidon que
proporciona dicha pendiente de sustentacidn es la siguiente:

S
Ciawp = (KN + Kyp + wa) *Cige * e/S (3.16)

Donde se ha tenido en cuenta que los pardmetros de la expresion representan lo
siguiente:

— Cian | S
KN N Clge Se (3.17)

Cian, €s la contribucidn del morro del fuselaje.

S
Clan = 2+ (K, — Ky) - 7Pmax/ ¢ (3.18)

Sphmax » €S la maxima seccidn transversal del fuselaje
K, , es la sustentacion del ala en presencia del cuerpo
Ky, , €s la sustentacion del cuerpo en presencia del ala

Estos términos se expresan a continuacidén y se pueden obtener de la grafica 3.3
directamente. Esta grafica pertenece a la referencia [1]:

2
Ky = 01714 - (2225)" 4 0,8326 - (L2) + 0,9974 = 1,0882 (3.19)
2
K, = 0,781 - (bfb#) +1,1976 - (l’f%) +0,0088 = 0,1454 (3.20)
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Figura 3.3. - Ratios de sustentacion Kbw y Kwb

Con este método tal y como se apreciard en la aplicacidon al Céfiro se obtiene un
coeficiente de sustentacion del conjunto ala-fuselaje practicamente idéntico al obtenido con el
método anterior. Se podra elegir cualquiera de las dos soluciones, aunque por conveniencia en
este proyecto se utilizara el segundo método para ser mds coherente con sucesivos apartados
del estudio de derivadas.

3.1.3. Cpy

Esta derivada de estabilidad representa el momento que se genera en el avidn al variar
el dngulo de ataque del mismo. El signo ha de ser negativo, para que el avion vuele de forma
estable y sea capaz de recuperar su posicién de equilibrio. Ademas, se utilizard como criterio
de estabilidad para la estabilidad estatica longitudinal.

Cma = —Cig (NO - E) (3.21)

3.1.4.C,;

Esta derivada de estabilidad representa la variacion de la velocidad longitudinal en el
eje longitudinal del avidn. La ecuacién que determina esta derivada de estabilidad es la que se
expresa a continuacién, aunque el procedimiento utilizado sera la simplificacidon para caso de
vuelo subsdnico bajo.
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Cyn = (piS 6u] 2+ (Cpy + Crptan 90)) cosar —M - (aa%) (3.22)

Ciu=0 (3.23)
Este término sera nulo para el vuelo subsdnico bajo.
Cq=Cgo+k-C} (3.24)

Cxﬁ =—-2: Cd - Cdu (325)

3.1.5.C,;

Esta derivada de estabilidad representa la variacion de la velocidad longitudinal en el
eje vertical del avion y depende directamente del trimado, teniendo en cuenta que la mayor
contribucidn para éste término serd el coeficiente de sustentacién para angulo de ataque nulo,
puesto que las otras aportaciones al estar expresadas en radianes se obtienen valores muy
inferiores, por lo que la mayor variacién se aprecia en el término de Cj .

2 [T acy
CZﬁ (pVS au] 2 (CDO + CLO tan 90)) - Sen (XT - M (aM) 0

Coa=—2-C—Cp—2-p-q

Cl:Clo+Cla’a+Clge’(Se

(3.26)-(3.30)

3.1.6. C,pp

Esta derivada de estabilidad representa la variacion del coeficiente de momentos con
respecto la velocidad longitudinal del avidon y depende directamente de la pendiente de
variacion de la sustentacion respecto del Mach de vuelo. Sin embargo, esta curva es
idénticamente nula para un vuelo subsénico bajo como el caso de estudio, por ello se podra
aproximar como cero su valor.

dCm 2 [oT
Cona = (M (aM) ~ Vs au] 2 (Cpp + Cpptan 00)) -(cosar - Zy —senar-Xr) =0
(3.31)
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3.1.7. Cyy

Esta derivada es cominmente conocida como el coeficiente de fuerza longitudinal
respecto de la velocidad angular longitudinal y su valor puede aproximarse como
idénticamente nulo.

Cg ~ 0 (3.32)
3.1.8.C,,

Esta derivada es una medida del efecto en el cabeceo en el eje de sustentacidn respecto
de la velocidad angular longitudinal. Para la configuraciéon que se tiene de un largo fuselaje
virtual y una pequenfa relacion de aspecto, la expresidon que se utilizard para contabilizar esta
derivada es el conjunto de ecuaciones que aparece a continuacién.

Czq = _(Clqwb + Clqt)

— Safe Snoafe
Clqt =2- Clha ' Vh ' nhafe ) /S + 7/’hnoafe ) /S

S *C Sb . lf
Ciawn = (oo + Kpw) (ﬁ) * Cige + Cigp - <%>

Clqe = (1/2 +2- E) * Clae

_ 0,07054
B C

X,
ClqbZZ-Cla" 1-— Cg/lf

2
V.°/3
Cia =Clap? Spmax

Clap =2k Somax 2/
v, /3

(3.33)-(3.40)

Todos los factores que aparecen en las ecuaciones anteriores han sido definidos
previamente en la seccién de Abreviaturas y Nomenclatura.
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3.1.9. Cppy
Esta es una de las derivadas de estabilidad longitudinales mds importantes, de forma
que es capaz de medir el momento de cabeceo generado por la tasa de variacion de la

velocidad angular longitudinal.

Cmq = Cmqwb + Cmqt

S S
Cmqt ==2- Clha ) Vh ) nhafe ’ afe/S + nhnoafe ’ noafe/S T

S.:cC 2 Sb . lf 2
e Ce max
Cmqwb = (wa + wa) : ( ) : Cmqe + Cmqb : <—>

S-c S-c
C —2.C (1_Xm1)2_Vb1'(Xc1_Xm1)
mab = e 1= Xm1 = Vi
Vp
Vi = ———
b1 Sbmax'lf
X,
Xclzl_c
f
L
Xe=—-] Sg-x-dx
X,
Xmlz%
f
V,
Cma': mab ° b/Sbmax
XBdS
K B
C :2. 1 -f - . X — .d
mab /VB o dx (cg x) X
C
_ 1/c3+cz
Cmqe— <, 'CmqeOZ
/c4+3
A-(05-8+2-8&%) c 1
Cmq602:—0,7-Cla-cos/1-< o +24-c +§
4

c; = A3 - tanA?

02:3/3
c3=A-B+6-cos/A
¢, =A+6-cosA
cs =A+2-cos/A

B =./1— (M- cosA)?

(3.41)-(3.58)
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3.1.10. C,,

Esta derivada de estabilidad representa la variacion de la fuerza longitudinal respecto
de la variaciéon del angulo de ataque. Este término serd siempre idénticamente nulo.

Creg =0 (3.59)
3.1.11.C,,

Esta derivada estima la variacidon que se produce en la sustentacion del ala cuando el
angulo de ataque va variando con el tiempo. Esta derivada de estabilidad no puede ser
estimada mediante el método del Vortex Lattice de forma consistente, por lo que para su
comprobacién se deberia de acudir a la experimentacién en tunel de viento.

En el estudio que se realizara de la comprobacién de las derivadas de estabilidad con
un modelo ya existente, se verd como se ha de despreciar toda la contribucién del ala-fuselaje
para su estudio.

Cza = —Ciat
Sa e Snoa e de
Clat =2 Cing " Vi | My - f/5+77,m,,afe' T/ o
Ce\ Se Spmax Uf
Ciawp = (Kwp + Kpw) - (?) 5 Clae T Cap o7

Vi
Cap =2 Cia' b/Sbmax "l

2
V.3
Cg’ = Cap " " Spmax

Clap =2k Somax 2/
v, /3

(3.60)-(3.65)
3.1.12. C,p

Esta derivada de estabilidad mide la variaciéon del momento de cabeceo
respecto de la variacion del angulo de ataque. Esta derivada de estabilidad, al igual que
ocurria con la anterior, es recomendable calcularla empiricamente puesto que la
contribucién del ala-fuselaje induce a error.

Cna = Cmat + Crnawn
de [,

S S
Cma't =2- Clha : Vh : Uhafe ’ afe/S + Uhnoafe : noafe/S : % : ;
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S S c
Xe1 — X1 ) . Vb
1-=Xmn1—Vp (Sbmax : lf)

Cnge =2 Cge” + ( ) *Cige

81\ [Xoqie\’
e ==(5) (2 e % G

Ce 2 Se Shmax lf ?
Crnawp = (Kwp + Kpw) - (?) "< " Cnae + Crgp =

Conap = 2 Cap' - (

Xcgle

m-A
Cmog = — (2—35) -(0,0008 - 7% + 0,0075 - 73 + 0,0185 - t2 + 0,0128 - T — 0,0003)

=04,

B=+1-M?2

(3.66)-(3.74)

3.1.13. C,5,

Esta derivada de estabilidad mide la variacion de la fuerza longitudinal ejercida por la
corriente sobre el avién cuando se deflecta el timén de profundidad. Este valor es siempre
nulo o practicamente despreciable.

nge =0 (3.75)
3.1.14. C s,

Esta derivada de estabilidad mide la variacién de la sustentacion cuando se deflecta el
timén de profundidad. Para el vuelo de crucero el valor de este pardametro es el que se
presenta a continuacion.

S
Czse = —Cing - ?h (3.76)

3.1.15. C 5.

Esta derivada de estabilidad mide la variacién del momento de cabeceo del avién
respecto del timén de profundidad. Ese ratio de volumen depende directamente de la
superficie del estabilizador horizontal.

Cmse = —Cina * Vi (3.77)
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3.1.16.C,

Por ultimo se tiene el grupo de derivadas de estabilidad correspondientes al angulo “8”
de forma que no se pueden hallar tedricamente estos resultados, pero normalmente se suele
suponer nulo a falta de datos. La componente correspondiente a “x” suele ser distinta de cero
y para diferentes ensayos de vuelo, se determina que su valor es el que se presenta a
continuacion.

Cro = —C (3.79)
3.1.17.C,

El valor de esta derivada de estabilidad serad siempre nulo segun el criterio del libro de
Bandu Pamadi que es el que se esta utilizando para el analisis de todas las derivadas de
estabilidad.

Co=0 (3.80)
3.1.18.C,p

Al igual que sucedia con la derivada de estabilidad anterior, ésta se supone también
siempre nula.

Cong = 0 (3.81)
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3.2. Derivadas de estabilidad lateral-direccionales

El nimero de derivadas que seran necesarias para el estudio de la estabilidad lateral
estdtica es de nueve. Se clasifican en tres grandes grupos y a su vez se hace otra subdivisidon
dentro de los mismos. Se tiene el grupo de derivadas correspondientes a las fuerzas laterales
que se representard con la letra “y”, el grupo de derivadas correspondientes al balanceo del

“« IM

avion y se representaran con la letra “I” y por ultimo, el grupo de derivadas correspondientes a

la guifiada del avidn que se representara con la letra “n”.

Cada uno de estos bloques contiene tres derivadas: una contribucidon del dngulo de
resbalamiento del avién y se representa por “B”, una contribucién de la deflexién de los
alerones y se representa por “8a” y por ultimo, una contribucion del timén de direccidn que se
representa por “or”.

Algunas de las derivadas estdn expresadas en radianes y otras en grados, de forma que
al introducirlas en la matriz y para el posterior estudio que se hard de verificacién y validacidn
de estas derivadas se expresaran todas por radian.

3.2.1.Cpp

Esta derivada representa la fuerza lateral que se ejerce sobre la aeronave cuando vuela
con un cierto angulo de resbalamiento o con viento cruzado.

Cyp = Cypwp + Cypr + Cypy

Cypwp = —0,0001 - T

do Sy
CYﬂv:_z'av'<1+%)'nv'_

S
S
(1 +60> = 0,724 + 065 + 2% mw 600094
op Ty =5 1+cosA  demay ’
Vb2/3
Cypr = =K+ Cap - —
0
o=k 0
laf 1 Vb2/3

(3.82)-(3.87)
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Figura 3.4. - Valor del factor de interferencia ala-fuselaje

Donde el factor K; = 1,32, se obtiene de la figura 3.4. Esta figura aparece en [1].

3.2.2.Cp

Esta derivada de estabilidad representa el momento de balance que se ejerce sobre la
aeronave cuando el avion vuela con un cierto angulo de resbalamiento o con viento cruzado.
Las ecuaciones que rigen esta derivada son las que se presentan a continuacion:

Cig = Cigwp + Cipy

do S, (z,-cosa—1,-sena)
Clﬁvz—z.av.<1+%).nv.?. b

Cip Cip Cip ACyp VA z, 2-d
o =60 (@), ot + () ) o7 (b ) 12 5 5 5
A A ’

2

ACip d
—— = —0,0005 - VA - (Z)

(3.88)-(3.91)

Los diferentes factores que se utilizan para la nomenclatura se obtienen cada uno
correspondientemente de las siguientes gréficas. Estas gréficas ya han sido estudiadas vy
validadas experimentalmente en [1] y [2].
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Figura 3.10. - Factor de correccion KmrI" del diedro

Kmr =1

3.2.3.Cpp

Esta derivada de estabilidad representa el momento de guifiada que se ejerce sobre la
aeronave cuando el avidn vuela con un cierto angulo de resbalamiento o con viento cruzado.
Las ecuaciones que rigen esta derivada son las que se presentan a continuacion.

CnB = Cnﬁ’w + Cnﬁ’v

Cnﬁw = Chpwp + Cnﬁ[‘ + Cnﬁ/l

Crpwp = —Knn * T Y o
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EL PROYECTO CEFIRO

Cnpr = —0,075-T - C,

Crpn = G’
nﬁA_(‘l"ﬂ'Ae)

o~

Sy do
Cnﬁv=2°av'3'?°<1+%)°nv

(3.92)-(3.97)

Los coeficientes necesarios para la definicién de las ecuaciones son los que se
presentan en las siguientes graficas que aparecen en [1].

I i /
o —
:;: ":jf = f/ _/f
L] 'ﬁ"":f"' 1 ‘E ;/ /%rﬁ
—_ ..____,..-' — e
e |
,F?aﬁf?ﬁ’“- v
f'ﬁ"ﬁ? i _.-r"".d- i /ﬁﬁ
e :
=i l &7
e .
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.,l.-l.u
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ol Nt
% B
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- \x

Figura 3.11. - Factor de correccion Knn del fuselaje

K,y = 0,0015
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Figura 3.12. - Factor de correccion Kri de variacion del Reynolds

Kri = 1,35

3.2.4.Cys,

Esta derivada de estabilidad representa la fuerza lateral que ejercen los alerones al
deflectarse una cierta cantidad. Su valor es siempre idénticamente nulo como era esperable,
puesto que la fuerza lateral que los alerones son capaces de ejercer sera infinitamente menor

que la contribuciéon de la cola o el ala.
Cy6a =0

3.2.5. Ci,

(3.98)

Esta derivada de estabilidad representa el momento de balanceo lateral que ejercen
los alerones al deflectarse una cierta cantidad. Su expresion es la siguiente:

_ Cisa
Clé‘a R T

(3.99)
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

Los coeficientes necesarios para la definicién de esta derivada de estabilidad son los
qgue se representan en las siguientes tablas y la magnitud de esta derivada variard segun lo
hagan dichas graficas. Al igual que ocurria con las anteriores, pertenecen al texto [1].

7’
" 7
/
..7_
/
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/
'
v -1 -2 -3 -4
CalCy
Figura 3.13. - T en funcién de la cuerda del alerén
T=0,55
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Figura 3.14. - Contribucion del alerén al balanceo
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3.2.6. C,i5,

Esta derivada de estabilidad representa el momento de guifiada que ejercen los
alerones al deflectarse una cierta cantidad. Su expresion es la siguiente y el factor de
correccién se adjunta en la grafica inferior.

Cnsa =2 K1 Cp - Cisq (3.100)
-3
A 0.5 —-”‘__,.
__-—-—"'"--.-‘ M=a
=2 "i?lﬁ.
S E— 1 M=a
--l_ - mme——
0 |
25 8- 15 1.0
1

Figura 3.15. - Eficiencia de los alerones frente a la guifiada

K11 = _0,13

3.2.7.Cys,

Esta derivada de estabilidad representa la fuerza lateral que ejercen los timones de
direccion al deflectarse una cierta cantidad. Su expresidon es la siguiente y el factor de
correccién se adjunta en la grafica inferior.

S

C5r=2-a,,-rl-?” (3.101)

y
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Figura 3.16. - T en funcion de la superficie del timén de direccion

T, = 0,6

3.2.8.Cy5,

Esta derivada de estabilidad representa el momento de balance lateral que ejercen los
timones de direccidon al deflectarse una cierta cantidad. Su expresidon es directamente
proporcional a la fuerza lateral ejercida por éstos y no requerira mas analisis porque para ello
se deberia acudir a la variacién de la envergadura del ala y la cola. Este estudio deberia ser
optimizado segln criterios aerodindmicos concretos y no serd objeto de estudio para la
seccion de Estabilidad y Control.

Cisr = Cysr -, (3.102)

3.2.9. C,;5,

Esta derivada de estabilidad representa el momento de guifiada que ejercen los timones
de direccidn al deflectarse una cierta cantidad. Su expresion es directamente proporcional a la
fuerza lateral ejercida por éstos y no requerira mas andlisis porque para ello se deberia de
acudir a cambiar la envergadura del ala y la cola. Se repite la misma situacidon que ocurria con
el caso anterior.

Ly
Cnsr = _Cy6r e Ny (3.103)
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3.2.10.Cy,

La derivada de estabilidad C,,, corresponde con el coeficiente de fuerza lateral respecto
de la velocidad angular lateral. Su valor es siempre idénticamente nulo, puesto que la
velocidad angular lateral no genera excesiva fuerza lateral.

Cyp =0 (3.104)

3.2.11.Cy,

La derivada de estabilidad C;;, corresponde con el coeficiente de momento de balance

respecto de la velocidad angular lateral. Su valor se obtendra a partir de las siguientes
expresiones y se encuentra fuertemente dominado por términos relacionados con la
velocidad.

Clp = Clpw + Clpv
1
Clpw = _g : (Cla + Cd)

Cd:Cd0+k1‘Cl+k2’Clz

Clpvz—z-E.T.Cyﬁv
z =2z, cosa—1, sena

(3.105)-(3.109)

3.2.12.Cpp

La derivada de estabilidad Cy,, corresponde con el coeficiente de momento de guifiada
respecto de la velocidad angular lateral. Su valor se obtendra a partir de las siguientes
expresiones y se encuentra fuertemente dominado por términos relacionados con la
velocidad.

Cnp = Cnpw + Cnpv
1
Cnpw = _g (€, — Cpea)

Cxa = —Cpq

CDazz'k'Cl'Cla
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Cl=Cla-a

1

k:(n-A-e)

1,1-Cy

TR Cut(1—R)-1-4)

R=a,-23+a,-A?+az-1+a,

). = A M ).1
a, = 0,0004
a, = —0,008
a; = 0,0501
a, = 0,8642
2 zZ—2z,
Cnpv = _E . (lv - cosa + Zy - Sen(X) R > . Cy[i’v

(3.110)-(3.123)

3.2.13.Cy,

La derivada de estabilidad C,,- corresponde con el coeficiente de fuerza lateral respecto
de la velocidad angular direccional. Su valor es siempre idénticamente nulo, puesto que la
velocidad angular direccional no genera excesiva fuerza lateral.

Cyr =0 (3.124)

3.2.14.C,,

La derivada de estabilidad Cj,- corresponde con el coeficiente de momento de balance
respecto de la velocidad angular direccional. Su valor se obtendrd a partir de las siguientes
expresiones y se encuentra fuertemente dominado por términos relacionados con la
velocidad.

Cir = Cipww + Cippy

2
Cipy = 57 (I, - cosa + z, - sena) - z - Cyp,
C _u
rw — 3

(3.125)-(3.127)
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO
3!2!15' Cnr

La derivada de estabilidad C,,;- corresponde con el coeficiente de momento de guifiadae
respecto de la velocidad angular direccional. Su valor se obtendra a partir de las siguientes

expresiones y se encuentra fuertemente dominado por términos relacionados con la
velocidad.

Cor = Coyw + Cgy

Corp = ﬁ : (ly -cosa+z, . sena)z . Cyﬁv

Cda

3

Corw =

(3.128)-(3.130)
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

3.3. Validacion del modelo de prediccion con modelos

existentes. Boeing-747

El Boeing 747, apodado normalmente “jumbo”, ha sido uno de los aviones de transporte
de fuselaje ancho mds populares de la historia de la aviacién. Se conoce gran cantidad de
informacién acerca de este avién, concretamente sus dimensiones, perfil aerodindmico del ala
y la cola y las derivadas de estabilidad del mismo para varias configuraciones de vuelo.

La validacién del modelo de prediccién con un modelo existente es muy necesaria por el
hecho de ofrecer gran cantidad de informacién acerca del modelo elegido. Cuando se tienen
datos reales de derivadas de estabilidad de aviones es preciso comprobar con el modelo
analizado con anterioridad la validez del mismo, introduciendo para ello los datos geométricos
y aerodindmicos del avion en cuestidn y comparando los resultados obtenidos con los reales.

Figura 3.17. - Boeing 747

Datos de los coeficientes aerodinamicos para la estabilidad longitudinal

Coeficiente de sustentacion del ala Clyyp 0,227
a dngulo de ataque nulo
Coeficiente de sustentacion del ala Clowp 3,786
a dngulo de ataque a
Coeficiente de momento del ala a Cmgy,p -0,042
dngulo de ataque a
Coeficiente de sustentacion de la Cly,; 0
cola a dngulo de ataque nulo
Coeficiente de sustentacion de la Cl,,; 3,5141
cola a dngulo de ataque «
Coeficiente de momento de la cola Cmg, 0
a dngulo de ataque a
Coeficiente de sustentacion del Cleiey 2,9578
timon de profundidad
Polar limpia Cd=Cdy+Ky C,+K,-C? €d =0,0751+0,0012 - C, + 0,04279 - C}

Figura 3.18. - Datos aerodinamicos
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Datos aerodindmicos y estructurales para cdlculo de de la deflexion de
estela

Cuerda media del ala c 8321 m
Cuerda en la punta del ala Ctip 4,054 m
Cuerda media de la cola c; 6,1595m
Envergadura del ala env 59,74 m
Alargamiento del ala AR 6,96

Figura 3.19. - Datos para el calculo de la deflexién de estela

Datos estructurales para la estabilidad longitudinal

Superficie alar S 510,96 m*
Superficie cola S, 136,582 m’
Centro gravedad X cg 33,8m
Centro aerodindmico del ala Xcawb 31,72 m
Centro aerodindmico de la Xcat 63,44 m
cola
Peso w 288723

Figura 3.20. - Datos estructurales

Una vez que se conocen todos los datos necesarios para el estudio de la estabilidad
tanto longitudinal como lateral de este avidn, se procede a la estimacién de las derivadas de
estabilidad mediante los modelos tedricos que se han estudiado anteriormente. Con ello se
validard el modelo numérico de estimacién de derivadas que se ha utilizado en este proyecto.

Cada una de las derivadas de estabilidad tendrd contribuciones de las diferentes partes
del avién, de forma que algunas de estas contribuciones seran dificiles de modelar e
introducirdn error en la estimaciéon. Por ello, en tal caso, se obviard esa aportacion
eliminandose si fuera necesario.

i Pedro Lopez Teruel



El criterio que se va a utilizar para la validacién del modelo es admitir fallos que se
encuentren dentro de un orden de magnitud de dicha derivada. Errores menores del 100 % del
valor real permitirdn admitir que el modelo numérico utilizado para la definicion de esa
derivada es valido. Este margen de tolerancia del 100 % es muy estricto, puesto que en
publicaciones de articulos de la Universidad de Concepcidn en Argentina, aportan como muy
positivos resultados obtenidos mediante procesos de Vortex-Lattice que emiten errores de
hasta un 300 % de magnitud.

3.3.1. Derivadas longitudinales

Para el correcto estudio de estas derivadas, se procederd a diferenciar claramente
entre la contribucién de la cola y la contribucion del conjunto ala fuselaje, que son los dos
términos predominantes dentro de la definicion de las derivadas longitudinales.

El criterio de validacion de derivadas de estabilidad que se va a utilizar es el
anteriormente mencionado. En la figura 3.21 se pueden apreciar los errores cometidos en
cada derivada de estabilidad longitudinal, haciendo especial mencién a la derivada C,,,4 que se
aprecia claramente como se desvia mucho de la realidad, llamando la atencién de que algun
error se ha cometido.

Errores
500,00

0.00
-300.00
-1000,00
-1500.00
-2000.00

-2300.00
-3000.00
-3500.00

Figura 3.21. - Errores derivadas longitudinales

Cuando se tiene un error representado en el grafico de forma negativa, significa que el
valor real de la derivada de estabilidad en cuestion es menor que el valor calculado.

A continuaciéon se realizard un estudio detallado de cada una de las derivadas de
estabilidad, encuadrandolas en bloques de tres términos.
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO
Cxa

Esta derivada varia un 90 %, por lo que se encuentra dentro de los limites de
discriminacién que se habian planteado. Tiene una gran influencia la polar del avion para esta
derivada de estabilidad, por lo que un error acusado en la misma indicaria un error en el

trimado del avién, siempre y cuando la siguiente derivada de estabilidad (C,,) también tuviera

un gran error. Como se comprobard, el error de la derivada C,, es pequefio, lo cual indica que

los datos aerodinamicos estan bien y a su vez demuestra un posible error en la polar.

Real Calculado % error
1,13 0,1091 90,35 %
04 error

1,50
1,00
0.50 100,00
0,00

‘%3‘% é{?*bu

& 0,00
Figura 3.22. - Cxa y error cometido
C.

Esta derivada de estabilidad tiene un resultado que se ajusta muy bien a la realidad,
incluso en el signo. Aporta gran cantidad de informacién puesto que representa la
sustentacion del avion completo con respecto del angulo de ataque, de forma que los datos
aerodindmicos se puede asegurar que se asemejan mucho a la realidad.

Con esto se comprueba ademas que los resultados aportados por el grupo de
aerodindmica son bastante acertados, puesto que son ellos los que han aportado los datos
necesarios para este estudio de estabilidad.

Real (& [ [oV] [+ [o] % error
-5,57 -4,93 11,49 %
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EL PROYECTO CEFIRO
04 error
-4,50
-53.00
20,00
-3,30 10,00
-6.00 0.00

Figura 3.23. - Cza y error cometido
Crma

Un error del 40 % en la mas importante derivada de estabilidad, es un error considerable
que se ve reflejado en el margen estatico. De forma que, el error cometido puede consistir en
que la sustentacion del avién sea menor de la real. Esta sustentacién calculada se ha obtenido
a través del método del Vortex-Lattice.

Real Calculado % error |
-1,45 -0,88 39,38 %
0% error

0.00

-0,50 2000
-1,00 20,00
1,50 0.00

Figura 3.24. - Cma y error cometido
CXU

Esta derivada tiene un error del 100 %; sin embargo, ello no quiere decir que no esté
bien calculada, sino que en el modelo real es muy pequefia y se ha obviado esta contribucion.
Para el caso del Céfiro también es muy pequefia y podria llegar a considerarse 0 sin ningln
error que pueda llegar a comprometer la estabilidad.

Real Calculado % error \
0,00 -0,15 100 %
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04 error
0.0o0
-0,03
100,00
-0,10
-0,13
0.00
-0.20
Figura 3.25. - Cxu y error cometido
Czu

Esta derivada varia sélo un 85 %. Se encuentra dentro de los limites del criterio de
discriminacién. Afectara en la velocidad longitudinal angular del avién y serda un término
importante dentro del estudio del corto periodo.

Real Calculado % error |
-0,2200 -0,4070 85 %
%% error
0,00
-0.10
0,20 0.00
-0.30 -30,00
-0,40
-0,30 -100,00
Figura 3.26. - Czu y error cometido
Crnu

Esta derivada varia un 100 %, de forma que se tiene que el valor real es 0,07 tras haber
sido medido en pruebas de vuelo, mientras que la hipdtesis que se ha realizado en este
proyecto era suponerlo idénticamente nulo. Por tanto, este error del 100 % no es significativo
en una magnitud tan pequeia.

Esta derivada se encuentra fuertemente influida por los efectos de compresibilidad que
para el régimen de vuelo del Céfiro es despreciable; sin embargo, para una velocidad de 440
km/h como se estad haciendo la simulacion del Boeing 747, esta contribucion empieza a ser
apreciable.
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Calculado % error \
0,07 0,00 100,00 %
% error

0.08
0,06
0.04
0,02 100.00
0,00

30,00

o.00 -

Figura 3.27. - Cmu y error cometido

El siguiente conjunto de derivadas serd el correspondiente al cabeceo del avidon, de
forma que se estudiara:

Cxq

Esta derivada esta perfecta, puesto que no se puede producir un aporte de momento de

cabeceo en el eje “x” del avidn.
Real Calculado % error \
0 0 0%

04 error

oo

0.50
0,60
g,azyg 1,00
0,00
2 e 0.50
Nt {QF* e jfx/f
0,00 -

Figura 3.28. - Cxqy error cometido
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

Cy

Un error del 36 % es aceptable si ademas sigue manteniendo el signo. Por tanto, se
observa como el valor calculado es menor que el real, por lo que sera necesaria la aportacién
de los dos términos, tanto el correspondiente a la cola como el del conjunto ala fuselaje.

Real Calculado % error
-5,65 -3,62 35,90 %
04 error

40,00

20,00

0,00

o
-2,00 @".\"5
-4.00
-6,00

0.00

Figura 3.29. - Czq y error cometido

Cing

Esta derivada de estabilidad esta perfecta y el procedimiento ha de ser el adecuado,
cuando se observa que, siendo una de las derivadas de mayor valor, es una de las que tiene el
menor error.

Real Calculado % error \
-21,40 -20,98 1,96 %
% error

2,00
1,00
0,00

Figura 3.30. - Cmq y error cometido
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EL PROYECTO CEFIRO

El cuarto bloque de derivadas de estabilidad que se presenta a continuacién, representa
la variacién del dngulo de ataque respecto del tiempo. Normalmente, las variaciones respecto
de este pardmetro son muy despreciables frente a otras ya estudiadas.

C

Esta derivada es nula y por lo tanto el error que se comete es nulo también. Por ello, no
se entrard a mayor discusién de la misma.

Real Calculado % error \
0 0 0%
% error
1,00
0,80
0,60
o
0,00
\ o 0,50
Ry -
o 0,00
Figura 3.31. - Cxa y error cometido
CZ.(Z

Esta derivada de estabilidad se encuentra dentro del margen de seguridad que se habia
impuesto para la validacion de las derivadas de estabilidad; sin embargo, no se aleja

excesivamente del modelo y se puede observar que la contribucidn del conjunto ala-fuselaje
es excesiva.

Real Calculado % error
-6,70 -14,90 122,36 %
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% error
0,00
-5,00 0,00 -
-10,00 -100,00 -
-15,00 -200,00

Figura 3.32. - Cza y error cometido

Se observa como la contribucidn mas importante a la hora de estudiar esta derivada, se
debe a la contribucidn del conjunto ala-fuselaje, en ella reside la fuente de error.

Cra

En esta derivada la proporcidon que aporta la contribucién ala-fuselaje es claramente la
fuente de error de la derivada, de forma que se debe eliminar en el modelado de esta derivada
de estabilidad. Esta es la gran variaciéon que se va a realizar en esta derivada, aunque el error
qgue introduce en el comportamiento dindmico es infimo, puesto que aparece como una

contribucién de un término muy poco significativo, pero que no compromete la estabilidad
dinamica.

Si se desprecia la contribucidn del conjunto ala-fuselaje el error pasa a estar dentro de
los limites de disefo, concretamente al 49,5 %. El despreciar este término hace que la
estabilidad del conjunto tenga un modo del corto periodo mucho mas acorde con los datos de
la realidad.

Real Calculado % error \
-3,30 -104,59 3069,47 %

% error
0,00
-20,00
-40,00 0,00 -
-60,00
-80,00 -2000,00 -

-100,00
-120,00

s v

Figura 3.33. - Cma y error cometido
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EL PROYECTO CEFIRO

El quinto bloque de derivadas de estabilidad que van a ser objeto de estudio son las
variaciones de los coeficientes respecto de las deflexiones del timén de profundidad:

Cxé‘e

Esta derivada de estabilidad es correcta puesto que es nula en cualquier aproximacion;

por tanto, el error relativo que se comete en la misma es nulo.

Calculado % error
0 0 0%
04 error

1.00
0.80
0.60
0.40 1.00
0,20
0.00 050 -

q.gié‘ \20® >

o 0,00
Figura 3.34. - Cxde y error cometido
Czé'e

Esta derivada de estabilidad tiene una definiciéon tan simple que el error que se comete
es sustancial y realmente no se conoce el origen del mismo. Sélo influyen en la misma la
superficie alar, la superficie del estabilizador horizontal y el coeficiente de sustentacidn de la
cola. El error es de un 160 % por lo tanto el efecto se esta magnificando.

Sin embargo, la situacion de estos términos dentro del sistema de ecuaciones
diferenciales es formar parte de la matriz B, de forma que su valor se ve aumentado pero no
en un orden de magnitud suficiente para comprometer la estabilidad. Por tanto, junto con la
proxima derivada, se tratan del Unico par de derivadas para las cuales si se estard dispuesto a
asumir un error de esa envergadura.
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Calculado % error \
-0,36 -0,94 160,92 %
%% error
0.00
-0,20
-0.40 0.00 -
-0.80
-100.00
-0.80
-1.00 -200.00
Figura 3.35. - Czde y error cometido
CmJe

Con esta derivada se tiene la misma situacion que con la anterior. Se trata de una
derivada que no compromete la estabilidad, que introduce un error y que tiene una definicidn
muy sencilla.

Cmse = —Cina * Vi

Real Calculado % error
-1,40 -3,07 119,32 %
0% error
0.00
-1,00
.00 -

-2,00
2.00 -100.00 - /
-4,00 -200,00

Figura 3.36. - Cmde y error cometido

Por ultimo, se tiene el grupo de derivadas de estabilidad correspondientes al dangulo 9,
de forma que no se pueden hallar tedricamente estos resultados, pero normalmente se suele

suponer nulo a falta de datos.
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La componente correspondiente a “x” suele ser distinta de cero y para diferentes ensayos de
vuelo, se determina que su valor es el que se presenta a continuacion.

CxB
Cro = —C
CZB
C,=0
Cme
Cno =0

A continuacion se presenta la tabla de resultados para las derivadas de estabilidad
longitudinales. Aparecen tres columnas: la primera es el valor real de las derivadas del avidn, la
segunda muestra los valores calculados y por ultimo aparece el error que se comete en estas
derivadas al estimarlas con el modelo tedrico.

. Pedro Lopez Teruel m



ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.
EL PROYECTO CEFIRO

Derivadas longitudinales

Coeficientes Real Calculado % error
Cia 1,13 0,1091 108,35 %
Cra -5,57 -4,93 12,78 %
Cona -1,45 -0,88 39,38 %
C.a 0,00 -0,1542 15,00 %
CLa -0,22 -0,40 85,00 %
Comit 0,07 0,00 100,00 %
Cyq 0,00 0,00 0,00 %
Cyq -5,65 -3,62 35,90 %
Cing -21,40 -20,98 1,96 %
Cya 0,00 0,00 0,00 %
Ci -6,70 -14,90 122,36 %
Cma -3,30 -104,59 3069,47 %
Cyse 0,00 0,00 0,00 %
Czse -0,36 -0,94 160,92 %
Conse -1,40 -3,07 119,32 %

Figura 3.37. - Derivadas longitudinales
3.3.2. Derivadas lateral-direccionales

Para las derivadas de estabilidad laterales se ha de tener en cuenta que el b-747 posee
una configuracién alar totalmente diferente a la del Céfiro. Por ello, en estas derivadas se
debera ser muy meticuloso a la hora de contabilizar los efectos de cada parte del avidn.

La posicién de las alas en el Céfiro es alta por lo que confiere mucha estabilidad al avidn,
mientras que en el Boeing 747 es baja, de forma que serd mas maniobrable. Ademas el diedro
del 747 es positivo, de forma que su efecto es disminuir la estabilidad. Al Céfiro se le
introdujeron 2° de diedro positivo con el afan de mejorar la maniobrabilidad del mismo.
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EL PROYECTO CEFIRO

La flecha serd otro punto importante a tener en cuenta dentro del analisis de
estabilidad, puesto que el Céfiro carece totalmente de ella. Cuando se trata de la contribucién
del ala-fuselaje, se tendra en cuenta que en ella aparecera reflejado tanto el diedro como la
flecha, asi como la posicién de la misma.

Las derivadas relacionadas con el balanceo del avién, se va a suponer que tienen como
contribucidn principal la de los alerones, los cuales se encuentran ubicados en el extremo de
ala. De forma que este efecto se incluira en el conjunto ala-fuselaje.

Se observara que en la contribucidon de cada uno de los términos a las derivadas de
balance, el efecto predominante es el del conjunto ala-fuselaje, mientras que, para las
derivadas de guifiada, la principal contribucidn se debe al estabilizador vertical de cola.

Al igual que se hizo con las derivadas de estabilidad longitudinal, ahora se procedera a
realizar un analisis detallado de cada una de las derivadas laterales. En la grafica 3.38 aparece
reflejado el hecho de que todas las derivadas laterales se encuentran dentro del rango de
definicién que se le ha dado para la validacién del modelo.

Errores
100,000 -
80,000 +°
60,000 -
40,000 1
20,000 -
U,UUU _lL.I ] -I -I ] ] ] _I ll _I ] ] -I
i 3 S 5
20000 R F K F F & TS TS N QS T
-40,000
60,000
-80,000
-l0o.000 -
Figura 3.38. - Errores derivadas lateral-direccionales
Cyﬂ

Esta derivada representa la fuerza lateral que se ejerce sobre el avion, de forma que la
superficie que mas contribuye a este hecho es el timén vertical como cabria esperar. Sera
determinante para la guifiada del avidn.

Real Calculado Ala- Timon % error

fuselaje vertical
-1,0800 -1,1510 -0,0401 -1,1109 6,5741
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04 error
0,000

0500 0000 =

1000 2,000 +

1,500 4000 -
6,000 1 -

) e
8,000 —/

Figura 3.39. - CyB y error cometido

Cip

La contribucién del conjunto ala-fuselaje y la del timdn vertical son muy parecidas. Por
tanto, el orden de magnitud del error no se sabe a priori si es de uno de los términos o de

ambos. Como el orden de error es menor que el 100 %, indica que las ecuaciones estan
aproximadamente ajustadas a la realidad.

Calculado Ala- Timon % error
fuselaje vertical
-0,2810 -0,1342 -0,0759 -0,0584 52,2420
04 error
0,000 B
&0,000 -| '
0,200 X
&

3 o 40,000 4

-0.400 20,000 1
0,000 —'“——__

Figura 3.40. - CIp y error cometido

Cop

Esta podria llegar a convertirse en la derivada de estabilidad mas problematica a la hora
de calcular, puesto que toda la configuracién del B-747 hace que la tendencia natural fuera ser
inestable convirtiéndolo en negativo el término. Se observa como el conjunto ala-fuselaje
contribuye de forma negativa a la estabilidad del sistema, mientras que el timén vertical
introduce un efecto estabilizador en el sistema. Dentro de la contribucién negativa del ala el
valor mas importante a la inestabilidad es el efecto del diedro.
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Real Calculado Ala- Timon % error
fuselaje vertical
0,1840 0,1946 -0,3500 0,5446 5,7609
04 error
1.000
0,500 0.000
0,000
-2,000
-0,500
-4,000

o 6,000

Figura 3.41. - Cnf y error cometido

Cys

La fuerza lateral que ejercen los alerones obviamente serad practicamente nula; y, en

caso de su existencia, solamente contribuiria el término del conjunto ala-fuselaje que es donde
se encuentran los mismos. En este caso es idénticamente nulo.

Real Calculado Ala-

fuselaje vertical

Timon % error

1,000

0,300 1,000 q-""f,_-_-_‘_-_-_

t?\. | /\_‘
b A0 0.500
oW st A
A e o
oo
e

0000

0,000

Figura 3.42. - Cyda y error cometido
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Cisa

La contribucion de los alerones dentro del balanceo serd decisiva y muy superior a la
contribucidn de los mismos dentro de la siguiente derivada de estabilidad, que sera la de
guifiada. El error que se induce sigue siendo asumible y proviene de la medida de la distancia

entre el eje del avidon y la posicién de los mismos. Para esta derivada la definicion queda bien
clara a partir del método mostrado en el Smetana, [3].

Calculado Ala- Timon

% error
fuselaje vertical
0,0530 0,0250 0,0250 0,0000 52,8302
0% error
0.060 _—
0,040 60,000 -
0,020 | -
0,000 40,000 4~
A
T Nt o |
oo 0,000 *<—

Figura 3.43. - Clda y error cometido

Cné‘a

Tal y como se comentaba con anterioridad, la contribucién de los alerones dentro de la
guifiada serd mucho menor, de forma que aunque el error sea grande, no compromete el

trimado lateral del avién, de forma que este resultado no debe ser motivo para desvirtuar el
resultado final.

Real Calculado Ala- Timon % error

fuselaje vertical
0,0083 0,0013 0,0013 0,0000 84,3373
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%p error
0,010
0,003 100,000 1/\
0,000 80,000 -
60,000 -
B 40,000
20,000
0,000 -

Figura 3.44. - Cnda y error cometido

Cs

Obviamente, la contribucién del timén de direccién a la fuerza lateral ejercida en el

avion, si serd un término considerable. Toda la contribucién provendra del timdn vertical y el
error que se comete es asumible.

Real Calculado Ala- Timon % error
fuselaje vertical
0,1790 0,2760 0,0000 0,2760 54,1899
0% error
0,300

0,200
100
0000

0.0o00
-10.000
-20.000
-30.000
-40.000
-50.000
-60.000

Figura 3.45. - Cydry error cometido
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Cis

La contribucidn del timén de direccidn al balanceo del avién sera nula puesto que no

tiene influencia alguna en dicho eje longitudinal.

Calculado Ala- Timon % error
fuselaje vertical
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
04 error

L.oo0

0.300

0,000 /\
0,500 -

W i
o a2 &
AT o -
& ot 0,000
i
Figura 3.46. - Cldr y error cometido
Cné‘r

La contribucién del timén de direccién a la guifiada del avidn si va a ser considerable.
Concretamente la guifiada del avidn se correspondera casi en su totalidad con el timon vertical
del avion.

Real Calculado Ala- Timon % error

fuselaje vertical

-0,1130 -0,1401 0,0000 -0,1401 23,9823
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0% error
0,000

0.000
-0,030

-3,000
-0,100 -10,000

-0.150 -15.000

-20.000

-25.000

Figura 3.47. - Cndr y error cometido

CVP
La fuerza lateral respecto de la velocidad angular lateral sera idénticamente nula.

Real Calculado Ala- Timon % error
fuselaje vertical

1000

0,500 L.ooo //\_
0,000 0.800 '//\
0,600 -
@ @5&“&0 AP ) 0.400 _/\
a\,@w '\Ierb '
o 0,200 -

0000 -

Figura 3.48. - Cyp y error cometido

El momento de balance respecto de la velocidad angular lateral serd un término

significativo dentro de las ecuaciones dindmicas de estabilidad y el error que se tiene es
admisible.
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Real (& [ [oV][s]s[0] Ala- Timon % error
fuselaje vertical
-0,5020 -0,3157 0,0000 -0,3157 37,1116
0,000 40,000
0.200 30,000 -
0,400
20,000 -

-0.600

10,000 /
0,000

Figura 3.49. - Clp y error cometido

Cop

El momento de guifiada respecto de la velocidad angular lateral serd un término
significativo dentro de las ecuaciones dinamicas de estabilidad y el error sera admisible.

Calculado Ala- Timon % error
fuselaje vertical
-0,2220 -0,0484 -0,0223 -0,0261 78,1982
% error

0,000 |

0,100 60,000 -

-0,200 40,000 -

-0,300
20,000 -

0,000

Figura 3.50. - Cnp y error cometido

ﬁ Pedro Lopez Teruel




ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

La fuerza lateral respecto de la velocidad angular direccional sera idénticamente nula.

Real Calculado Ala- Timon % error
fuselaje vertical

1,000
1,000 //_—/i_\‘-_-_-_-_
0.800 _/\

@ 0,600 -

o E @ 0,400 -
NG : /\

A
o 0.200 -

0,000 -

0.300

0.000

Figura 3.51. - Cyr y error cometido

Clr

El momento de balance respecto de la velocidad angular direccional serd un término
importante y su mayor contribucién por el contrario la tendra el timdn vertical. El error que se
comete es despreciable, por lo que el método empleado para su célculo es bastante exacto.

Real Calculado Ala- Timon % error

fuselaje vertical
0,1950 0,2009 0,0678 0,1331 3,0256
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.
EL PROYECTO CEFIRO

0.300
0.200
0100
o.oo0

0.000
-1.000
-2,000
-3.000

-4.000

Figura 3.52. - Clr y error cometido

Cnr

El momento de guifiada respecto de la velocidad angular direccional sera un término
importante y su mayor contribucién por el contrario la tendra el timon vertical. El error que se

comete es apreciable, pero se sigue encontrando dentro de los margenes de error aceptables
para el modelo.

Real Calculado Ala- Timon % error
fuselaje vertical
-0,360 -0,663 -0,036 -0,628 84,028
% error
0,000 0,000
-0,200 -20,000 -
-0,400 -40,000 -
-0,600 -60,000 -
-0,800 -80,000 -
-100,000 -

Figura 3.53. - Cnr y error cometido
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO
Cyp -1,0800 -1,1510 -0,0401 -1,1109 6,5741 %
Cip -0,2810 -0,1342 -0,0759 -0,0584 52,2420 %
Cup 0,1840 0,1946 -0,3500 0,5446 5,7609 %
Cysa 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 %
Cisa 0,0530 0,0250 0,0250 0,0000 52,8302 %
Chnsa 0,0083 0,0013 0,0013 0,0000 84,3373 %
Cyor 0,1790 0,2760 0,0000 0,2760 54,1899 %
Cisr 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 %
Chsr -0,1130 -0,1401 0,0000 -0,1401 23,9823 %
Cyp 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 %
Cyp -0,5020 -0,3157 0,0000 -0,3157 37,1116 %
Crp -0,2220 -0,0484 -0,0223 -0,0261 78,1982 %
Cyr 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 %
Cy, 0,1950 0,2009 0,0678 0,1331 3,0256 %
C.r -0,3600 -0,6625 -0,0355 -0,6275 84,0278 %

Figura 3.54. - Derivadas lateral-direccionales
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3.4. Andlisis de las derivadas de estabilidad del
Céfiro

Algunas de las derivadas de estabilidad tienen un especial interés el ver su
comportamiento para diferentes velocidades, puesto que determinardn la estabilidad del
sistema. Se va a estudiar cuatro segmentos de vuelo: un crucero a alta velocidad, un crucero a
media velocidad, fase de despegue y fase de aterrizaje.

La pendiente de sustentacidon que genera el ala completa la proporciona el programa
Tornado en el proyecto [11] y tiene el siguiente valor:

Ciawn = 3,8804

Crqe = 3,1316
3.4.1. Derivadas longitudinales

En la tabla 3.55 se tienen los diferentes valores de las derivadas de estabilidad
longitudinales. Tras esta tabla se analizaran con detalle parte de las derivadas de estabilidad
longitudinales importantes para el vuelo y que varien con respecto algin parametro de
interés. Las derivadas de estabilidad que sean idénticamente nulas no se analizaran.

Valor de las derivadas de estabilidad longitudinales

Derivadas de estabilidad Crucero Crucero Despegue Aterrizaje
25% 75%

Cii -0,0593 -0,0607 -0,2661 -0,2476
Ca -0,3038 0,3992 -3,1486 -2,9904
Coii 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
Cra 0,1022 -0,1342 1,0366 1,0051
Cra -3,8752 -3,8808 -4,1883 -3,9753
Cina -0,5273 -0,5431 -1,2024 -0,5467
Cyq 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
Cyq -3,4418 -3,4500 -3,7956 -3,4519
Cing -14,527 -14,735 -23,364 -14,779
Cyi 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
C,i -0,9989 -1,0147 -1,6784 -1,0184
Cna -3,8382 -3,8989 -6,4488 -3,9130
Cyse 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
Cse -0,4282 -0,4282 -0,4282 -0,4282
Cnse -1,6453 -1,6453 -1,6453 -1,6453
Cyo -0,5789 -0,2379 -1,8750 -1,8750
C,o 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
Cimo 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000

Figura 3.55. - Valores de las derivadas de estabilidad longitudinales
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Cxa

Para la configuracién de vuelo de crucero, el valor de esta derivada de estabilidad es el
anterior. Variando la altura, se puede apreciar en la figura 3.56 como no influye
significativamente, ya que el avidn no ascendera mas de 200 metros en los primeros vuelos. En
esta figura y en posteriores figuras, la velocidad viene expresada en km/h. El régimen de motor
no afectard en exceso a la derivada de estabilidad, de modo que la variacién fundamental de
ésta serd la velocidad de vuelo como se aprecia en la figura 3.57.

4

C, frente la altura
a

10000
1 7000

N\-

60 70 80 90 100 110 120 130

velocidad

4

-1
5

o

Figura 3.56. - Cxa frente a la altura
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457
40
3 5 C"a frente el régimen de motor
3|
2,50
dp 2
1,5:
1 \
0’55 100 %—0
of 75 %——50 %—
-0,5]
1t . . . . . . . . .
50 60 70 80 90 100 110 120 130 140
velocidad
Figura 3.57. - Cxa frente el régimen de motor
Cra

El valor de esta derivada de estabilidad para el punto de estudio es el obtenido
anteriormente. En la figura 3.58 se estudia la variacién de ésta frente la velocidad y los
diferentes regimenes de motor.

C, frente la velocidad
a

L e e

-3,76

-3,84

& -3.92
-4
-4,08
60 | 80 | 100 | 120 | 140
velocidad

Figura 3.58. - Cza frente la velocidad
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Cma

En la figura 3.59 se estudia su variacidon con respecto a los diferentes pardmetros y
como la tendencia es la misma que la derivada anterior, puesto que es esa derivada
multiplicada por el margen estatico.

Cn . frente la velocidad
a

————

80 100 120 140
velocidad

Figura 3.59. - Cma frente la velocidad

Cxﬁ

En la gréfica 3.60 se aprecia como para muy bajas velocidades la variacién de esta
derivada de estabilidad es muy importante; sin embargo, para la mayor parte del vuelo se
mantiene practicamente constante.
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0
Cxu frente la velocidad
-0,05 -
/50 % 75 % 100 %
S -0,1
)
-0,15
-0,2
80 100 120 140
velocidad
Figura 3.60. - Cxu frente la velocidad
Czﬁ

En la grafica 3.61 se puede observar como la variacidn de las diferentes posiciones de
la palanca de gases no afecta en absoluto a esta derivada, puesto que el trimado no varia de
forma apreciable. Sin embargo, la velocidad si afecta de forma considerable a todo el sistema.

ol
i Czu frente la velocidad
i 100 %
-1 75 %
I 50 %
;2|
) I
3|
4|
60 80 100 120 140
velocidad

Figura 3.61. - Czu frente la velocidad
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Cyq

El resultado de esta derivada de estabilidad para el vuelo de crucero en el punto de
estudio es el obtenido con anterioridad.

-3,3 Czq frente la velocidad

N
(&)
-3,6
-3,7
-3,8
60 80 100 120 140
velocidad

Figura 3.62. - Czq frente la velocidad

En la grafica 3.62 se puede observar como varia el valor de esta derivada de estabilidad
respecto de la velocidad para diferentes regimenes de motor. La mayor aportacién a esta
derivada de estabilidad es la contribucion del fuselaje, por tanto sera interesante estudiar el
efecto de la variacion de la posicidn del centro de gravedad del avidn.

-3,35

Czq frente al centro de gravedad
-3,375

150
130

A

110
-3,425

Czq

-3,45

\

1,17 1,18 1,19 1,2 1,21 1,22 1,23 1,24 1,25
Posicién del centro de gravedad

Figura 3.63. - Czq frente la posicidn del centro de gravedad

@ Pedro Lopez Teruel



En la gréfica 3.63 se puede apreciar cdmo conforme se va atrasando el centro de
gravedad del avidn, este valor de la derivada de estabilidad va disminuyendo progresivamente.

Cing

En la siguiente figura se puede apreciar la variacién de esta derivada de estabilidad
respecto de la velocidad de vuelo.

-12 Cmq frente la velocidad

15 S
= -18 100 %
5

-21

24

-27 , , . .

60 80 100 120 140

velocidad
Figura 3.64. - Cmq frente la velocidad

El cabeceo del avidn también se verd influenciado por la posicién del centro de gravedad
del mismo, tal y como se puede apreciar en la figura 3.65, aunque no de forma muy acuciada.
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO
-13,5 . .
Cmq frente posicion del centro de gravedad
150
14 130
110
o
90
S -14,5
70
-15
1,17 1,18 1,19 1,2 1,21 1,22
Posicion del centro de gravedad
Figura 3.65. - Cmq frente la posicion del centro de gravedad
Czd

La contribucién de la cola a este término se representa en la figura 3.66.

cz aaunfa

velocidad

Figura 3.66. - CzOl,unto frente la velocidad
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Cmd

A continuacion se presenta su variacién con respecto de la velocidad de vuelo. El
comportamiento de las curvas es el mismo que el de la figura anterior puesto que la

contribucidn que se estudia es Unicamente la de cola multiplicada por un factor de aJustef

I C’"a punto frente la velocidad
-3,5

C
m,, punto

60 80 100

120 140
velocidad

Figura 3.67. - Cmao,unto frente la velocidad

CzSe

Se estudia ahora, la variacion de este parametro en funcién del ancho del timén de
profundidad, puesto que es el Unico parametro medible que se puede estudiar.

C, Se frente el ancho del estabilizador horizontal

0,5 0,55 0,6 0,65 0,7

0,75 0,8 0,85 0,9
Ancho del estabilizador horizontal

Figura 3.68. - Czde frente el ancho del estabilizador horizontal
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Cm&e

La variaciéon de esta derivada respecto del ancho del timdén de profundidad se
representa a continuacion.

0,8/

Cnm Se frente el ancho del estabilizador horizontal

-1,2|

Cm Se
N

321 , . . . , . .
05 055 06 065 07 075 08 08 09

Ancho del estabilizador horizontal

Figura 3.69. - Cmde frente el ancho del estabilizador horizontal

CxB

Para diferentes velocidades y posicion de la palanca de gases el trimado del avidn
cambia sustancialmente, de forma que esta derivada de estabilidad varia de forma
contundente al variar esas condiciones; sin embargo, la contribuciéon de esta derivada a los
modos de estabilidad es muy pequena y su efecto sera practicamente despreciable.
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO
0,51
ol , Cx 0 frente la velocidad

[ __——25%
'0,5 /50 %

[ 75 %

N I
© 1 - 100%
2,5 s . . .
60 80 100 120 140
velocidad

Figura 3.70. - Cx0 frente la velocidad
3.4.2. Derivadas longitudinales

En la tabla 3.71 se tienen los diferentes valores de las derivadas de estabilidad lateral-
direccionales. Tras esta tabla se analizardn con detalle parte de las derivadas de estabilidad
importantes para el vuelo y que varien con respecto alglin parametro de interés. Las derivadas
de estabilidad que sean idénticamente nulas no se analizaran.

Valor de las derivadas de estabilidad laterales

Derivadas de estabilidad Crucero Crucero Despegue Aterrizaje
25 % 75 %

Cyp -0,4990 -0,4990 -0,4990 -0,4990
Cip 0,0817 0,0828 0,1038 0,1014
Cup -0,0364 -0,0452 -0,0047 -0,0024
Cysa 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
Cisa -0,0088 0,0114 -0,0906 -0,0860
Crsa 0,2200 0,2200 0,2200 0,2200
Cysr 0,2565 0,2565 0,2565 0,2565
Cisr -0,1277 -0,1277 -0,1277 -0,1277
Cosr 0,0233 0,0233 0,0233 0,0233
Cyp 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
(™ -0,6439 -0,6411 -0,6754 -0,6393
Cop -0,0265 0,0340 -0,2625 -0,2571
Cyr 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
Cy 0,0795 -0,0179 0,4762 0,4493
Cor -0,2464 -0,2009 -0,4007 -0,3846

Figura 3.71. - Valores de las derivadas de estabilidad lateral-direccionales
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Cylf

Como se puede apreciar en la figura 3.72 esta derivada de estabilidad no varia con
respecto de la velocidad. Serd interesante pues realizar el estudio de su variacién respecto del
diedro del ala. Apareceran en la gréfica 3.73 todas y cada una de las contribuciones a esta
derivada, destacando la contribuciéon del ala. Se puede observar como varia el signo al variar el
signo del diedro.

-0,298

-0,398 Cy 8 frente la velocidad

-0,498

Cw

-0,598

-0,698

-0,798— - - - - - - - -
50 60 70 80 90 100 110 120 130 140

velocidad

Figura 3.72. - Cyf frente la velocidad
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Cy 8 frente el diedro del ala

Cyﬂ fuselaje

C, 8
S
N

Cyﬂ estabilizador vertical

-10 -6 -2 2 6 10
Diedro del ala

Yp——

Figura 3.73. - Cyf frente el diedro

Esta derivada de estabilidad representa el momento de balance que se ejerce sobre la
aeronave cuando el avién vuela con un cierto angulo de resbalamiento o con viento cruzado.
Las ecuaciones que rigen esta derivada son las que se presentan a continuacion:

A continuacién se presenta un estudio de esta derivada de estabilidad para diferentes
configuraciones del diedro del ala.

@ Pedro Lopez Teruel m



ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO
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Figura 3.74. - CIf frente la velocidad

El diedro si contribuye de forma decisiva al criterio de estabilidad lateral, de forma que
la decision de introducir 2° de diedro fue acertada.

Cup

Como se puede apreciar, el diedro no compromete el criterio de estabilidad direccional,
a diferencia de lo que ocurria con el criterio de estabilidad lateral. La velocidad hace que
tienda a converger a un punto.
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO
0,18
0,16
Cn ; frente la velocidad
0,14| \ 7=-10
20,12
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0,1
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0,08 r=10 —
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60 80 100 120 140
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Figura 3.75. - Cnp frente la velocidad
Cn8a

Se comprueba facilmente cémo esta derivada es mayor a mayor velocidad, puesto que
la efectividad de las superficies de control se hace mas patente a altas velocidades.

-0,02 Cn 5, frente la velocidad ]
0.04 100 %
-0,06 _ 75 %

B L
S 0,1 50 %

-0,14 25 %

40 60 80 100 120 140
Velocidad

Figura 3.76. - Cnda frente la velocidad
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Cip

La derivada de estabilidad Cy, se ve fuertemente influenciada por la velocidad de vueloy
la contribucién del trimado longitudinal.

-0,62

C,p frente la velocidad
-0,64
-0,66 75 %

~
100 %

2
(&)

-0,68

-0,7

-0,72

60 80 100 120 140
Velocidad
Figura 3.77. - Clp frente la velocidad
Crp

Esta derivada de estabilidad presenta pequefias variaciones respecto del régimen de
motor. Serd interesante advertir que cambia de signo para una velocidad de crucero superior a
los 100 km/h por lo que a grandes velocidades el avién podria llegar a comportarse de forma
no aconsejable. Aunque esto no podrd ser demostrable hasta que no se haga un estudio de los
modos de estabilidad laterales.
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Figura 3.78. - Cnp frente la velocidad
Clr

Se puede apreciar como a grandes velocidades al igual que ocurria con la derivada
anterior, ésta es capaz de variar su signo, por lo que se necesitard de un estudio de los modos
para poder conocer la estabilidad real del sistema en esa situacién de vuelo.
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0,6 - C,, frente la velocidad
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Figura 3.79. - CIr frente la velocidad
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

Cnr

Esta derivada de estabilidad no cambia de signo a lo largo del vuelo, a diferencia de lo
gue ocurria con las anteriores.

-0,2| C,, frente la velocidad
[ 100%— |
i //
0.25( /75 %
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-0,35|
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60 80 100 120 140
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Figura 3.80. - Cnr frente la velocidad
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4. Estabilidad estatica longitudinal

El concepto de estabilidad se define como la cualidad en la que un avién estable tiende
a regresar a la condicién de equilibrio de forma auténoma. El estudio de la estabilidad se
dividird en dos apartados bien diferenciados. Por un lado se estudiard la estabilidad estatica 'y
con posterioridad se abordara el estudio de la estabilidad dindmica.

La estabilidad estatica estd presente cuando las fuerzas creadas por una perturbacion,
tienden a recuperar al sistema: por ejemplo, el momento de cabeceo debido a un incremento
en el dngulo de ataque, es estable si la misma naturaleza de la perturbacién empuja al avién a
recuperar su estado original. Si las fuerzas de recuperacidn son demasiado fuertes, el avion
puede sobrepasar sus valores iniciales y entrar en un modo inestable.

Para generar estabilidad estatica en cabeceo es necesario que para cualquier cambio
en el dngulo de ataque se generen momentos que se opongan al cambio, lo que implica que la
derivada del momento de cabeceo con respecto del angulo de ataque tiene que ser negativa.

Las ecuaciones de estabilidad se conforman como un conjunto de datos aerodinamicos
del avion, asi como de datos estructurales, tales como el centro de gravedad del mismo, el
centro aerodinamico del ala, derivadas de estabilidad, etc. Obviamente, también tendra un
papel importante dentro del control la linea de actuacion del motor respecto del centro de
gravedad, aunque para facilitar todos los calculos se va a realizar la hipdtesis de suponer la
linea de actuacién del motor, sobre el centro de gravedad, de forma que no se generan
momentos debido a la propulsidn de la hélice. Ademas esta sera una mdaxima en el disefio de la
aeronave.

Figura 4.1. - Linea de actuacion de la hélice

El movimiento longitudinal, es controlado por el elevador o timén de profundidad y la
variable controlada es el d4ngulo de cabeceo o mas comuUnmente conocido por su
denominacién inglesa como “pitch”. El elevador estd localizado sobre el plano horizontal de la
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aeronave, abisagrado al estabilizador horizontal, y alejado del centro de gravedad de ésta,
para que al deflectar, su fuerza produzca un momento que genere una variacién en el angulo
de ataque del avién. Todo esto se puede apreciar en las fotografias con referencia 4.1, 4.2 y
4.3.

Figura 4.2. - Bisagras Figura 4.3. - Conjunto de cola

Se define como positiva la deflexién del elevador cuando éste baja seguin la cuerda
media del ala, y negativa en caso contrario. Este hecho queda reflejado en las fotografias 4.4.y
4.5,

Figura 4.4. - Deflexion negativa. Encabritado Figura 4.5. - Deflexion positiva. Picado

Se procurard ubicar los depdsitos de combustible lo mas cercanos posible al centro de
gravedad, para que conforme vaya progresando el vuelo y se vacien los mismos, éstos no
generen un incremento de distancia entre el centro de gravedad y el centro aerodindmico del
avion. La configuracion inicial que se tiene es que los depdsitos de combustible, se encuentran
ubicados por detrds del centro de gravedad del sistema, de forma que conforme el avién va
consumiendo gasolina, el centro de gravedad se adelanta asi que la estabilidad aumenta, tal y
como se vera en estudios posteriores. Las fotografias 4.6 y 4.7 aportan mucha informacion a
este respecto.
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Figura 4.7. - Ubicacion real del tanque de

Figura 4.6. - Disefio ubicacidn tanque de combustible
combustible

La bahia de carga es suficientemente amplia y en ella se puede ubicar la carga de pago
en diferentes posiciones, lo cual para el caso en estudio, a la hora de variar algin parametro,
se puede mover la posicion de la carga de pago en vez de la posicién del ala. Esta solucién es
viable y en la practica suele ser la mas utilizada. En principio una de las hipdtesis que se
propone desde el equipo de estructuras es que la carga de pago se encuentre distribuida, en
vez de concentrada en un cierto punto, de forma que el avidn si se consigue que sea estable, lo
va a seguir siendo para cualquier configuracion de vuelo. Detalle de la bahia de carga en la
figura 4.8.

Figura 4.8. - Bahia de carga
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

Otra hipdtesis seria suponer el momento del fuselaje despreciable, aunque su
sustentacion no lo sea. Posteriormente se hard un calculo estimativo de la contribucién a la
sustentacion por parte del fuselaje y consecuentemente al momento del conjunto. En el
calculo de las derivadas de estabilidad laterales direccionales se comprobarda que su
contribucidn sera decisiva, no pudiéndose despreciar ésta.

El tren de aterrizaje se supondra que el momento de picado que genera es nulo, puesto
gue se le ha creado un carenado alrededor y la forma del mismo ha intentado que generase la
minima resistencia inducida posible.

Figura 4.9. - Tren de aterrizaje

A continuacidn se detallan las secciones que se van a abordar en esta amplia seccién
para el estudio de la estabilidad. EIl mismo se dividira en diez dreas bien caracteristicas siendo
éstas: posicidon del punto neutro, margen estatico, posicion del centro de gravedad, carga y
centrado del avidn, criterio de estabilidad estdtica longitudinal, interferencias entre
superficies, trimado del avién, estudio de incidencias, diferentes configuraciones de vuelo y el
estudio alternativo para configuracidn de cola alta.
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4.1. Posicion del punto neutro

El andlisis aerodindmico moderno para el estudio de la estabilidad de un aeromodelo,
estd basado en el efecto que el ala y la cola del avién representan para la sustentacién global
del mismo, al estar colocadas ambas superficies en tdndem una detras de la otra. Cada una de
estas superficies tienen su propio centro aerodindmico, pero la combinacion de este par de
fuerzas, da lugar a un centro aerodindmico medio del avidon equivalente donde se puede
reducir tanto la sustentacién como la resistencia globales del modelo. Este modelo también
puede llegar a considerar los efectos del fuselaje dentro de este par de fuerzas limitantes de la
estabilidad y actuaciones del avién. Esta posicién del centro aerodindmico medio se denomina
“punto neutro” del avion.

El punto neutro se encontrard entre el centro aerodindmico de las dos superficies y mds
cercano a la superficie que mas contribuya a la sustentacién del conjunto. Alguna perturbacion
en el momento de cabeceo del avidn que en un instante sague momentdneamente al avidén de
su envolvente de vuelo estable, causard un cambio en el angulo de ataque de ambos perfiles.
Esto se traducird en un incremento o decremento en el total de la sustentacién en el punto
neutro del avion.

El sistema es longitudinalmente estable si el cambio de sustentacién produce un efecto
corrector, y esto ocurrird siempre que el punto neutro se encuentre detras del centro de
gravedad del avion. Si el centro de gravedad se encuentra detrds del punto neutro del avién,
se tendrd que un incremento en el dngulo de ataque del avidn, causard un efecto
desestabilizador, tendiendo la aeronave a incrementar el mismo.

El nivel inherente de estabilidad viene gobernado por la distancia entre el centro de
gravedad y el punto neutro. Esta distancia es denominada “margen estatico” y se estudiara
con posterioridad. Para el calculo del punto neutro del avién con precisidn influyen gran
cantidad de factores como se citan a continuacién:

e La eficiencia de la superficie de cola.

e La superficie tanto del ala, asi como de la cola.

e Ladistancia entre los centros aerodinamicos de la cola y del ala.

e Las pendientes correspondientes a las curvas de sustentacién de las superficies
sustentadoras. Por una parte la mayor sustentacion de la superficie mayor, el

ala; y por otra, la superficie menor, la cola que tendrd una sustentacién menor.

e La deflexion de estela y el efecto pernicioso que pueda tener sobre las
superficies de cola.

e Efectos de la hélice. No poseen el mismo comportamiento una configuraciéon
propulsora que una tractora. La configuracién tractora introduce mayores
perturbaciones en la corriente, asi como un elevado nimero de vortices. Por el
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contrario, la configuracidn propulsora, como en el caso del avidn no tripulado
objeto de estudio, el efecto que aporta serd beneficioso.

La posicion del punto neutro se tiene cuando el coeficiente de momentos para un
angulo de ataque sea nulo. En ese caso coincide con el centro de gravedad del aviéon. Por lo
tanto:

de

. S S _
Cma = Clawb * (Xcg - Xcawb) - Clat : (1 - %) * (nhafe * afe/S + Nhnoafe * noafe/S) : (Xcat - cg)

(4.1)

En esta ecuacidn se tiene que la contribucién del ala tiene un efecto desestabilizante,
mientras que la contribucién del estabilizador horizontal tiene un efecto contrario.

S — de S S —
0= Clawb : (Xcg - Xcawb) - Clat : (1 - %) : (nhafe : afe/S + Nhnoafe * noafe/5> * (Xcat - Xcg)

(4.2)

de S, S, —
0= Clawb : (NO - Xcawb) - Clat : (1 - %) : (nhafe : afe/S + Nhnoafe * noafe/5> * (Xcat - NO)

(4.3)

La diferencia entre la ecuacién 4.2 y 4.3 es que cuando el coeficiente de momentos para
angulo de ataque es idénticamente nulo, la posicidn del centro de gravedad coincide con la del
punto neutro del avién. Esa sera la definicion de punto neutro del avion: “la posicién del
centro de gravedad del avidén para que el coeficiente de momentos sea nulo”. Despejando en
esta Ultima ecuacion, se obtiene el valor del punto neutro del avidn en funcién de todos los
pardmetros conocidos:

o de S S
Crawp * Xcawp T+ Ciat * (1 - %) : (nhafe : afe/S + Nhnoafe * noafe/S) *Xeat
Ny = =1,2741m
° C C . 1_£ . ,Safe/ .Snoafe/
tawb T Clat oa Nhafe S + Nhnoafe S

(4.4)

Una vez que se tiene este pardmetro, es muy simple expresar algunas de las condiciones
de estabilidad en funcién del mismo, ademds de proporcionar en numerosas ocasiones una
valiosa informacién acerca del sistema.

- d S S
Cna = (Xcg - NO) : (Clawb + Cige (1 - i) : (nhafe : afe/S + NMhnoase noafe/5>> (4.5)

Cma = (E - NO) . Cla (46)
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Cna = —Cig (NO _X_cg) (4.7)

Para el cdlculo del punto neutro de aviones reales, se realizan modelos a escala y se
someten a un tunel de viento para calcular de forma precisa esa posicidn, y por consiguiente,
la posicidbn mas atrasada posible del centro de gravedad del mismo. Para modelos mas
pequefios se suele ubicar el punto neutro del avion a un 35 % de la cuerda media del perfil
desde el borde de ataque del ala.

La conclusion es que ya se trate de un avidon o un modelo a escala, la contribucidon mas
decisiva en la posicién del punto neutro sera la configuracidon del mismo.
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4.2. Margen estadtico

El margen estdtico es un parametro muy importante dentro de la estabilidad
longitudinal, puesto que su magnitud determinard la versatilidad del mismo frente a
perturbaciones en el dngulo de cabeceo del avion. El margen estatico es la diferencia entre la
posicion del punto neutro y el centro de gravedad, multiplicado por el coeficiente de
sustentacion para dngulo de ataque distinto de cero. Su magnitud siempre ha de ser mayor
que cero, excepto en el caso de aviones militares, en los cuales se busca una configuracion
inestable para aumentar la maniobrabilidad. En estos casos el margen estatico es negativo.

Para aviones grandes lo habitual es tener un margen estatico de un 20 % medido en
tanto por ciento de la cuerda media. Todos los estudios anteriormente realizados se han hecho
con el criterio de disefio de que el margen estdtico fuera de un 20 %. En la practica, para
aviones de radiocontrol, se suele ubicar el centro de gravedad del aeromodelo entorno a un 25
% de la cuerda media, y el punto neutro a un 35 %. La estabilidad en este caso es buena vy
genera un margen estatico del orden del 10 %.

El minimo margen estatico aconsejable para que se tenga estabilidad estdtica es del
orden del 5 %, lo cual conllevaria retrasar el centro de gravedad a la posicidon del 30 % de la
cuerda media. SM son las conocidas siglas en inglés de “static margin”.

Margen estatico = SM = Ny — X.g = 15 % — 20%

La diferencia entre la posicidon del centro de gravedad y la del punto neutro (margen
estatico) va a generar una derivada de estabilidad de cabeceo tan pequefia que la tendencia a
recuperar del avidn serd mucho menor, por lo que la versatilidad del mismo aumenta, sin
llegar a verse comprometida la estabilidad longitudinal.

Cma = _Cla . (NO - E} (48)

Chna = —Cio - SM (4.9)

La ubicacién del centro de gravedad demasiado atrasada respecto de la cuerda media,
puede llegar a ser peligroso. A la hora del disefio, este hecho serd transcendente para la
ubicacion de los tanques de combustible. Conforme el combustible se va consumiendo a lo
largo de la trayectoria, el centro de gravedad del avidn va retrocediendo, de forma que en
alguna ocasién puede llegar a verse comprometida la estabilidad del conjunto. En ocasiones, si
el disefio no es bueno puede llegar a darse el caso de que el centro de gravedad se situe detrds
del punto neutro de la aeronave tras consumirse parte del combustible, de forma que se
genere inestabilidad frente al cabeceo.

Este hecho no va a ser demasiado influyente para el caso del Céfiro, puesto que el
tanque de combustible se encuentra situado unos 25 cm por detrds del centro de gravedad del
conjunto, de forma que conforme avanza la maniobra y se consume combustible, la tendencia
natural del sistema es a adelantar un poco el centro de gravedad del sistema, aumentando por
consiguiente la estabilidad. A continuacién se presenta un estudio de la variabilidad del
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margen estatico frente a variaciones en la posicién del ala, la posicién de la cola y la variacion
del peso del depdsito.

4.2.1. Margen estatico frente a la posicion del ala

Al variar la posicién del ala respecto del resto del avidn, ocurren gran cantidad de
efectos significativos. Como la cola va unida al ala mediante el sistema de “tail-booms” , se
tiene entonces que conforme varia la posicion del ala, la posicién de la cola también varia, por
lo tanto la variacidn del centro de gravedad es mayor que la variacion del punto neutro, tal y
como se muestra en la siguiente figura, todas las distancias estan dadas en metros:

1,235| Punto rp/eurro y Centro de gravedad
{

1.23'
1.225|

1.22|

1.215|

Posicion del centro de gravedad

1211

1,16 1.2 1,24 1,28 132

Posicion del ala

Figura 4.10. - Xcg frente la posicion del ala

La linea roja representa el centro de gravedad del avién, mientras que la linea verde es
el punto neutro de todo el conjunto. Conforme varia la posicién del ala, se observa como la
tendencia del sistema es tener una mayor variacién del punto neutro del avidn; mientras que,
el centro de gravedad del mismo se ve menos afectado puesto que, el peso de las superficies
sustentadoras es mucho menor que el del fuselaje con la carga de pago y el motor. Todo esto
es debido a que, la pendiente de la curva del punto neutro es mayor que la pendiente de la
curva del centro de gravedad.

Siempre y cuando el centro de gravedad se situe por delante del punto neutro del avidn,
se tendrd que la aeronave serd estable. Por lo tanto, sélo la zona coloreada de verde serd
estable y en ella el margen estdtico serd mayor que cero. Ademds, en esa zona, la
controlabilidad serd la adecuada para este tipo de sistema.
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Conforme la diferencia entre el centro de gravedad del avién y el punto neutro del
mismo se hace mas acusada en la zona estable, la tendencia del avidn es a ser mas estable.
Interesa un margen estdtico que no sea demasiado significativo. El estudio de cdmo varia el
margen estatico frente a la posicién del ala se tiene en la siguiente figura.

0.4

Margen estatico vs. la posicién del ala

e

Margenestatico
e

1,12 1,16 1.2 1,24 1,28 1,32
FPosicion del centro de gravedad del ala

Figura 4.11. - Margen estatico frente al centro de gravedad del ala

Como se puede apreciar en la Figura 4.11, la posicidn del centro de gravedad del ala
hace que varie el margen estatico del avidon de forma considerable, de forma que el rango de
viabilidad del disefio se encuentra situado entre la posicién de 1,23 metros y 1,26 metros. Si el
ala se situa mas atrds de 1,29, por ejemplo, cuatro centimetros mas atrds, supondria un
margen estdtico superior al 25 %, de forma que seria demasiado estable como para
controlarlo.

El disefio inicial se ha realizado para un margen estdtico del 15 %. Si se situa el centro de
gravedad del ala unos 3 centimetros por delante de la posicién de 1,24 metros, se tendria una
estabilidad neutra. Este hecho es observable en la primera de las dos gréficas, puesto que es
dénde se situa el punto de corte entre punto neutro y centro de gravedad del avién. Por lo
tanto, lo ideal seria colocar el ala en el rango de margen estdtico que va de 15 % al 20 %.

Siendo conservador en cuanto a la estabilidad, de forma que se recomendaria un
margen estatico del 20 %, aunque para maniobrar mejor el avion y dar libertad al piloto se
situard la carga de pago para un margen del orden del 15 %.

Se observa en la gréfica 4.11, que pequenas variaciones en la posicion del ala del avidn
se traducen en grandes variaciones del margen estdtico. Por lo tanto, para variar el margen
estatico deseado, la soluciéon de variar la posicion del ala es demasiado comprometida y
perjudica sobremanera al disefio, puesto que solamente se puede variar su posicién en torno a
4 centimetros y hace que el margen varie del 10 % al 20 %
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Dicho esto, queda demostrado que para la variacidon de la estabilidad, (en caso de una
excesiva desviacion en los cdlculos realizados mediante métodos tedricos y durante las
pruebas en vuelo) lo ideal, no seria variar la posicién del ala, sino otra serie de parametros. El
origen de esta fuerte variabilidad reside en que el punto neutro del avién varia mucho al variar
la posicidn del ala respecto del aeromodelo.

4.2.2. Margen estatico frente a la posicion de la cola

Al variar la posicién de la cola respecto del conjunto del avién, se tiene que varia el
centro de gravedad de la misma, pero sin variar el centro de gravedad del ala como ocurria en
el caso anterior. Por lo que, a priori, esta solucién va a ser menos sensible a posibles
modificaciones que la anterior. Para el siguiente estudio, se va a proceder de forma que la
posicidon del ala va a ser la que se tenia con anterioridad. Asi que, el Unico pardmetro de
variacién va a ser la posicién del centro de gravedad de la cola.

Al variar la posicidon del centro de gravedad de la cola, no se puede proceder de
cualquier forma, puesto que la cola esta conectada al ala a través de los tubos de cola. Por lo
tanto, variaciones en la longitud de estos tubos, supone una variacion del centro de gravedad
de los mismos, asi como variaciones del peso. Ademas, la cola se acerca mas a la estela del
motor, por lo que el efecto de la corriente habrd que modelarlo dentro de la eficiencia de la
superficie del timdn de direccién.

En la gréfica 4.12 se tiene que el punto neutro viene representado por la linea roja al
igual que en el estudio anterior, mientras que el centro de gravedad del UAV es la linea verde.
En la misma se puede apreciar como al variar la posicién del centro de gravedad de la cola, el
punto neutro del avidn varia muy poco, por eso la recta que representa el punto neutro tiene
una pendiente muy pequefia. Esto es debido a que la mayor contribucién al término del punto
neutro de la aeronave la aporta el ala, puesto que su curva de sustentacién y su tamafio son
mucho mayores que los respectivos a la cola.
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1.3 Punto neutro y Centro de gravedad vs. ltubo

[
[m ]

Punto neutro y Centro de gravedad
-
e

049 0,95 1 1,03 1.1 1,14 1,2 1,25 1.3
Longitud del tubo de cola

Figura 4.12. - Xcg frente la posicion de la cola

El centro de gravedad del avién también varia muy poco. Si el avién se habia disefiado
para que la distancia entre centro de gravedad y el punto neutro produjese un margen estatico
del orden del 15 %, esto significa que al introducir cambios en la cola, este parametro no
variara excesivamente, tal y como se vera a continuacion.

Al realizar el estudio, se obtiene que la variaciéon del centro de gravedad y el punto
neutro es tan infima que, si se habia realizado un disefio para que fuera estable, seguird
siéndolo sin variar demasiado el margen estatico. Por este hecho, en la figura 4.12 se tiene que
todas las combinaciones posibles de longitud del tubo de cola serdn estables, puesto que no se
cortan las lineas verde y roja en ningun momento. Por ello, todo el grafico se encuentra
representado en verde. La eleccién de la longitud de tubo de cola ha sido lo mds conservadora
posible de forma que se ha puesto una longitud de tubo suficiente para evitar lo maximo
posible la estela del avion, mientras que al mismo tiempo, no fuera excesiva para la rotacion
del mismo. La variacién del margen estatico respecto de la posicién del centro de gravedad de
la cola viene representada en la figura 4.13:
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Margen estatico frente la longitud del tubo

Margen estatico
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Figura 4.13. - Margen estatico frente la longitud del tubo

De la grafica se deduce que si se disminuye la longitud de los tubos de cola, la magnitud
del margen estdtico aumenta; por lo que, el avidon se hace demasiado estable, aunque se
podrian modificar otros pardmetros para mejorar este hecho. En la zona que aparece
coloreada, se tiene un aumento de la longitud de los tubos de cola disminuiria el margen
estdtico, de forma que se tendria mayor versatilidad en el vuelo. La longitud de los mismos ha
de disminuir del orden de unos 10 cm para conseguir un margen estatico entorno al 15 %.

Con los resultados obtenidos se aprecia que no es una solucidn aconsejable el
incrementar la longitud de los tubos de cola, debido a que puede empeorar la condicidn de
despegue del avidn, puesto que puede llegar a chocar la cola con el suelo en el momento de la
rotacion, ademas de un aumento de la posicion del centro de gravedad hacia atras no
incrementa el margen estatico.

Existe una solucidn alternativa que pasaria por hacer un estudio variando un porcentaje
la posicion del ala y a la misma vez reduciendo la longitud del tubo. Este estudio queda
reflejado en la figura 4.14 que se mostrard a continuacion. En la grafica, la soluciéon optimizada
se presenta dentro de un circulo verde. Dentro de ese circulo el margen estatico es menor, con
lo que se consigue mas versatilidad. En primer lugar, se atrasa el ala respecto de su antiguo
centro de gravedad un centimetro y medio, sin afectar demasiado a la estabilidad del
conjunto. En segundo lugar, se acorta del orden de unos 10 centimetros el tubo de cola, de
manera que se ahorra en material en los tubos, ademas de aumentar el dngulo de rotacién en
el despegue.
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02

a,18

0,16

0,14 ©

R‘T,E

Margen estatico

0,12

1 1,02 1.1 1,15 1,2 1,28
Longitud del tubo de cola

Figura 4.14. - Margen estatico frente longitud del tubo y posicion del ala

4.2.3. Margen estdtico frente a la carga de combustible

El depdsito de combustible, se encuentra unos 30 centimetros por detras del centro de
gravedad del avién, de forma que conforme va variando su peso, la posicidon del centro de
gravedad también lo hace, mientras que la posicién del punto neutro no. Por lo tanto, el
margen estatico varia, pero no de forma tan apreciable como ocurria en los casos anteriores,
en los que variaban ambos y con diferentes pendientes, existiendo periodos de tendencia
estable y de tendencia inestable.

El depdsito de combustible es capaz de cargar del orden de unos 1000 gramos de
gasolina. A lo largo de la envolvente de la misidn, este combustible se ird consumiendo, de
forma que su masa disminuird y la tendencia del centro de gravedad del sistema sera avanzar
hacia delante, mientras que el punto neutro se mantendra constante. Este hecho hace que la
estabilidad del sistema tienda a incrementarse, por lo que serd mas controlable el avidn
cuando esté cargado al despegue que vacio al aterrizaje. Solamente queda por determinar
cuan de importante es este efecto a lo largo del vuelo, lo cual queda reflejado en la figura 4.15.

Se observa como en todo el rango de variacién del combustible, el avidon es estable
puesto que el punto neutro, representado en rojo, estd detrds del centro de gravedad,
representado en color verde. La diferencia entre ambos es considerable y se hace mas patente
conforme disminuye la carga de combustible. Por lo tanto, cuando el avién ha realizado la
espera, es posible que la controlabilidad del avién se vea comprometida; asi que, se ha de
optar por el estudio de una solucidn alternativa entre los tres casos que se han discutido. Para
esta grafica el punto neutro es la linea roja y el centro de gravedad la linea verde.
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Figura 4.15. - Xcg frente la carga de combustible

La solucién alternativa pasa por variar la posicién del ala y la longitud de los tubos de
cola, de manera que cuando el depédsito de combustible se encuentre practicamente vacio, la
estabilidad del sistema no llegue a ser excesiva. En la siguiente grafica se hace un estudio muy
parecido al anterior, pero con variable de contorno la longitud del tubo, dejando fija la
posicion del ala en su posicion actual.

018 Margen estdtico vs. carga de combustible. Ala fija
2 016
-\.H
% - 1,2
° 0,14 \
D
2 |
= 042
01 =09
0.4 0.8 1.2 16 2

Carga de combustible

Figura 4.16. - Margen estatico frente la carga de combustible. Ala fija
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Observando la figura 4.16 se tiene que, para la posicién del centro de gravedad del ala 'y
la longitud de tubo reales; el margen estdtico se reduce un poco del orden del 2 %, cuando el
depdsito esta lleno. Cuando el depdsito se encuentra casi vacio, el margen es del orden del 16
%, por lo que es elevado pero sin perjudicar al control. Por lo tanto, la decisién adoptada
acerca de la posicion del ala y la longitud de los tubos de cola estd muy optimizada.

Para el caso de dejar fija la longitud del tubo, se obtiene que adelantando el centro de
gravedad del ala, la estabilidad disminuye. Este resultado se ha de analizar con mucho
detenimiento, porque pequefias variaciones en el centro de gravedad del ala, conllevan
fuertes variaciones en la estabilidad global. Conforme disminuye la cantidad de combustible
del avidn, la estabilidad aumenta progresivamente por encontrarse su ubicacién detras del
centro de gravedad del conjunto. La variacién es mas critica en el caso de dejar fija la longitud
de los tubos y mover la posicion del ala.

01 8- Margen estatico vs. carga de combustible. Cola fija
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Carga de combustible

Figura 4.17. - Margen estatico frente la carga de combustible. Cola fija
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4.2.4. Margen estdtico frente la planta motora

Todo el estudio realizado hasta el momento acerca de la estabilidad del conjunto no
deja de ser un calculo estimativo del mismo. El modelo de planta propulsora utilizado en cola,
tal y como se estudiara en el apartado 4.6.2, es un modelo estimativo que utiliza una serie de
hipétesis y consideraciones para su desarrollo; sin embargo, no ha sido comprobado aun el
modelo con medidas reales en banco ni se ha depurado al madximo el mismo.

Debido al encajonamiento del conjunto de cola entre los dos estabilizadores verticales,
el soplado de estas superficies debido a la configuracidén propulsora del avién es grande. En el
caso de que se cambiara la planta motora para nuevas versiones, la gréfica 4.18 puede aportar
resultados interesantes a este respecto. Por ello, el punto neutro del avidn puede ser que se
retrase, sin variar el centro de gravedad del mismo, lo que conllevaria un mayor margen
estatico. Se va a realizar la hipdtesis de que la velocidad del aire recibida por el estabilizador
horizontal es un % mayor de lo predicho para situaciones de empuje de motor al maximo.

0,36
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0.16 .
0.12
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Longitud de los tubos de cola
Figura 4.18. - Sobredimensionado del motor

Si el empuje que cede la planta propulsora objeto de estudio es capaz de incrementar
el chorro dimensionado numéricamente del orden de un 200 %, el margen estatico que se
obtendria para la longitud del tubo actual seria del orden del 26 %; por lo que podria llegar a
comprometer la estabilidad, aunque a este nivel del proyecto esto no es facilmente medible y
comprobable. Como conclusion de este estudio se puede observar que el cambio de motor en
el avidn no seria un problema para el prototipo actual, puesto que si se introduce un motor
que aporte el doble de potencia que el actual, la variacidn del margen estatico no llegaria a ser
un problema y en todo caso, la solucién seria acortar los tubos de cola.
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4.3. Posicion del centro de gravedad

La localizacién del centro de gravedad es el factor que tiene un mayor impacto dentro
de la estabilidad longitudinal, tanto estatica como dinamica. Esta caracteristica afecta
sobremanera a la maniobrabilidad del aeromodelo, junto con la seleccidn de la cola horizontal
asi como del angulo de incidencia de la cola y el ala. El centro de gravedad se calculara con la
siguiente expresion:

Xog = S5t = 1,2165m (4.10)

Donde se tiene que W; es el peso de los diferentes componentes del avién entre los que
se encuentra el peso del ala, el fuselaje, la carga de pago delantera, |la carga de pago trasera, el
tren de aterrizaje delantero y trasero, los tubos de cola y estabilizadores. Por su parte X; es la
posiciéon del centro de gravedad de cada una de las partes anteriormente mencionadas. En la
grafica 4.19 se tiene un listado de las diferentes partes que se han tenido en cuenta.

Datos estructurales para el cdlculo del centro de gravedad

Centro gravedad del ala Xcgwb 1,25m
Centro aerodindmico del ala Xcawb 1,1685m
Centro gravedad de la cola Xegt 2,4957 m
Centro aerodindmico de la cola Xcat 2,4776 m
Centro gravedad del cuerpo Xp 1,0218 m
Centro gravedad carga 1 Xcargat 0,73 m
Centro gravedad carga 2 Xcargaz 1,18 m
Centro gravedad del depdsito Xdeposito 1,5846 m
Centro gravedad del motor Xmotor 1,8444 m
Centro gravedad del tren delantero Xirend 0,529 m
Centro gravedad del tren trasero Xirent 1,3454 m
Peso del ala Wb 4,4 kg
Peso del fuselaje W, 3,15 kg
Carga de pago 1 W carga1 7 kg
Carga de pago 2 W cargaz 3 kg
Peso del depdsito W geposito 2 kg
Peso del motor W notor 1,8kg
Peso del tren delantero W trend 0,406 kg
Peso del tren trasero W irent 0,806 kg
Peso del tubo de cola W 1,346 kg
Peso estabilizador horizontal W hori 0,499 kg
Peso estabilizador vertical W ert 0,105 kg

Figura 4.19. - Datos estructurales para el calculo del centro de gravedad
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Para la mayoria de aviones que tengan una configuracién de ala horizontal o ala recta se
suele ubicar el centro de gravedad exactamente debajo del centro aerodinamico del ala. Sin
embargo, existe un rango de variabilidad de la posicidon del mismo, tanto por detras como por
delante del centro aerodindmico del ala (25% MAC “mean aerodinamic center”), de tal forma
gue el avion puede seguir siendo estable, mientras que las caracteristicas de controlabilidad se
pueden llegar a ver comprometidas. Este hecho se verd con posterioridad dentro de este
mismo apartado, limitando la posicion mas atrasada y mas adelantada del mismo.

_ /!

———

Figura 4.20. - Equilibrio de fuerzas L=W

Para la mayoria de los aviones, al igual que para el Céfiro, tal y como se muestra en la
figura 4.21, los rangos delimitados para la estabilidad de las diferentes configuraciones del
centro de gravedad, se encuentran limitados desde el punto neutro del avidn en la parte mas
atrasada, hasta un 5% aproximadamente dentro de la cuerda media del avién.
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Figura 4.21. - Posicion del centro de gravedad respecto del % de la cuerda del ala

4.3.1. Posicion real del centro de gravedad

La estabilidad es el apartado dentro de la ingenieria concurrente que primero se inicia 'y
el ultimo en finalizar, de forma que es realimentado por todas las demas materias del proyecto
cémo son las estructuras y la aerodinamica del disefio. Por tanto, el célculo del centro de
gravedad, asi como de infinidad de parametros que se han estudiado en este trabajo, se han
modificado a lo largo de la evolucién del proyecto.

El trabajo ha sido mejorado hasta su ultimo nivel; por tanto, los resultados que se
presentan a lo largo del mismo son practicamente los mismos del avién real en su versién final.
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Sin embargo, se ha creido conveniente el explicar la metrologia del centro de gravedad de
todo el avién y comparar ese resultado con el obtenido en el disefio estructural.

Para la medicién del centro de gravedad se utilizara un método directo de medicién de
las normales, de forma que la suma de las tres normales que se tienen como reaccion del tren
triciclo en el suelo, es equivalente al peso total del avién. Asi pues, si se multiplica el valor de
cada una de las tres normales por el brazo que ejercen y se dividen por la suma del peso total,
se obtendra de forma directa el valor del centro de gravedad del avién.

Tal y como se puede apreciar en la figura 4.23, la medida de las normales es un proceso
sencillo que consiste en pesar de forma nivelada las tres ruedas del tren de aterrizaje.

Figura 4.22. - Equilibrio de fuerzas en el eje vertical Figura 4.23. - Medicidn del centro de gravedad

En la siguiente tabla aparece reflejado el valor de las tres normales medidas, asi como la
posicién definitiva del centro de gravedad.

Posicion de la fuerza Valor de esa fuerza

Normal delantera 0,535 m 3,046 kg
Normal tren derecho 1,32 m 9,818 kg
Normal tren izquierdo 1,32 m 9,622 kg
Peso del avion 1,22 m 23,186 kg

Figura 4.24. - Tabla de normales

Por ultimo, comentar que el centro de gravedad proviene de resolver la ecuacidn de
equilibrio de momentos, dénde el origen siempre se va a considerar en la nariz del avion.

_ Xy-Ny +X3-Ng +X3-N3
g~ Ny+N+N3

X

(4.11)

El peso total del avidén se puede suponer como una fuerza aplicada sobre el centro de
gravedad del mismo.
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4.3.2. Posicion mas adelantada del centro de gravedad

La posicion mas adelantada del centro de gravedad posible depende de la tendencia
descendente de la eficiencia de la cola, en el caso de que no se le proyecte un tubo de
corriente hacia ella, como es el caso que se aborda. Por lo tanto para el centro de gravedad se
tendra en cuenta la sustentacidn de la cola generada por el angulo de deflexion del timén de
profundidad minimo. Para generar esta posicion mas adelantada del centro de gravedad, se ha
de verificar que se encuentre dentro de una posicién de equilibrio, de forma que el coeficiente
de momentos del avidn sea nulo.

Cmcg = Cmo + Cna - Qwp + Cinse " 6 = 0 (4.12)

De la siguiente ecuacion se obtiene el trimado de la superficie de control de cola
necesario para que se de esa condicion.

Cmo+Cmawp _ Cmo _ Clawb'(E_X_np) ‘a

4.13
Cmse Cmse Cmse wb ( )

8eeq =
En la grafica 4.25 se puede apreciar como para diferentes posiciones del centro de
gravedad que actia como parametro, se tienen diferentes pendientes de curva, de forma que
la mas adelantada es la que corta la linea del angulo de entrada en pérdida (la linea vertical
que marca los 18°) y la linea de dngulo de deflexién del timén de profundidad minimo (la linea
horizontal que marca los 25°). Esta marca corresponde con la posicion de X ., = 1,121m.
Tanto la deflexion del timén de profundidad como el dngulo de ataque se encuentran medidos
en grados.

Posicion mas adelantada del centro de gravedad
10

7.28

0 \\1.24——________
=
: 1,2

-10 1.1 ]
1.1

1.08 |

-20l- 7,04
-If
]
-30
0 4 3 12 16
X

Figura 4.25. - Posicion mas adelantada del Xcg. Limitacion aerodindamica
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En la proxima ecuacion se despeja la posicion del centro de gravedad mas adelantada
posible, de forma que se tiene:
Cmo+CmseSemi
—mo—_—mfe emin = 1,121m (4.14)

Xcgmasadelantado = Xop — Cla %whmax

Esa posicion del centro de gravedad se conseguira mediante el cambio de posicién de la
carga de pago, por lo tanto se ha de hacer un estudio de cual es la posicidn de la carga de pago
mas adelantada posible, y si es el resultado compatible con el anteriormente obtenido.

Viendo el diagrama que se tiene a continuacidn se observa que hay un limite estructural
dentro del centrado de la carga de pago de forma que la posicion mas adelantada del centro
de gravedad no viene determinada por limites aerodindmicos condicionantes, como son el
angulo de ataque y la deflexién minima, sino por limites estructurales. Por limites fisicos
estructurales se entiende que la carga de pago no cabe en la posicion inmediatamente
posterior.

Xcgmasadelantado_aerodinémico =1121m (4-15)

Xcgmasadelantado_estructural = 1'165 m (4-16)

1,3

198 | Posicién mas adelantada del centro de gravedad
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1,14

Posicion del centro de gravedad

o 01 0,2 0,3 0.4 0.5 0,6 a7 0.8

Posicion de la carga de pago

Figura 4.26. - Posicion mas adelantada del Xcg. Limitacién estructural

La posicion cero en el eje de abscisas de la figura 4.23 indica el limite estructural del
morro, de tal forma que se alcanza un limite estructural de la posicidn mas adelantada del
centro de gravedad, antes de que se alcance el limite aerodindmico del perfil del ala en el cual
el ala entra en pérdida. La posicion mds adelantada del centro de gravedad tiene unas
repercusiones criticas dentro del funcionamiento en vuelo del avién, tales como:
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e Si la posicion del centro de gravedad estd demasiado adelantada, genera una
configuracion del avién excesivamente estable, de forma que es limitador de la
controlabilidad del avién.

e Un avidén demasiado estable, afecta sobremanera a la estabilidad dinamica,
generando momentos recuperadores excesivos, de forma que el avion puede llegar a
convertirse en un avidn inestable dinamicamente.

e Aumenta mucho el peso que la aeronave debe soportar en el morro, con lo
gue el estudio estructural de cargas podria llegar a ser limitante en este aspecto.

e Reduce la maniobrabilidad del estabilizador horizontal, de forma que el
momento capaz de generar se ve muy mermado y se compromete su controlabilidad.
Esto se debe a que la mayor parte de la capacidad sustentadora de la cola se ve
acortada para vencer el picado que genera la combinacién del momento de cabeceo y
el centro de gravedad.

e Esta limitacion puede llegar a ser muy indeseada, puesto que merma la
capacidad de recuperacién de la actitud, haciéndola casi imposible a muy bajas
velocidades.

e Por otra parte, con flaps totalmente desplegados, como suele ocurrir en la
configuracion de despegue y aterrizaje, el momento de picado que genera el ala se ve
incrementado, con lo que se necesitard mayor deflexién del timén de profundidad. Sin
embargo, para avionetas y aviones pequefios, la configuracién adelantada del centro
de gravedad hace que la estabilidad longitudinal se vea incrementada, y permite la
recuperacion frente a perturbaciones, retornando al nivel de vuelo equilibrado. Por
ello, este tipo de aviones son faciles de manejar con una emisora de radiocontrol, pero
sin llegar a ser altamente maniobrables. Retrocediendo el centro de gravedad se
aumenta la maniobrabilidad, pero se disminuye la estabilidad longitudinal global del
conjunto, como se vera con posterioridad.

4.3.3. Posicion mas atrasada del centro de gravedad

La posicidon mds atrasada del centro de gravedad es la que coincide con el punto neutro

del avidn. En este caso se tiene un margen estatico nulo, de forma que la estabilidad es neutra.

Si el centro de gravedad se posiciona detras del punto neutro del avién, la configuracion del

mismo pasa a ser inestable. En la prdctica se propone que el punto neutro del avidn se

encuentre entorno al 35 % - 40 % de la cuerda media del ala desde el borde de ataque del

perfil.

Con un centro de gravedad ubicado exactamente en el 25 % de la cuerda media del

perfil del ala y un punto neutro en el 35 %, se tendria una buena estabilidad. Con este dato se

obtendria un margen estatico del orden del 10 %. Por conveniencia se ha situado el centro de

gravedad del avién y el punto neutro del mismo de tal forma que ese margen estatico sea del
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15 %; por lo tanto, en el UAV se tiene una posicién del punto neutro del 40 % del perfil del ala.
Teniéndose un valor del margen estatico comprendido entre el 12 % y el 20 % se podra
controlar con facilidad y no se comprometera la estabilidad.

A continuacion se presenta el perfil con las limitaciones anteriormente estudiadas, y se
observa cual es el rango de variacién en el que el centro de gravedad se puede desplazar.

Borde de atague

Xe=1,06 Eorde de salida

Xcgzl.;l'l_'-!:'r

r
Posicion mas adelantada Posicion mas atrasada

Xez=1,165 Xez=1,2741

L

Figura 4.27. - Limitaciones del Xcg respecto del % de la cuerda del ala

La zona central es la zona permitida para el centro de gravedad tras haber realizado el
estudio de la misma. Se destaca una diferencia bien clara entre lo que normalmente se conoce
como limitacion estructural y una limitacion de estabilidad. Este avidn presenta limitaciones de
estabilidad bien marcadas, a la hora de volar con peso menor que el especificado por la carga
de pago, de forma que como se verd con posterioridad el avién necesitard de contrapesos para
poder presentar un margen estatico estable y aceptable. El centro de gravedad sin carga de
pago se encuentra en la posicion 1,3629, obviamente por detrds del punto neutro que limita la
posicién mds atrasada del centro de gravedad.

Por otra parte cuando se intenta adelantar la carga de pago dentro del fuselaje, se llega
antes a una limitacién estructural que a una limitacién de estabilidad, puesto que llega un
momento en el que el avién podria seguir siendo estable, pero la longitud del fuselaje es
limitada. En este caso se activaria primero la limitacion estructural.
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4.4. Carga y centrado del avion

La carga que se encuentra dentro del fuselaje, serd determinante para la estabilidad, de
forma que el estudio de carga de pago que se ha de realizar versara acerca de los siguientes
temas: centrado de la carga trasera, centrado de la carga delantera e incremento de los
depdsitos de combustible. En este apartado se desarrollaran punto por punto cada uno de los
capitulos aqui citados.

4.4.1. Centrado de carga de pago trasera y delantera estimada

La cantidad de la carga de pago que puede transportar el UAV es de un maximo de unos
10 kilogramos. Esta sera la carga de disefio inicial y como primera aproximacién se supondrd
qgue unos 3 kilogramos de esta carga seran parte de los sistemas criticos de control del avidn,
tales como: la bandeja de avidnica, las baterias, etc. Por lo tanto, esa parte de la carga se
puede suponer constante y se decide su ubicacion dentro de la parte central del fuselaje, justo
debajo del encastre del ala. Esa cantidad de 3 kilogramos es lo que se comprendera dentro de
este estudio, como carga de pago trasera. El resto de la carga se encontrard dentro de la bahia
de carga delantera del morro y el juego de ésta serd mayor, puesto que es mucho mayor que la
carga de pago trasera.

En la figura 4.28 se puede observar la carga de pago trasera como ha quedado
distribuida con todos los sistemas de control de vuelo en este prototipo.

Figura 4.28. - Carga de pago trasera

Dependiendo de la cantidad de carga de pago que se desee usar, la ubicacion de la
misma deberd ser la correcta para no afectar a la estabilidad. A continuacién se presentan los
diagramas de carga del avién, variando la carga de pago delantera desde un minimo de unos
dos kilogramos, hasta un maximo de unos siete y medio.
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DIAGRAMA DE CENTRADO DE CARGA
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Figura 4.29. - Centrado carga de pago delantera estimada

En el grafico 4.29 se pueden observar dos tendencias bien claras. Por una parte cuando
la carga es grande, la constitucién del sistema exige atrasar la carga dentro del fuselaje, para
originar menor momento de cabeceo e intentar alcanzar el dptimo de estabilidad cercano a al
20 %. El eje de carga se ha escalado en decagramos para facilitar la expresién de la gréfica.

Si la carga disminuye, lo que se debe hacer es adelantar esa carga hacia delante, con el
fin de igualar el momento al momento que originaria el margen estatico del 20%. La grafica
abarca un rango muy amplio de valores puesto que se trata del disefio del mismo, una vez que
esté construido, el estudio serd mucho mads restrictivo. Se puede observar como para que el
avion sea estable, siempre serd necesario ubicar un minimo de unos 3 kilogramos de carga de
pago delantera, puesto que el avién estd disefiado para que lleve carga.

Para equilibrar el avién en esta fase inicial de disefio se pueden utilizar dos métodos:
una posibilidad es adelantar parte de la carga de pago trasera a la zona delantera, y otra
segunda solucién seria colocar un sistema de carga de pesas para equilibrar el avién.

Para el estudio del centrado de la carga trasera se procederd variando su peso desde
unos 0,5 kg hasta un maximo de 3 kg, de forma que se abordan posibilidades de llevar hacia
delante la carga de pago de sistemas eléctricos necesarios. Para este caso la variable sera la
diferencia entre el peso total de la carga de pago (10 Kg) y la carga trasera, de forma que la
variable sera:

Xirasera = 10 — Xgetantera (4.17)
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En la grafica 4.30 queda reflejado el estudio de variabilidad de la carga trasera del avién.

0,32

Centrado de la cargatrasera

0,28

0,24

0,2

Margen estatico

0,16

0,12 . . .
0.5 1 1.5 2 25 3

Carga trasera

Figura 4.30. - Centrado carga de pago trasera estimada

Tal y como se puede apreciar en la figura anterior, la zona en la cual el avidn es estable,
pero sin comprometer la controlabilidad, es muy reducida para la carga trasera. En el eje de
abscisas se encuentra el peso de la carga de pago trasera variando desde medio Kg hasta un
maximo de unos 3 Kg. El centro de gravedad del avién conforme se adelanta carga de pago
hacia la zona delantera se adelanta, mientras que el punto neutro del mismo no varia. Por este
motivo la estabilidad del sistema tiende a verse muy incrementada.

Si estructuralmente es posible atrasar la carga de pago, entonces serd posible el liberar
parte de la avidnica hacia la zona delantera. Aun siendo posible esta alternativa, no es rentable
estdticamente, puesto que la avidnica se encuentra bien compartimentada sin crear
interferencia electromagnética, de forma que la posicion de la carga de pago serd
practicamente inmutable.

Por tanto, la buena controlabilidad del avion pasa por reducir parte de la carga de pago
delantera o, en cambio, adelantarla lo maximo posible, ubicando los componentes mas
pesados en la parte delantera del avidn. Adelantado carga de pago hacia la parte delantera del
avion se consigue mayor estabilidad y por tanto, se puede reducir el peso de la misma, lo cual
es atractivo a la hora de estudiar la ubicacidn de los distintos componentes.
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4.4.2. Centrado de carga de pago trasera y delantera real

Para el caso del sistema real, los sistemas electréonicos de control se encuentran bien
compartimentados dentro de una bandeja modular de avidnica, tal y como se muestra en la
figura 4.31. En esta figura se puede apreciar las caracteristicas de la bandeja de avidnica y en
la esquina superior derecha la ubicacién de la misma dentro del UAV. Por ello, no se va a
estudiar la posibilidad de trasladar carga de pago trasera hacia la bahia de carga delantera; sin
embargo, para el primer vuelo de pruebas el avién si debera llevar una cierta cantidad de carga
de pago para que sea estable, asi que se estudiara la posibilidad de introducir pesos para que
actuen como carga de centrado.

Figura 4.31. - Bandeja de aviénica modular

La bahia de carga delantera es amplia y posee gran versatilidad a la hora de Ila
instalacidn de sistemas que actuen, desde el punto de vista de la estabilidad, como sistemas de
carga de pago. El primer vuelo de este prototipo sera caracterizado por la necesidad de reducir
al maximo la carga alar del avidn, para que le sea mas facil al piloto el controlarlo; sin embargo,
estructuralmente el avidn estd disefiado para soportar grandes cargas alares, de forma que en
posteriores vuelos, este factor no sea una limitacién impuesta por agentes humanos.

Como estd disefado para que sea un avidn que cargue en torno a los 10 kilos de carga
de pago, debera realizar un primer vuelo con plomo haciendo de contrapeso.
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Figura 4.32. - Bahia de carga delantera

En la figura 4.33, se muestra el estudio de la carga de pago necesaria para el primer
vuelo. Las diferentes lineas representan como pardmetro la ubicacién de la carga de plomo
dentro del avidn. Se puede apreciar como existe un peso minimo de carga de pago a partir del
cual el avién es inestable. Para el primer vuelo se decide finalmente, ubicar 3,44 Kilogramos a
unos 40 centimetros del morro obteniéndose un margen estatico del 15 %
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Figura 4.33. - Centrado para vuelo de pruebas
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4.4.3. Incremento de tanques de combustible

Con el fin de dotar al UAV con una mayor autonomia y alcance en vuelo, se tiene que si
parte de la carga de pago, pasa a convertirse en tanques de combustible, haria que el avion
aumentase esos pardmetros. La autonomia es proporcional al peso de combustible que se
encuentre embarcado.

Actualmente, los tanques de combustible se encuentran ubicados 40 centimetros por
detras del centro de gravedad, lo cual significa una posicién muy atrasada, por lo que su
contribucién a este pardmetro es importante debido a su amplio brazo. Sin embargo, tal y
como se apreciaba en el estudio del margen estatico, se tiene que conforme se consume el
combustible, el margen estatico aumenta, de forma que cada vez se vuelve mas estable el

avion.

Para solucionar parte de este problema se deberia enviar el centro de gravedad del
aunque de combustible mds atrds, pero no es posible. Sin embargo, estructuralmente si es
posible aumentar el tamafio de los tanques de combustible, sin tener que atrasar su centro de
gravedad. En la siguiente grafica se estudia como varia la estabilidad del avidon cuando se
incrementa el peso de combustible variando un poco la posicién de la ubicacion del tanque.

0,17 Centrado de la carga de combustible

0,16

0,15

Margen estatico

0,14

1,45

0,13L— - - - - - N

0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,2 1,4 1,6 1,8 2

Carga de combustible

Figura 4.34. - Centrado de la carga de combustible

En la figura 4.34 se aprecia como aumentando la carga de combustible, se consigue que
la estabilidad del avién disminuya, sin llegar a comprometerla. El estudio se realiza para tres
posiciones del centro de gravedad del tanque de combustible. Por un lado, una posicion
adelantada 2 cm con respecto de la actual y por otro, una posicién atrasada 2 cm respecto de
la actual. Con la posicién atrasada, siempre y cuando sea posible estructuralmente realizar esta
operacion se tiene una menor estabilidad frente a una carga mucho mayor de combustible.
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

La solucién intermedia de 1,43 metros es suficientemente acertada como para ubicar en
esa posicion los tanques de combustible y asi es como se ubicardn en principio. La solucidn
6ptima seria la situaciéon en la que el centro de gravedad de los tanques se ubicara
coincidentemente con el centro de gravedad del avién, para que la variacion de combustible
no afecte a la forma de volar. No sera deseable que sea mas estable durante el vuelo aunque
no comprometera la estabilidad.
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4.5. Criterio de estabilidad estatica lonqgitudinal

Para realizar el estudio de la estabilidad longitudinal se convendra un criterio de signos
para el cabeceo del avidn, de forma que los momentos en dicho eje sean positivos en el
sentido de las agujas del reloj (si el avién asciende el momento es positivo o de encabritado;
por el contrario, si el avidon desciende el momento es negativo o de picado).

La derivada de estabilidad que determina la capacidad de recuperacién de un avién es
Cma YV ha de ser negativa para generar momentos recuperadores. Este serd uno de los
requisitos fundamentales como criterio de estabilidad estatica junto con C,. Este coeficiente
ha de ser positivo y también condiciona la estabilidad longitudinal del avidon. Estos coeficientes
seran decisivos para el estudio de la estabilidad y su expresion es la siguiente:

Cino = Cmown + (E - Xcawb) : (meb + Crawp * iw)

S S S ,
+ (Uhafe : afe/S + Nhnoafe * noafe/5> : (Xcg - Xcat) : (th + Cigt lt)

(4.18)

- de S S _

Cma = Clawb : (Xcg - Xcawb) - Clat : (1 - %) * (nhafe : afe/S + Nhnoafe * noafe/S) : (Xcat - cg)
(4.19)

En las ecuaciones se aprecia como estos pardmetros se obtienen a partir de datos
geométricos, la deflexién de estela y el modelo de efectividad con una superficie afectada y
otra no afectada por el tubo de corriente. Aunque la segunda ecuacidon también se puede
expresar en funcién de un pardmetro fundamental que se estudiara mas adelante y se conoce
como punto neutro, quedando de la siguiente forma:

Cma = Cio * (X_Cg - NOI) (4.20)

Para la configuracién que se tiene en el avidn se obtienen los siguientes datos, con los
cuales se puede apreciar que el avién serd estable:

cm0 . cma
0,0615 > 0 -0,5631< 0 |

Figura 4.35. - Tabla del criterio de estabilidad estatica

Representando en la figura 4.36 como varia el coeficiente de momentos del avidn
respecto de los diferentes angulos de ataque, se obtiene una grafica en la que se aprecia cdmo
para diferentes configuraciones en el angulo de ataque del avién, se van a necesitar diferentes
deflexiones del timén de profundidad. A mayores velocidades el dangulo de ataque necesario
sera menor, y por tanto, la deflexién del timdn de profundidad, también se vera disminuida.
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Se pretende que el avién vuele sin generar excesivos momentos de cabeceo que
perturben el vuelo. Si se analiza al detalle la gréfica 4.36, se aprecia que para que el coeficiente
de momentos sea nulo, a través de la linea nula existen diferentes configuraciones del
trimado, tal y como se estudiard con posterioridad. Haciendo un zoom en la tabla se veran
para la configuracion de crucero a 25 m/s como todas las curvas para diferentes deflexiones
del timén de profundidad tienen la misma pendiente negativa, que se corresponde con la
derivada de estabilidad C,,,. Ademas el inicio de la curva en el eje vertical para un angulo de
ataque nulo sera el C el cual ha de ser mayor que cero.

Esta figura presenta el coeficiente de momentos global del avion frente al dngulo de
ataque trimado del avidn, y como parametro de control se tienen las lineas de ese cabeceo
para diferentes deflexiones del timén de profundidad. Obviamente tanto la deflexion del
timdn como el dngulo de ataque se encuentran expresados en grados.

Cmeg vs. trimado del avion

0/ [

Cmeyg

-0.4

-0.,8

0 ] 10 15
ix

Figura 4.36. - Cabeceo frente al trimado del avién

En la grafica 4.36 se puede apreciar como para diferentes velocidades de vuelo se tienen
en el eje de ordenadas los coeficientes C,,o para los cuales, el avidon con un angulo de ataque
nulo genera momentos. El tridngulo que aparece en aiiil en la figura es la pendiente de las
diferentes curvas, la cual permanece constante y negativa, de forma que tiene una tendencia
recuperadora frente a incrementos de angulos de ataque, excepto en el caso de que se
encuentre por debajo de la linea azul, de forma que la tendencia del avién seria a no
recuperarse frente a angulos de ataque positivos.

En la figura 4.36 la zona naranja es la inestable, de forma que la tendencia del sistema es
a tener un C,o negativo, manteniendo igual el C,,. De esta forma, el avion es incapaz de
recuperar la posicién de equilibrio, puesto que es imposible que llegue a alcanzar la linea de
ceros del coeficiente de momentos. Por el contrario, en la zona coloreada de afiil se puede
apreciar como el C,o es positivo y junto con la misma pendiente C,, genera una tendencia
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natural del sistema a desplazarse hacia el eje de abscisas, en el cual se encuentra representado
el momento de cabeceo del avidn idénticamente nulo.

Este coeficiente de cabeceo se expresa en la siguiente ecuacion:
Cicg = Cmo + Cima * @wp + Cinse * Oe (4.21)

Todas estas ecuaciones se han plasmado en un robusto programa de calculo de
estabilidad en el que se reproducen todas ellas para poder realizar un estudio de sensibilidad.
En el programa se deja como variable libre el coeficiente global de momentos para que se
pueda generar la grafica anterior y se va variando la velocidad del avion. El trimado de cola y
ala se adapta a las diferentes velocidades y determina el valor de ese coeficiente de
momentos. El trimado se tomara cuando sea idénticamente nula, en el eje de abscisas.

Haciendo referencia a C,¢ se puede observar que las inclinaciones de las superficies de
sustentacion, asi del ala como de la cola, intervienen fuertemente en el valor de este
parametro. De forma que, ciertas combinaciones de ambas daran coeficientes de sustentacion
nula menores de cero, obteniéndose una capacidad de recuperacion frente a perturbaciones
nula.

En la grafica 4.37 queda representado este hecho. La zona en la que el coeficiente se
hace negativo se representa en naranja y corresponde con incidencias positivas de la cola, de
forma que la contribucidon de la cola seria desestabilizante, por ello la incidencia que se
escogerd serd de -2° para la colay de 2° para el ala. Durante el vuelo del avion, el fuerte chorro
que se introduce en el estabilizador horizontal en la fase de despegue hace que el avidn
despegue sin tener que acudir al mando, debido a esa incidencia de cola. Por tanto, para
futuras versiones se pondra una incidencia nula.

0,03 Cmo vs. incidencias de cola y ala
e
E 0
(&)
-0,05
-2 -1 0 1 2

incidencia de la cola

Figura 4.37. - Cmo frente a las incidencias de colay ala
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4.6. Interferencias entre superficies

En este apartado se estudiaran los diferentes factores que pueden afectar a la
estabilidad, y que son producidos por efectos aerodindmicos de la configuracion de la
corriente de aire en diferentes configuraciones de vuelo. Estos modelos se empleardn para
mejorar e intentar acercar lo mas posible a la realidad el estudio numérico con la realidad y
entre los mds importantes se destacardn: la deflexidn de estela, la configuracion propulsora de
la planta motora y el efecto suelo.

4.6.1. Deflexion de estela

La aerodinamica para vuelo subsdnico, establece que para que los aviones sustenten, se
ha de crear una presiéon mayor en el intradds del ala que en el extradds, para ello la velocidad
en la parte superior ha de ser mayor que la velocidad en la inferior.

Para el vuelo a bajos nimeros de Reynolds, se tiene que la corriente practicamente se
puede suponer laminar, hasta que se encuentra con el ala y sufre un proceso de aceleracién en
extradds y de frenado en intradds. Esto genera una sustentacion y una resistencia inducida.

La superficie de una cola convencional, suele operar en una atmésfera muy perturbada
por el ala. El aire se curva hacia abajo en el borde de salida del ala generando una sustentacion
adicional. Este aire enrarecido es llamado estela turbillonaria. Esta perturbacion es turbulenta
e influye en el aire introduciéndole una componente de la velocidad vertical, de tal forma que
se tiene una inclinacidén de la corriente, la denominada deflexion de estela mas comunmente
conocida como “down-wash”.

Figura 4.38. - Estela turbillonaria en punta de ala

Obviamente, la cola es la que recibe todo este aire perturbado y con inclinacién
diferente a la inclinacién incidente en el ala. Este efecto es generado por el dngulo de ataque
del ala. La deflexion de estela depende del coeficiente de sustentacién al cual el ala esta
volando. Un avién tiene muchas velocidades de vuelo, desde que el motor se encuentra a
maxima revoluciones para el despegue, hasta cuando aterriza practicamente en ralenti.
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Figura 4.39. - Deflexion de estela

Para bajas velocidades, el dngulo de ataque del ala se incrementa y, con él, la pendiente
de sustentacidn y la deflexion de estela. Para altas velocidades el efecto es contrario y la
deflexién de estela disminuye. A bajas velocidades, la cola horizontal debe incrementar la
sustentaciéon para poder aumentar el angulo de ataque del avion completo. Parte de esta
fuerza se ve mejorada por el incremento de la deflexién de estela. A altas velocidades la carga
gue ha de soportar la cola ha de ser reducida, puesto que el angulo de ataque es menor. En
modelos de radiocontrol, es complicado cambiar el angulo del elevador para acondicionarlo a
la deflexidon de estela. Este angulo es controlado por el “trim” del elevador en la emisora.

wp Az Uy, Woe
______-—l-'—-__ _+__‘——___-____—_
e —_—

Figura 4.40. - Down-wash y Up-wash

El efecto de la deflexidon de estela es la reduccion efectiva del angulo de ataque de la
cola, contribuyendo de esa manera al momento de cabeceo del fuselaje. El chorro de los
motores afecta en gran medida a esta deflexidn, aunque su efecto es mas complejo de

contabilizar.
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Figura 4.41. - Efecto del motor en la deflexion de estela

Jday, dey

— =—_*—-14+-2

up —wash 7 + 7
Jday de,
— =—%-1--=
down — wash P Fp

(4.22)-(4.23)

Existe un proceso de cdlculo para estimar la deflexién de estela de forma tedrica. Los
factores que influyen para el calculo de esta deflexién, son factores de tipo geométricos como:
la relacién de aspecto, el estrechamiento del ala, la distancia entre los centros aerodinamicos
de la cola y el ala, la diferencia de altura entre los centros de gravedad de estas dos superficies
y la envergadura del ala. La deflexidon de estela se estimard con tres coeficientes: uno de
aspecto, otro de estrechamiento y un ultimo de geometria.

Coeficiente de relacion de aspecto:

K, = 1 1
A7 AR 1+ ARV
(4.24)
Coeficiente de estrechamiento:
K = 10 — 314
ATy
(4.25)
Coeficiente de geometria:
1
KH =
3|21
/b
(4.26)
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La deflexion de estela para los datos geométricos que se tienen, es:

de
= 4,44[K, K K]0 = 0,2965

(4.27)

A continuacion se presenta un pequefio estudio de cémo varia la deflexidon de estela,
frente a variaciones en tres de sus pardmetros. En ambas graficas, la variable de contorno es la
relacién de aspecto (A).

0,42 Deflexion de estela vs. a la cuerda en punta de ala
04| -
0,38
0,36
0,34
A=7.

0,32 \

0,3

Deflexion de estela

0,28

0,26 — - - - - - - -
02 022 024 02 028 03 032 034 036

Cuerda en punta de ala
Figura 4.42. - Deflexion de estela frente la cuerda en punta de ala

Se observa, como a mayor relacidon de aspecto, se tiene una deflexién de estela menor,
tal y como se puede comprobar en las graficas del libro de estabilidad de Dan Raymer.
También disminuye, conforme aumenta la longitud de la cuerda en punta de ala. En la gréfica
4.43 la relacién de aspecto es la variable de contorno, mientras que la variable del eje de
abscisas es la longitud de los tubos de cola.
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Deflexion de estela vs. longitud de los tubos de cola
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Figura 4.43. - Deflexion de estela frente la longitud de los tubos de cola

En la grafica 4.43 se observa como la longitud de los tubos de cola tiene una influencia
menor, al igual que ocurria en el caso anterior con la cuerda de la punta del ala. Sin embargo,
si que se puede apreciar que la relacidn de aspecto es el parametro fundamental y decisivo
dentro del disefio. La medida de la deflexién de estele esta realizada en la gréfica en unidades
por radian. Céfiro se encontraria dentro de la elipse verde. Aunque, es importante decir, que la
estimacion de la deflexion de estela no suele ofrecer resultados muy exactos, debido a la
dificultad de modelar la propia estela turbillonaria.

En la practica para aviones radiocontrol se tiene que para pendientes de sustentacion
del orden de 1 por radian la deflexion de estela es del orden de 5,4; mientras que para aviones
con pendientes de sustentacién menores, tales como 0,3 por radian, esta deflexion es del
orden de 1,5.

Deflexion de estela tedrica _ Deflexidn de estela practica
0,2965 0,3659 |

Figura 4.44. - Tabla de deflexiones de estela

5.6.2. Configuracion propulsora: modelo de helicoptero

La configuracién propulsora de la aeronave, hace que se proyecte un chorro de
corriente con una velocidad diferente a la del avién. Esta corriente tendra un efecto
sobre las superficies de cola. Para contabilizar el efecto que se deriva de este hecho, se
utilizara la TCM (Teoria de cantidad de movimiento) proporcionada por la disciplina de

helicépteros y maquinas rotativas para el calculo de potencias. Ademas proporcionara un area
mojada de influencia del rotor en la superficie horizontal de cola.
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Figura 4.45. - Area de referencia del rotor de helicéptero

El modelo que se utilizara es el de vuelo axial ascendente en helicopteros.
Efectivamente, el efecto no es despreciable, y en general mejora la controlabilidad al

aumentar la velocidad del flujo al paso de la hélice. La configuracién del UAV es de estilo

propulsora como se puede apreciar en la figura, de forma que la cola se ve afectada por el
tubo de corriente de la hélice.

Con la hipdtesis que se realizaba considerando esa efectividad como 0,9, se tenia en
cuenta que la velocidad que percibe el estabilizador es menor que la del ala, debido a la

tendencia de la misma a generar perturbaciones. Ahora con el nuevo modelo esa efectividad
sera mayor. Se considerard por tanto una hélice con un tubo de corriente pasando a su través:
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Figura 4.46. - Salto de velocidades

En concreto, la ecuacién a obtener para la velocidad que induce la hélice sobre el
estabilizador horizontal, se reduce a:
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v, 1V+ Voo2+1 (T)
2 2 °° 4 " 2p \A

, 2 (T
Viait = Voo + V2 = Voo +;' (Z)
Aplicando la ley de conservacion de la masa:
Ay (Voo +v1) = A3 (Voo + )

ﬁ :(Voo+v2/2)= _ 1%
Aq (Voo +v3) 2(Veo + v2)

D=D 1 ke
AR 2(Veo + v2)

(4.28)-(4.32)

De la ecuacion se deduce que la superficie afectada por la hélice se mantiene constante,
la seccidn de ese chorro tal y como se puede apreciar, es mds pequeiia que el diametro de la
hélice. La velocidad que induce la hélice sobre el estabilizador horizontal, es proporcional al
régimen de motor que se esté utilizando. Esa proporcién sera mediante la raiz del empuje
suministrado por el motor. En la grafica 4.47 se muestra como varia la velocidad inducida por
el chorro de la hélice para diferentes regimenes de motor.

108
Velocidad real que llega al estabilizador

104
=
E
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E
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8
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Figura 4.47. - Velocidad en cola frente al empuje
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Para la velocidad de crucero, la potencia que esta induciendo el motor sobre la cola hace
que la velocidad que aprecia ésta sea de 97 km/h de forma que la efectividad de la superficie
de control serd mayor, tal y como se verd con posterioridad. Este dato se tiene para un empuje
cercano a los 24 N lo cual se dard para el caso de que el avidn se encuentre volando a una
altura de unos 500 m. Para este caso representa un incremento de un 7,7 % en la velocidad, lo
cual no es un dato significativamente peligroso.

Sin embargo, en el hipotético caso de una misién de aborto en el aterrizaje, se tendria
que el motor a una velocidad cercana a la de pérdida de unos 54 km/h, si se lleva al motor a un
régimen maximo, que para esa altura seria de unos 57 N, la velocidad que ahora aprecia el
estabilizador seria de 77,1 km/h, lo cual representa un incremento en la velocidad que aprecia
la cola de un 42 %. Este incremento puede llegar a ser peligroso y se realizard un estudio
metddico del mismo a la hora de observar su efecto dentro de la estabilidad dindmica. El
comportamiento de la velocidad que induce la hélice sobre la cola es el mismo que el del rotor
del helicoptero tal y como se aprecia en la siguiente figura:

Figura 4.48. - Tubo de corriente en un helicoptero

Con esto, las contribuciones de la corriente inducida por la hélice en la cola pueden
introducirse en los coeficientes de estabilidad de la siguiente forma:

+1 Safectada)
qsin perturbar Stotal Stotal

Qperturbada Safectada

Cnn)ta”perturbado - < ’ Cnn)tailsinperturbar

(4.33)

Con este modelo relativamente sencillo se puede, a partir del empuje que genera el
motor, hacer una estimacién de la velocidad inducida en las superficies traseras. Esto es
importante, porque probablemente potencie la estabilidad y permita una potencia de control
en el eje longitudinal extra a la hora de hacer maniobras cruciales a angulos de ataque altos,
como en aterrizaje. El modelo que se utilizara para implementar el efecto de que la corriente
gue incide sobre la cola lleva mayor velocidad que la del avidn, es el modelo de un helicéptero
en movimiento axial ascendente.
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La efectividad de la cola se divide entonces en dos zonas, una zona afectado por el flujo
de corriente incidente sobre la cola y otra zona en la que no afecta ese tubo de corriente. La
variacion de la velocidad que percibe la cola conforme varian los regimenes de motor se
muestra en la siguiente figura:

14 Eficiencias afectada y no afectada/

1.3

1.2

eficiencias de cola

0 10 20 a0 40 a0 B0
Empuje (N)

Figura 4.49. - Eficiencias afectadas y no afectadas

Para la configuracién del vuelo de crucero, el motor ofrece la potencia necesaria, para
que el avién realice esa maniobra; por tanto, la potencia necesaria para igualar la resistencia
inducida por todo el avidn. Para este caso de crucero, la configuraciéon de motor que se tendra
sera la de la polar del avidon. Es la zona que aparece sombreada de color verde dentro de la
grafica.

T=Cq+K C+Ky-C2=172N

1/ V2

— /2P% —

n da = = 1,133
afectada /1/2sz

1 2
NMnoafectada = /2 th/l , =09
[2pV

(4.34)-(4.36)
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De forma que todas las ecuaciones de trimado y estabilidad que se escriban con el
modelo, se van a refinar mucho mas con esta aproximacién y, teniendo en cuenta que para el
modelo en cuestiéon se diferenciard entre la superficie afectada y la no afectada del
estabilizador horizontal por el chorro de la hélice.

Figura 4.50. - Zonas afectadas y no afectadas por el chorro

La superficie coloreada que se presenta en la anterior imagen es la zona de incidencia
del chorro de la hélice, aunque en la realidad se produce un estrechamiento del tubo de
corriente, de forma que para cualquier superficie se aprecia una reduccion del orden del 40%
de esa area. Esa superficie reducida va a ser la coloreada de azul cielo. No solamente sera
considerable el efecto de la hélice en el estabilizador horizontal, sino que también generara
momentos en el vertical del avidn, para el movimiento lateral-direccional, tal y como se
estudiard en un apartado posterior.
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4.6.3. Efecto suelo

Cuando el avidn vuela a bajas velocidades préoximo al suelo, como por ejemplo en
despegue o en configuracidon de aterrizaje, justamente en el momento que el tren de aterrizaje
se encuentra a punto de tomar tierra, se hace patente el efecto suelo. Suele ser apreciable al
aterrizar y despegar sobre suelo o agua en hidroaviones y se hace patente a una distancia de la
mitad de su envergadura sobre el suelo.

Cuando en el avidn actua el efecto suelo ocurre lo siguiente:

1. El ala se comporta como si tuviera una relacion de aspecto mayor, con lo cual se
incrementa la sustentacidn y se reduce el dngulo de ataque.

2. Laresistencia inducida del ala se reduce tenuemente.

3. El mas importante de los cambios que se producen es una severa reduccion de la
deflexidn de estela. Esta reduccion suele ser del orden de la mitad de la original.

La bajada de los flaps induce un incremento en el dngulo de deflexién de estela y en el
momento de picado del avién; pero la severa reducciéon del dngulo de deflexion de estela
debida al efecto suelo, reduce la carga de la cola, causando en el modelo un picado mas suave
que el que se tendria sin ese efecto. Por lo tanto, el efecto suelo sera beneficioso.

La configuracién del avidon es de ala alta, al igual que los aviones de transporte militares,
y gran cantidad de UAVs comerciales. Por eso, el efecto suelo en esta aeronave serd mucho

menor que en aviones con ala baja, tales como aviones acrobaticos y de aeromodelismo.

Figura 4.51. - Hermes 450. Configuracion ala alta Figura 4.52. - Céfiro. Configuracion ala alta

Para futuras versiones seria interesante estudiar este efecto con méas detenimiento,
aunque de momento éste no serd de capital importancia de estudio para el primer prototipo.
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4.7. Trimado longitudinal del avion

Con el trimado de un avidn lo que se hace es compensar sus superficies de control de
manera que, sin necesidad de utilizar la palanca de mando, el avién vuele en la actitud que es
deseable para esa condicidon de vuelo. Es decir, con el trimado lo que se hace es ayudar al
mando, de manera que sea mucho mas sencillo controlar el avidn. Los valores de trimado
longitudinal son el angulo de ataque de trimado y la deflexién del timén de profundidad, que
hace que el avién genere momentos recuperadores y alcance la configuracién de estabilidad
de momentos. En el siguiente estudio se va a realizar un analisis del trimado para diferentes
velocidades de vuelo y diferentes cargas del depdsito de combustible. Todas las variables que
se van a utilizar en este apartado para la definicién de las ecuaciones de trimado se

4.7.1. Coeficiente de momentos frente trimado longitudinal

El estudio de trimado del avién que se va a realizar en este apartado, es para la
configuracion en la que la velocidad de vuelo es la de crucero. En este caso el empuje que
suministra el motor, se invertird plenamente en vencer la resistencia. Las aceleraciones y
deceleraciones serdn nulas. Las variaciones de velocidad respecto del tiempo se tendran en
cuenta para apartados sucesivos. En la ecuacién 4.37 se iguala el empuje generado por el
motor del avidn a la resistencia del mismo, expresando esta mediante la polar del avion.

T: Cd0+K1‘Cl+K2 ‘Clz (437)

Las ecuaciones de trimado que se utilizan para el estudio del mismo son las ecuaciones
de equilibrio. Por una parte, se tiene el equilibrio de fuerzas en el plano vertical, de forma que
para que el avién vuele y no caiga por su propio peso, el ala debe generar la suficiente
sustentacion como para igualar el peso del avién. En el caso de que no lo iguale, se encontrara
en condiciones de subida o descenso.

Por otro lado, se encuentra la ecuacidon de equilibrio de momentos en cabeceo. Este
equilibrio consiste en que el coeficiente de momentos de cabeceo del avién ha de ser nulo,
para que el avidn siga una trayectoria plana. Las ecuaciones son las que se expresan a
continuacion:

w
D =5 Co G~ Cise b

ZMx =0=Cpo+ Chpga+ Cpse * d€
(4.38)-(4.39)

Los coeficientes que se encuentran representados dentro de este par de ecuaciones, son
coeficientes de derivadas de estabilidad, y han sido calculados mediante las ecuaciones que se
veran posteriormente. Las incégnitas del sistema de ecuaciones son el dngulo de trimado del
ala y el angulo de trimado del timén de profundidad. Los coeficientes de las derivadas de
estabilidad longitudinales que intervienen en el sistema se calculan de la siguiente forma:
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. S S .
Cio = Crowp + Ciqr * (i — &) - (nhafe : afe/S * Nhnoare * noafe/5> + Clawp " Tw

de S S
Cia = Clawp + Crae (1 - %) ' (nhafe ' afe/S + Nhnoase noafe/5>

S, S
Cise = Cletev * (nhafe ' afe/S + Nhnoafe noafe/5>

A continuacion los coeficientes de momentos:

Cno = Cmown + (E - Xcawb) : (CLOWb + Crawp * iw)

S S o ,
+ Nhafe * afe/S + Nhnoafe * noafe/5> : (Xcg - Xcat) : (Clot + Cigt lt)
Cma = Cig - (X_cg - NOl)

S S. —_
Cm6e = _Clelev : <77hafe . afe/S + Nhnoafe * noafe/5> : (Xcat - Xcg)

(4.40)-(4.45)

La grafica 4.53 representa el trimado longitudinal del avién para un vuelo de crucero
estaticamente estable. La variable de contorno es el trimado del timén de profundidad
expresado en grados. En el eje de abscisas se encuentra el dngulo de trimado del alay en el de
ordenadas el coeficiente de momentos del avién que ha sido denominado en la grafica como
“Cabeceo del avidn” y que no tiene unidades por tratase de un coeficiente adimensional.
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Figura 4.53. - Coeficiente global de cabeceo frente al trimado

Para generar la situacién de un vuelo equilibrado, se debe garantizar que el
coeficiente de momentos del avidn sea idénticamente nulo. Como se puede apreciar
en la gréfica, la linea de ceros del momento de cabeceo se alcanza para diferentes
configuraciones de trimado, tanto para el angulo de ataque del avion como para la
deflexién del timdén de profundidad.

La tendencia de la grafica es que cuanto mayor es el angulo de ataque que se
desea, mayor es la deflexion del timén de profundidad que se va a necesitar, para
poder alcanzar la configuracion de equilibrio en el momento de cabeceo. Para
conseguir angulos de encabritado muy grandes se necesitan deflexiones del timén de
profundidad muy grandes pero negativas; asi como, para conseguir picados mayores,
la deflexion del timén de profundidad ha de ser positiva.

El 6ptimo que se ha intentado alcanzar, es el trimado para la fase de crucero (el
mayor segmento de vuelo), de forma que la deflexion del timdn de profundidad en el
trimado fuese nula. Para ello, se ha tenido que introducir una incidencia tanto de ala
como de cola, que no se corresponderan con las reales puesto que estructuralmente el
disefio se cerrd tiempo antes de esta eleccién. El estudio de optimizacién de las
incidencias para el trimado se realizara mds adelante, aunque para este apartado se
puede utilizar los datos de incidencia 6ptimos teniéndose:

Incidencia de ala (6=0) _ Incidencia de la cola (6=0)
2° -1,33°

Figura 4.54. - Tabla de incidencias
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Los datos de incidencia son buenos, teniendo en cuenta que el beneficio
conseguido es mucho; puesto que, para el vuelo se dispondra de mayor potencia de
control del timén al tratarse de una incidencia de cola despreciable. Tan infima es la
incidencia de la cola, que a la hora de ejecutar la construccién es practicamente
imperceptible. Por lo tanto, para la configuracion estructural del Céfiro, los valores de
trimado del ala y la cola para la realizacién de la maniobra de crucero a una velocidad
de 90 km/h serdn los siguientes:

Trimado del ala Trimado de la cola |

| o =1,683° 8§=1,011° |

Figura 4.55. - Tabla de trimado

4.7.2. Coeficiente de momentos frente a velocidad de vuelo

El momento de cabeceo para cada velocidad de vuelo ha de ser nulo.
Dependiendo de la velocidad a la que se realice el vuelo, el trimado de la cola variara
para conseguir una configuracién estable.

Las velocidades que se siguen cotejando en la grafica, siguen siendo tales que el
vuelo sea de crucero. De forma que, el empuje de motor sea en todo caso el necesario
para conseguir un vuelo estable igualando a la resistencia inducida por el avién

completo.
0.6 Cabeceo frente la velocidad de vuelo
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Figura 4.56. - Coeficiente global de cabeceo frente a la velocidad
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Para la velocidad de crucero de 90 km/h se pretende que el dngulo de trimado
del estabilizador horizontal sea nulo para optimizar el consumo de combustible. Esta
es la zona que se encuentra recuadrada dentro de la elipse. De la gréfica 4.56 se puede
obtener valiosa informacidon para ver el comportamiento del UAV en las diferentes
fases de vuelo.

Cuando la velocidad es menor que la de crucero, por ejemplo en fases de
despegue vy aterrizaje, el ala sustenta menos de forma que, el avidn comienza a
generar momentos de picado que se han de corregir introduciendo angulos negativos
del timén de profundidad. Por el contrario, cuando la velocidad es mayor que la de
crucero, el ala sustenta mucho mds de lo esperado para esa configuracion y como no
se puede variar su angulo de ataque, pues se opta de nuevo por mover el angulo de
deflexién del timon. En este caso, el ala tiende a generar momentos de encabritado y
por ello, el timén debe girar un angulo positivo para generar un momento opuesto.

4.7.3. Trimado de cola frente a la carga del deposito

Durante la maniobra en el aire, el avién no liberara carga de pago; por lo tanto,
toda la variacion del peso del mismo ocurrird en el tanque de combustible. El tanque
de combustible del Céfiro es de un kilogramo de peso. Durante el vuelo se ird
consumiendo combustible. Obviamente, nunca se dard la situacién de llegar a vaciar
todo el tanque, aunque para el caso en cuestion si se supondra el vaciado absoluto del
mismo.

La grafica 4.57 representa la variaciéon del trimado frente a la carga de
combustible para diferentes velocidades de vuelo. La variable que actia de forma
paramétrica en esta gréfica es la velocidad de vuelo y sus unidades con km/h. Se
observa que para la velocidad de crucero de 90 km/h se encuentra el éptimo de
trimado del timén. Para velocidades mayores de la de crucero para la que se ha
disefiado el avidn, éste tenderd a cabecear y se corregird mediante la deflexiéon del
timén.

Para la variaciéon de la carga de combustible, no afecta al trimado a altas
velocidades, aunque para velocidades proximas a la entrada en pérdida, la variacién de
la misma comienza a ser un factor muy delimitante. A velocidades préximas a la
entrada en pérdida la solucion que se obtendra sera la de deflectar dngulos negativos
el timoén para contrarrestar el momento de cabeceo que se ird generando en el avién.
Estd solucidn se encuentra en concordancia con la obtenida en el apartado anterior.
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Figura 4.57. - Trimado de cola frente la carga de combustible

El piloto a lo largo del vuelo debera ir controlando si el avidn se encuentra trimado o
no. Una parte del trimado final, deberd introducirlo a través de la emisora con el “trim”
electrdnico, siempre muy necesario para este tipo de aviones. Durante el vuelo de pruebas el
piloto introdujo trimado longitudinal a través de la emisora. Esta carencia de trimado vino
suscitada por inexactitudes a la hora de la construccién de las superficies de control.

Ill
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4.8. Estudio de incidencias

Los pardmetros de trimado son el dngulo de ataque del ala y la deflexion del timén de
profundidad. Para mejorar este aspecto se recurre a la introduccion de incidencias en ambas
superficies. Como se comentd con anterioridad, se pretende que el trimado del timén de
profundidad sea nulo con el fin de optimizar las actuaciones del avién en el segmento mas
critico de vuelo, el crucero. Sin la introduccion de incidencias, el trimado de la cola no es nulo
tal y como se puede apreciar en la gréfica.

Las incidencias que se han de introducir en el ala deben de ser positivas o nulas como en
el caso de estudio, mientras que para la cola no tiene importancia el signo pero si que su valor
no sea elevado para no generar una situacion de imposibilidad estructural. La incidencia de un
ala nunca ha de ser negativa, puesto que se daria la situacion de que el ala tuviera que
sustentar menos de lo previsto para alcanzar el vuelo equilibrado. El hecho de tener una
incidencia del ala negativa vendria a advertir que el disefio hecho para el ala es excesivamente
eficiente, por lo que ése ala tendria un area sobredimensionada.

La precaucidon que ha de tenerse para aviones radiocontrol, es que para perfiles con
bastante curvatura, el angulo de sustentacién cero no se encuentra en la linea de la cuerda
media como en secciones simétricas, pero puede ser varios grados negativos. Esto ha de ser
considerado cuando se establezca un angulo de ataque relativo para la deflexion de estela. En
la grafica 4.58 aparece la variacién del angulo de ataque respecto de la induccién de
incidencias en el ala.

a VS. incidencia del ala

0 0,5 1 1,5 2 2,5 3 3,5 4
incidencia del ala

Figura 4.58. - Angulo de ataque frente a la incidencia del ala
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

Trimado frente las incidencias

-4 -2 0 2 4
incidencia de la cola

Figura 4.59. - Trimado frente las incidencias

Se puede observar como la eleccion del valor de las incidencias tanto de cola
como de ala, no son las dptimas para reducir el consumo de combustible; sin embargo,
son las adecuadas para el estudio. En ambas graficas las unidades del trimado y de las
incidencias de ala y cola vienen medidas en grados.
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4.9. Diferentes confiquraciones de vuelo

Durante el vuelo del avién no se tendran las mismas condiciones en todos los instantes.
Para operaciones de aterrizaje y despegue la velocidad serd mucho menor que en crucero y
consecuentemente el comportamiento del avion. La estabilidad estdtica se estudia para
puntos concretos de operacion, por lo que en esos puntos la configuracién de vuelo serd
diferente y serd importante el estudiar lo que ocurre. Como configuraciones mds importantes
se va a estudiar las siguientes: configuracién de flaps desplegados y replegados, diferentes
velocidades de vuelo y los regimenes de motor utilizados en las diferentes maniobras.

En todas las graficas que se presentardn a lo largo de este estudio las caracteristicas mds
significativas de las mismas son las siguientes: el coeficiente de momentos es adimensional y
carecerd de unidades, todas las velocidades estaran expresadas en km/h y las deflexiones del
timdn de profundidad para compensar el trimado del avién vendran en grados.

4.9.1. Configuracion limpia y sucia

Se entiende por configuracién limpia de un avion, al momento en el que el avién realiza
unas maniobras cualesquiera teniendo recogido tren de aterrizaje y con las superficies
hipersustentadoras sin desplegar. La configuracién limpia del UAV objeto de estudio es mas
similar a la de otros aviones de tren fijo como pueden ser por ejemplo los Cessna. Al no ser el
tren de aterrizaje retractil, se considera como configuracién limpia cuando éste se encuentra
totalmente desplegado.

Por configuracién sucia de un avidn, se entiende cualquier situacién en la que el tren de
aterrizaje o las superficies hipersustentadoras se encuentren desplegados. En este caso la
configuracion sucia solamente la determinara un pardmetro, que son los flaps. Cuando éstos
se encuentren totalmente desplegados, se entenderd entonces que el avidn se encuentra en
configuracion sucia, puesto que es el Unico factor que realmente afecta a éste término. La
introduccion de los flaps induce picados en el avion al aumentar la sustentacion del ala, cuyo
efecto es desestabilizante respecto del conjunto.
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Figura 4.60. - Configuracion de los flaps

Los flaps son las superficies incrementadoras de sustentacidn que actian en las
maniobras de aterrizaje y despegue para facilitar estas acciones. El efecto que tienen dentro
de la estabilidad es aumentar la sustentacién del ala y, por consiguiente inferir un picado
mayor del avién.

La contribucidon que tienen para los pardmetros importantes de la estabilidad viene
representada en la siguiente tabla, donde el G, es el del ala y no de todo el avién y por ello es
negativo. Los datos que aparecen en la tabla 4.61 y 4.62 han sido extraidos de [11].

Flap Cmo0 cilo Ca

0 -0,04515 0, 25635 5,1892
10° -0,05741 0,37061 5,1772
20° -0,06832 0,46813 51434
a0° -0,07609 0,53179 50918
40° -0,08440 0, 59565 50282

Figura 4.61. - Datos aerodinamicos de los flaps

Los datos importantes que se deben obtener para el estudio de estabilidad seran el
coeficiente de momentos para angulo de ataque nulo de todo el avién, puesto que el
coeficiente de momentos del ala cambiara, asi como el trimado tanto del ala como de la cola.
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO
Flaps Trimado del ala Trimado de la Cm0 total
cola
0 2,172° 2,07° 0,05792
10° 0,9087° 2, 705" 02,05689
20° -0,623° 3,649° 0,05656
30° -1,631° 4,226° 0,05628
40° -2,64° 4,772° 0,05548

Figura 4.62. - Datos de estabilidad para los flaps

Se puede apreciar en la tabla anterior que el avidon no es inestable, puesto que el
coeficiente de momentos total del avidn se mantiene positivo en todo momento. Sin embargo,
al desplegar los flaps el avién va a tender a picar y el timén de profundidad va a tener que
deflectarse de forma mas acusada. El hecho de que el angulo de ataque del ala se vuelva
negativo indica el picado que se genera en dicho avién y por ende, la necesidad de introducir
timén para compensar en trimado.
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5.9.2. Velocidades altas y bajas

El avion volara en diferentes configuraciones de vuelo. La velocidad serd un parametro
muy influyente que, aunque no compromete la estabilidad del sistema en ningln instante, si
sera crucial a la hora del estudio del trimado, tal y como se vio con anterioridad en el otro
apartado. También serd importante a la hora de estudiar la controlabilidad del avién, puesto
que la efectividad de las superficies de control serd diferente dependiendo de la velocidad a la
que se viaje.

A mayores velocidades para el trimado del avidn, se tiene que la sustentacion del ala 'y
cola es mucho mayor, de forma que necesitan menor angulo de ataque para efectuar las
maniobras. Por lo tanto, para el vuelo a gran velocidad serd necesario un trimado mucho
menor de las superficies de control. Por el contrario, a velocidades menores, como por
ejemplo en las maniobras de aterrizaje y despegue, las superficies sustentardn menos, de
forma que habra que deflectarlas un angulo mayor para equilibrar el avién.

El estudio que se va a realizar a continuacién, es el necesario para ver el efecto sobre el
trimado de la velocidad para realizar un vuelo estable y sin excesivas variaciones de velocidad
ni actitud, lo considerado en algunos estratos aeronauticos como un “vuelo de obispo”. Para
este tipo de vuelo, el empuje que requiere el motor es siempre el necesario para realizar la
maniobra, igualandose a la resistencia inducida por todo el avién.

En la grafica 4.63 se presenta el trimado de la cola que se necesita para que el avion
vuele de forma estable en las diferentes configuraciones de velocidades de vuelo. Se aprecia
en ella como se necesita mds deflexion negativa del timén de profundidad cuando se va a
menores velocidades.

0.6 Cabeceo frente a la velocidad
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Figura 4.63. - Coeficiente global de cabeceo frente a la velocidad de vuelo
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Para el ala se tiene también la situacién de que a mayor velocidad, las condiciones del
angulo de trimado son mds pequefias. Para menores velocidades, el ala necesita mayores
angulos para generar la sustentacién necesaria para equilibrar el peso del avion.

8 trimado del ala frente velocidad

Cmcg
o

60 80 100 120 140
velocidad

Figura 4.64. - Trimado del ala frente a la velocidad

Se aprecia en la grafica 4.64 como para un vuelo de crucero de 90 km/h, se tiene que el
trimado para vuelo equilibrado a esa velocidad es de unos 2,45°. Por lo tanto, concuerda con
los datos de trimado que se obtuvieron con anterioridad en la seccidn 4.7. Cuando la velocidad
es mayor, el angulo de trimado disminuye, llegando un punto en el que se vuelve negativo, lo
cual estd simbolizando que el ala sustenta demasiado para esa situacion y seria necesario un
trimado negativo, para sobrecompensar el avion. Esta situacion tan critica por lo general no
acontecera.

Para el célculo del trimado y las demas variables que se estan estudiando y se van a
estudiar en los sucesivos apartados, se creé un programa en EES. Este programa no es capaz
de desactivar los calculos para valores de trimado negativos en el ala. Obviamente no es capaz
de discernir el comportamiento del ala a esos angulos. Este hecho viene magnificado también
porque la polar del avidn no se realimenta con los valores de trimado en todo tiempo. Para
velocidades menores se tiene que, el angulo de ataque que se necesita para el trimado es
mayor para que sustente correctamente.

4.9.3. Regimenes de motor

Los estudios previos que se han realizado hasta el momento, han sido para el caso en el
que el avidn se encontrase volando en una configuracidn de crucero a velocidad constante. Sin
embargo, el vuelo en la practica es muy diferente puesto que el avidén, en la mayor parte del
tiempo en vuelo, se encuentra acelerando y frenando para alcanzar las condiciones éptimas de
vuelo. Ademas, las operaciones de subida y bajada requerirdn de distintos regimenes de
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motor. Para maniobras no estacionarias en los movimientos laterales tales como virajes, el
régimen del motor también suele ser diferente al necesitado para la configuracién de crucero.

Para los diferentes regimenes de motor se hard un estudio de las variables que
dependen directamente del tanto por ciento de potencia del motor tales como el coeficiente
de momentos de cabeceo del avidn, el trimado del mismo, los coeficientes globales de
sustentacion. Con este estudio de los regimenes de motor también se reforzard el anterior
estudio de las diferentes velocidades de vuelo, puesto que se veran diferentes velocidades
discretizadas con diferentes potencias del motor.

Todos los coeficientes que participan en las ecuaciones de trimado longitudinal estdtico
(4.37-4.45) se ven afectados directamente por el modelo de helicopteros que se ha utilizado,
por lo tanto se hard el estudio de las magnitudes afectadas para diferentes regimenes del
motor. Para ello, se tomardn factores de tantos por cientos de utilizacién de motor. Con un
factor del 10 % se asimila la situacién de aterrizaje en la que el régimen de motor es muy bajo
casi nulo.

Para el despegue se supondra el 100 % de utilizacién del motor, de forma que se tendrd
gue tener en cuenta el posible incremento brusco de eficiencia en la cola, de modo que la
tendencia a cabecear serd mayor al despegue. Todas estas consideraciones se tendrdn en
cuenta en el modelo que se analizara a continuaciéon. Este modelo es el descrito por Francisco
Samblds Carrasco en su proyecto fin de carrera [13]. Las gréficas 4.65, 4.66 y 4.67 pertenecen
también a [13].

Durante el vuelo de crucero, para las distintas velocidades, el empuje que ha de
suministrar el motor sera diferente. Por lo tanto, lo primero que se ha de analizar es la curva
de T=D, delimitando las zonas de vuelo estacionario y las de no estacionario, con aceleraciones
y frenadas. La grafica 4.65 muestra las diferentes zonas.
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Figura 4.65. - Relacion de empuje frente a velocidad

Se aprecia en la grafica 4.65 como la linea azul es la configuracién en vuelo de crucero,
de forma que a mayor velocidad se necesita mayor empuje. La linea rosa representa el empuje
capaz de suministrar el motor en el caso de vuelo de crucero a una altura de 500 metros. Por el
contrario, la linea azul representa el empuje que suministra el motor en el caso de volar a una
altura al nivel del mar. Obviamente, el empuje sera mayor cuanto mayor sea la densidad, por
eso las caracteristicas de motor siempre las ofrece el fabricante a nivel del mar.
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Figura 4.66. - Vuelo de crucero a 500 metros de altura
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Tanto la grafica anterior como la siguiente, representan ambas la relacién de empuje-
velocidad que es capaz de ofrecer la planta propulsora. Obsérvese como para una altura del
nivel del mar, se tiene que la zona en la que el avién es capaz de reaccionar suministrando
mayor cantidad de potencia es mucho mds amplia.

La zona coloreada de verde es la zona en la que el avidon tiene tendencia a acelerar,
puesto que el empuje supera a la resistencia; mientras que la coloreada de naranja es la zona
en la que el avién tiende a decelerar. Dentro de esas dos zonas posibles es en la que se
realizara el estudio de la estabilidad para esos regimenes de motor. Este hecho se deberd
tener muy en cuenta a la hora de realizar un aborto en la misién de aterrizaje, puesto que este
nivel de motor puede ser critico a la hora de inyectar cantidad de movimiento, y puede llegar a
ser uno de los factores limitantes en el estudio de la dindmica de la cola trasera.
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Figura 4.67. - Vuelo de crucero a nivel del mar

El motor que tiene el Céfiro es un THOR 45 capaz de suministrar unos 64 N de empuje
sobredimensionado un 20 %. Se observa que para el vuelo que se realizara normalmente serd
suficiente, de forma que no habrd problema por el mapa de operacidn del avion. Posibles
mejoras para el campo de la planta propulsora, serdn propuestas en el apartado 10.1.

El siguiente parametro interesante a estudiar, seria la influencia del motor dentro del
cabeceo del avién. Con el modelo propulsivo que se ha desarrollado, la tendencia natural es la
de incrementar el picado del avién cuando se incrementa el empuje del motor, de forma que
en el despegue a potencia maxima puede llegar a ser un inconveniente. Para ello, se va a hacer
el estudio del coeficiente de momentos del avion en los diferentes regimenes de motor.

Todas las graficas que se presentan a continuacidn tienen como variable paramétrica la
deflexion del timdn de profundidad expresado en gados.
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Comportamiento al despegue

Cuando despega el avidn, se tiene que el motor funciona con maxima potencia,
proyectando hacia la cola un chorro de corriente mucho mayor. Este hecho hace que el avidn

tenga una mayor tendencia a cabecear tal y como se aprecia en la figura 5.67. Asi mismo, para
conseguir que el avién vuele, es necesario incrementar ese coeficiente de momentos, de
forma que la deflexién del timén de profundidad ha de ser mayor para que el avidon consiga un
angulo de despegue adecuado. El piloto en este instante siempre introducird una deflexion
negativa del elevador para despegar el avidn, del orden de 10° a 15°. Por eso, el trimado de

cola no sera muy influyente.
El dngulo de despegue que se tiene para este avion viene limitado estructuralmente
para que el avidn no toque con la cola el suelo y es de unos 15°. La velocidad al despegue del

avion es de unos 40 km/h; por lo que, para el despegue serad necesario un angulo de ataque
menor y una deflexién del timén de profundidad correspondiente como se tiene en la grafica.
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Figura 4.68. - Trimado al despegue
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Figura 4.69. - Cabeceo al despegue

Sin embargo, esta configuracién solo es valida al despegue y con la intencidon de
aumentar el dngulo de ataque. En el caso en el que el avidn estuviera en vuelo a muy baja
velocidad y se le incrementara el chorro de forma brusca hasta el 100 % de la potencia del
motor, el avidn se encabritaria de forma controlada, pero se obligaria al mismo a salirse de la
envolvente del vuelo de crucero. El circulo verde que aparece tanto en la figura 4.68 como en
la 4.69 muestran la deflexion necesaria del timén de profundidad para llevar a cabo la
maniobra de despegue.

Comportamiento frente aceleraciones en vuelo:

El vuelo de crucero se realiza para la situacién en la cual el motor suministre el empuje
necesario para igualar la resistencia inducida por el avion. Para ello, el motor debe suministrar
un empuje mayor a 17 N, lo cual supone que para el crucero a la velocidad de crucero
requerida de 90 km/h, cualquier empuje mayor, se consumara como una aceleracion en el
UAV. 17 N de empuje en crucero respecto de los 53,33 N capaz que suministra el motor,
supone un régimen del motor en crucero del 32 % de la potencia maxima suministrada por el
motor. El estudio que se va a realizar serd para dos puntos de operacion del motor. Por una
parte una aceleracién fuerte al 75 % del motor y una aceleracién débil y controlada al 50 % del
motor.
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Figura 4.70. - Trimado durante aceleraciones. T=75 %
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Figura 4.71. - Cabeceo durante aceleraciones. T=75 %

Lo que se puede entender en las graficas 4.70 y 4.71 es que, para el cambio de velocidad
con un régimen de motor mayor que el que se tiene en crucero, la tendencia natural del
sistema es encabritar un poco. Aunque este efecto es poco apreciable y, practicamente sigue
con su configuracién de vuelo equilibrado con el trimado correspondiente al crucero. Prueba

de esto es que las curvas son muy planas en su configuracién.
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Se observa también que el trimado de la cola que se habia calculado para el vuelo de
crucero, de tal forma que fuera la deflexidn practicamente nula ha cambiado, de forma que
tiene una cierta deflexion que como consecuencia hace que el avidn tienda a subir.
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Figura 4.72. - Trimado durante aceleraciones. T=50 %
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Figura 4.73. - Cabeceo durante aceleraciones. T=50 %

Para un régimen de motor del 50 % se tiene que el cabeceo es mucho menor y
practicamente no se saca al avidn de su posicion de equilibrio. La configuracién de vuelo sigue
siendo prdacticamente igual y el trimado de la cola también. Por lo tanto, para pequeiias
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aceleraciones se tiene que el cabeceo del avion es mucho menor, de manera que el avidn

continda con su vuelo estable.

Comportamiento frente a una deceleracion en vuelo:

Si el avidn tiene un régimen de motor menor que el necesario para continuar con el

vuelo de crucero, la tendencia del sistema es a frenarse y tendra una consecuencia directa en

la estabilidad y es que el avién picard; con lo cual, para mantener la altura habrd que

compensar el timén de profundidad y el angulo de ataque del avidn. En las graficas 4.74 y 4.75

se tiene el resultado para este caso.
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Figura 4.74. - Trimado durante deceleraciones. T=20 %
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Figura 4.75. - Cabeceo durante deceleraciones. T=20 %

Al ir el avién perdiendo velocidad, lo que se tiene es que la deflexién del timén de
profundidad es mayor para que el angulo de ataque se incremente y a su vez la sustentacion.
De tal forma que, el trimado del ala es mayor, tal y como cabria esperar.

Comportamiento en aterrizaje:

La velocidad de entrada en pérdida del avion delimitara el angulo de ataque que deberd
tener el avidn para la configuracion de aterrizaje. El estudio que se va a realizar para aterrizaje,
tiene en cuenta que el avidén planear3; por lo tanto, el régimen de vueltas del motor serd muy
bajo o practicamente nulo. En las gréficas 4.76 y 4.77 se estudia el aterrizaje en régimen de
planeo.
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Figura 4.76. — Trimado en el aterrizaje
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Figura 4.77. - Cabeceo en el aterrizaje
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Se observa claramente como ahora la forma de las graficas ha cambiado
considerablemente, de forma que para una velocidad de aterrizaje muy baja, la deflexién del
timon de profundidad es del orden de unos -15°. Para que el avidn se encuentre trimado,
como la velocidad es menor, el ala sustenta menos, por lo que su dngulo de trimado ha de ser
mucho mayor.

El piloto tendrd que intervenir en esta situacién incrementando la deflexién del timdén
de profundidad. En este caso serd necesaria una dindmica longitudinal estable, de forma que
no sean fuertes las variaciones en la senda de planeo al introducir una deflexién.

De la grafica 4.76 se obtiene como para una deflexién del timdn de profundidad de -20°,
se tiene un angulo de ataque del avién de unos 20°. Este resultado es demasiado exigente para
el trimado, por eso los aviones toman tierra a una cierta velocidad para que sea posible
aterrizarlos. A velocidades muy bajas los aviones entran en pérdida y son imposibles de
controlar.
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4.10. Estudio alternativo confiquracion cola alta

El disefio de la superficie de la cola horizontal suscita y ha suscitado siempre varias
preguntas, de entre las mas destacadas son las siguientes:

e  (iQué area deberia tener?

e iCoOmo de atrasada deberia situarse?

o  iDdnde deberia estar ubicada verticalmente con respecto al ala?

e  (Qué angulo de incidencia deberia tener?

e  (Qué perfil?

e (iQué proporcion del area de esta superficie debe corresponder al timén de
profundidad?

e  (Quétipo de construccién deberia usarse?

No es la intencion de este proyecto el hacer un estudio de estas preguntas, puesto que
los datos calculados los estimé en un primer momento la aerodinamica del problema, véase la
referencia [11]. Se llevara a cabo un estudio mas refinado, con el fin de subrayar las posibles
mejoras en el disefo en la estabilidad, estudiando la influencia del posicionamiento de la cola
alta en el avion.

Figura 4.78. - Configuracion de cola alta
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La deflexidn de la corriente al pasar por el ala seguira siendo la misma, pero la diferente
ubicacion de la cola hara que la perturbacién que llega a ésta sea menor. De forma que para la
configuracion de cola baja se tenia una perturbacién del 90%, mientras que para ésta se puede
suponer una perturbacién nominal de la corriente de un 95 %.

La velocidad que percibe la cola es practicamente la de vuelo. Esto es facil de visualizar si
se considera el avion fijo pasando a la velocidad de vuelo, en un tunel aerodinamico. Por lo
tanto, la posicion de cola alta percibe una menor estela turbillonaria de las alas y es dptima
para configuraciones de ala con mayores relaciones de aspecto. Las ventajas que presenta este
tipo de configuracién son las siguientes:

e El elevador puede estar situado sobre la estela.

e Se encontrard fuera de la perturbacidn que genera el fuselaje.

e No genera una capa de perturbacion en el timén de direccién.

Ademas de todo lo expuesto para el modelo de perturbacién de la corriente, se tiene el
modelo de helicdptero que se habia realizado con anterioridad. Como se puede observar, la
zona perturbada es mucho menor. Para una elevacién de la cola por encima de la mitad del
didmetro de la hélice, la superficie afectada por el tubo de corriente serd nula y todo el
estabilizador horizontal se encontrara sin soplado en su superficie.

Los cambios fundamentales que se apreciardn al variar la posiciéon de la cola son la
variacién del margen estdtico, puesto que el punto neutro del avién se ha adelantado sin variar
la posicién del centro de gravedad, de forma que habrd disminuido un poco. Este
adelantamiento del punto neutro es debido a que el soplado que recibe la cola ahora es menor
y por consiguiente la aportacion de la cola al mismo es menor.

Por otra parte, se tiene que el trimado del avidén serd diferente, obteniéndose que el
trimado de cola es un poco mejor que con la configuracion de cola baja. Ademas, el chorro de
la hélice no afecta a la cola, de forma que todas las expectativas de que el modelo de
helicéptero se pudiera ver comprometido, quedan despejadas con esta solucién, puesto que
se aprecia claramente que el modelo introducido no afecta sobremanera a la estabilidad del
conjunto. Por lo tanto, y una vez hecha esta mencién, no cabe duda que el modelo disefiado
cumplird todas las expectativas esperadas.

Avion cola baja _ Avion cola alta
Margen estdtico 0,1488 0,1314
Trimado del ala 1,58 1,58
Trimado de la cola 2,344 2,427

Figura 4.79. - Tabla comparativa entre ambas configuraciones
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5. Estabilidad dinamica longitudinal

La estabilidad dindmica del sistema determinara la capacidad de reacciéon medida en el
tiempo que tendrd la aeronave. Este estudio dindmico es primordial y necesario de realizar por
dos razones fundamentales.

La primera de las razones es tener la seguridad de que las cualidades de pilotaje de la
aeronave son correctas; y no soélo eso, sino que también son lo suficientemente predecibles
como para que un sistema de control relativamente simple sea capaz de controlarlo. Por otro
lado, otro motivo fundamental del estudio de la estabilidad dindmica longitudinal es para
asegurarse de que en la estabilidad estatica no hay errores mayores de fondo, ya que para el
caso del dngulo de ataque, el modo fugoide converge al angulo de trimado para esa
configuracion.

El modelo del movimiento longitudinal serd un modelo lineal, basado en espacio de
estado y linealizado en torno a una posicidon de equilibrio correspondiente a un vuelo de
crucero recto, estacionario y nivelado. Esta condiciéon de equilibrio corresponde al vuelo del
avién no tripulado antes de ser perturbado; es decir, antes de aplicar condiciones iniciales en
el vuelo o deflexiones de las superficies de control.

Para el estudio de la estabilidad dindmica longitudinal se tendrd que existen dos tipos de
respuestas bien diferenciadas y que acometen todas las posibles fluctuaciones del problema
de la estabilidad. Estas soluciones se conocen con el nombre de solucién forzada y solucidn
libre del sistema.
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Figura 5.1. - Trayectoria en el eje longitudinal
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La solucidon forzada del sistema consiste en variar la posicion del timén de profundidad,
de forma que el avion produzca variaciones en el momento de cabeceo global. Si el timén de
profundidad desciende, se produce un picado en el avidn; mientras que, por el contrario, si se
realiza una elevacién del timén de profundidad, la tendencia natural del sistema serd a
elevarse respecto de la horizontal de vuelo. Esta solucién necesitaria una realimentacién de
todos los datos, puesto que el trimado varia al variar la posicién del timén de profundidad al
igual que otros datos. La solucidn forzada se simulara en Matlab con el comando escalén.

La solucidn libre del sistema consiste en comprobar el comportamiento frente a
diferentes fluctuaciones en la condicion de operacién, dejando el timén de profundidad fijo. El
estudio mas interesante que se hard de esta solucién, es comprobar el comportamiento del
avion cuando se produce, a bajas velocidades y a bajas alturas, un incremento del chorro de la
hélice en una maniobra de evasién. La solucién libre se simulard en Matlab con el comando
impulso.

En los sucesivos apartados se analizara con detalle la estabilidad dinamica longitudinal,
haciendo especial mencién a las siguientes dreas: solucién para varios segmentos de vuelo,
modo fugoide, modo de corto periodo, aproximacién de los modos y estudio del
comportamiento dindmico variando una serie de parametros geométricos.

Con ello se conseguira hacer una validacién del modelo, en el caso mas desfavorable de
vuelo, el cual consistiria en un aborto del aterrizaje con el chorro del motor al maximo. Cuando
el avidén va volando en configuracién de aterrizaje, se encuentra a muy poca altura, lo cual
hace que el empuje capaz de proporcionar el motor sea mucho mayor del que es capaz de
proporcionar en configuracién de vuelo de crucero a 500 metros de altura, tal y como se ha
disefado gran parte del segmento de la mision.

Para el aterrizaje se tiene que el avidn vuela a una velocidad cercana a la de entrada en
pérdida, la cual se sitlia en torno a unos 55 km/h. Para este estudio se va a realizar un zoom en
la grafica 5.2 para una velocidad entre 50 km/h y 60 km/h. Este zoom es el que aparece en la
figura 5.3.
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Figura 5.2. — Aborto en el aterrizaje

Para que el avidén vuele con un vuelo equilibrado, se tiene que la deflexién del timén de
profundidad a tan baja velocidad ha de ser del orden de unos -8°. Por lo tanto, esta grafica se
generard sélo para soluciones en ese entorno con el fin de limitar mas la soluciéon posible.
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Figura 5.3. - Detalle del aborto en el aterrizaje

Una vez obtenida la deflexién del timén necesaria para esa configuracién, se hara un
estudio de la tendencia del avidn a posicionarse con respecto de la corriente. A continuacién,
guedara reflejada esa tendencia en la grafica de trimado.
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Figura 5.4. - Trimado del aborto en el aterrizaje

Observando la grafica, se obtiene que para el modelo de eficiencia de cola que se ha
estudiado, cuando el avion va a baja velocidad cerca de la entrada en pérdida, se da la
situacioén en la que el avidn para ir sin cabecear debe trimar con unos 13° de inclinacidn, lo cual
estad realmente cerca de la entrada en pérdida del perfil.

Para estudiar realmente cémo se comporta el avién dinamicamente, se ha de analizar el
modelo dindmico lineal, dénde las derivadas de estabilidad que se emplearan ya fueron
estudiadas en apartados anteriores.
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5.1. Modelo matricial del sistema

El modelo linealizado que se tiene para el estudio del problema dinamico longitudinal
estard compuesto por una serie de parametros, entre los que se puede destacar: las derivadas
de estabilidad, las variables a calcular y la seial de control.

El sistema de ecuaciones linealizado es el conjunto de ecuaciones que se han mostrado
en el apartado 2.3. En estas ecuaciones se observa un vector de cuatro variables, el vector “x”.
Estas variables aparecen junto con sus derivadas primeras. Ademas la deflexidon del timén de
profundidad se utilizara como variable de control. El resto de derivadas y parametros se
organizaran de forma matricial, apareciendo una matriz “A” que multiplica al vector de
variables y una matriz “B” que multiplica a la variable de control “8,”. La expresion del sistema
aparece en (5.1).

x=A-x+B-6, (5.1)

Siendo “x”, el vector de las incégnitas del problema dinamico:

i
_|Aa

x = l 4 ‘ (5.2)
AB

La matriz de coeficientes que multiplica a las variables independientes es una matriz de
4x4 dimensiones.

a1 Q12 Q13 Qg4
a a a a
A= a21 azz a23 a24 (5.3)
31 32 33 34
Ay Q4 Q43 Qgq

Cada uno de los términos de la matriz dependera de las derivadas de estabilidad que se
estudiaron en el apartado anterior y una serie de parametros adimensionales que facilitan la
nomenclatura de los diferentes coeficientes de la matriz. Estos parametros adimensionales se
estudiaron en la seccién 2.3. La matriz “A” tiene la siguiente expresion:

Cxﬁ"‘fl'czﬁ Cxa"'fl'cza Cxq'E+€1'(ﬂ+Czq'5) Cx9+€1'(:26

u u u u
Cea Cra u+ Czq C Czo
A=| u—0Cq  u—CCp =< Chy H=7CCu |
Cmﬁ‘l'fz'czﬁ Cma+€2'Cza Cmq'E+fZ'(.u+Czq'E) fZ'CZQ
I I I I
0 0 1 0

(5.4)

Para la matriz de una columna que introduce las variaciones del timén de profundidad,
se tiene la siguiente expresion:
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B= (5.5)

sze + 5;1 26e
)
CzSe
p—cC- Cza
Cm6e + 52 zSe

\F )

_\

B =

(5.6)

Este modelo de ecuaciones es también llamado modelo caracteristico de la estabilidad
dindmica longitudinal. Se trata de un modelo tradicional de un problema diferencial lineal, que
ofrece unas soluciones en forma de exponenciales amortiguadas como moduladoras vy
transportadoras. Tiene una solucién oscilatoria que determina el modo de respuesta de todo
el sistema frente a perturbaciones.

La convergencia corresponde con la raiz negativa de la parte real de los autovalores de
la matriz A. Estos autovalores estan directamente relacionados con los modos de estabilidad
del sistema que se estudiaran en los apartados sucesivos. En la siguiente tabla aparece el valor
de las matrices para cada una de las cuatro situaciones objeto de estudio.

Segmentos de vuelo Matriz A Matriz B
—0,0406 0,0699 0 —0,1040
Crucero al 25 % —-0,2069 -2,6389 0,9762 0 -0, 2916
0,1307 —9,3754 —-3,0079 0 —34, 2719
0 0 1 0
—0,0647 —0,1429 0 0,2126
Crucero al 75 % 0,4228 —4,1105 0,9706 0 -0, 4536
-0, 4221 —23,4129 —4,7473 0 -82, 9226
0 1 0
—0,1012 0,3943 0 —0,5988
Despegue -1,1869 —-1,5788 0,9708 0 -0, 1614
0, 6999 —6,8409 -2,7091 0 -10, 5394
0 1 0
—-0,0942 0,3823 0 —-0,5687
Aterrizaje -1,1312 -1,5038 10,9761 0 -0, 1620
0, 4048 —2,9953 —1,7008 0 -10, 5767
0 1 0

Figura 5.5. - Tabla de matrices del sistema
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En la figura 5.6 aparecen todos los autovalores de las diferentes matrices de la tabla
5.5, ademas de sus correspondientes frecuencias, amortiguamientos y periodos.

Tabla de autovalores

Autovalores Frecuencia Amortiguamiento Periodo
Cruceroal25 —0,019 +0,116i 0,1179 0,1646 54,044
%
Cruceroal 25 —2,824 + 3,021i 4,1353 0,683 2,08
%
Cruceroal 75 —0,029 +0,239i 0,2415 0,1240 26,2205
%
Cruceroal 75 —4,4311+4,772i 6,5124 0,6804 1,3166
%
Despegue —-0,017 +0,703i 0,7028 0,0237 8,9421
Despegue —-2,178 +2,537i 3,3438 0,6513 2,4763
Aterrizaje —0,004 +0,626i 0,626 0,0056 10,037
Aterrizaje —1,646 +1,758i 2,4084 0,6834 3,5735

Figura 5.6. - Tabla de autovalores del sistema

i Pedro Lopez Teruel



5.2. Solucion para varios segqmentos de vuelo

En esta seccion se discutira la respuesta longitudinal del avidn. Existen dos tipos de
respuestas: la solucidn libre y la forzada. La solucidn libre corresponde a la respuesta que se
tiene ante unas condiciones iniciales cero a la entrada y es el indicativo de la dindmica del
sistema. Se simulara mediante un impulso en el sistema; por tanto, se asume que el elevador
estd fijoen 0.

La solucion forzada corresponde a la respuesta que se tiene ante unas condiciones
iniciales cero a la entrada pero introduciendo una perturbacion. Se simulard mediante un
escalén en el sistema; por tanto, se asume que el elevador es movido de una forma especifica
hacia una nueva posicion y se fija en ésta ultima.

La dindmica del sistema se estudiara en diferentes segmentos de vuelo para diferentes
velocidades y regimenes de motor, siendo los que mads informacién aportan los siguientes:

1. Crucero al 25 % del motor y una velocidad de vuelo moderada (90 km/h).
2. Crucero al 75 % del motor y una velocidad de vuelo elevada (140 km/h).
3. Despegue al 100 % del motor y a la velocidad de despegue (50 km/h). También puede
simular la situacion de un aborto del aterrizaje.
4. Aterrizaje a ralentiy cercano a la velocidad de entrada en pérdida (50 km/h).
Las derivadas de estabilidad para estos cinco segmentos de vuelo son las que se

presentan en la siguiente tabla y que han sido calculadas con anterioridad:

Valor de las derivadas de estabilidad longitudinales

Derivadas de estabilidad Crucero Crucero Despegue Aterrizaje
25 % 75 %

C.ii -0,0593 -0,0607 -0,2661 -0,2476
C,i -0,3038 0,3992 -3,1486 -2,9904
Cii 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
Cya 0,1022 -0,1342 1,0366 1,0051
C,u -3,8752 -3,8808 -4,1883 -3,9753
Cna -0,5273 -0,5431 -1,2024 -0,5467
Cyq 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
(P -3,4418 -3,4500 -3,7956 -3,4519
Cing -14,527 -14,735 -23,364 -14,779
Cya 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
C,a -0,9989 -1,0147 -1,6784 -1,0184
Cona -3,8382 -3,8989 -6,4488 -3,9130
C.se 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
C,se -0,4282 -0,4282 -0,4282 -0,4282
Cnse -1,6453 -1,6453 -1,6453 -1,6453
Cyo -0,5789 -0,2379 -1,8750 -1,8750
C,o 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
Cno 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000

Figura 5.7. — Tabla de derivadas de estabilidad longitudinales
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En las siguientes graficas se estudian las cuatro respuestas. Cada par de graficas,
representan la respuesta forzada a la izquierda y la libre a la derecha.

Aunque queda suficientemente claro al observar las diferentes gréficas, se va a explicar
la nomenclatura de colores utilizada para este apartado. El color rojo correspondera con la
velocidad longitudinal, el color azul con el dngulo de ataque, el color verde con el momento de
cabeceo y el magenta con el dngulo de cabeceo.

Crucero al 25 % del motor

A este régimen de vuelo el motor no inyecta una gran cantidad de aire, de forma que el
avién es mas lento en su cabeceo, aunque el sistema es muy amortiguado y tiene tendencia a
recuperar rapidamente la posicién de equilibrio.

Valor de velocidad en funcién del tiempo

Valor de velocidad en funcién del tiempo
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Figura 5.8. — Velocidad longitudinal. Crucero al 25 % del motor
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Figura 5.13. — Angulo de ataque. Crucero al 75 % del motor

Crucero al 75 % del motor

A este alto régimen de motor se tiene que el amortiguamiento es menor aunque sigue

siendo alto. Por otro lado, el periodo del sistema es menor y consecuentemente la frecuencia

es alta.
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Figura 5.14. — Momento de cabeceo. Crucero al 75 % del motor
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Figura 5.15. - Angulo de cabeceo. Crucero al 75 % del motor

0 Teruel | HiGe

opez

Pedro L



Despegue

El periodo al despegue es muy pequefio, aunque el amortiguamiento es suficiente para

qgue el sistema acabe volviendo a la posicion de equilibrio. A esta velocidad tan baja, se

observa cdmo la tasa de variacion de la velocidad es menor; por tanto, el sistema no serd

excesivamente nervioso.

Valor de velocidad en funcién del tiempo

Valor de velocidad en funcién del tiempo

Velocidad longitudinal |

300

250

100

50

Tiempo (s)

Tiempo (s)

Figura 5.16. — Velocidad longitudinal. Despegue

Valor del angulo alpha en funcion del tiempo
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Figura 5.17. — Angulo de ataque. Despegue
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Figura 5.18. — Momento de cabeceo. Despegue
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Aterrizaje

Esta situacion es la mas critica, de forma que el sistema tiene un muy bajo
amortiguamiento. No es capaz de recuperar su posicién de equilibrio hasta pasados unos 400
segundos. El sistema presenta un fuerte nerviosismo, por lo que el piloto y en el futuro el
sistema de control implementado, deberan corregir esta vibraciéon. La fase de aterrizaje a dicha
velocidad es muy baja y posiblemente se tome tierra a una velocidad superior.

Para esta fase del vuelo, se tiene que el periodo de tiempo que se ha de estudiar es muy
pequefio al igual que ocurria en el despegue. Por ello, la aportacidn interesante para este
estudio sera el modo de corto periodo.

Valor de velocidad en funcién del tiempo Valor de velocidad en funcién del tiempo
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Figura 5.21. — Angulo de ataque. Aterrizaje
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Figura 5.22. — Momento de cabeceo. Aterrizaje
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5.3. Modos longitudinales

En esta seccién se estudiard el comportamiento de los autovalores de la matriz
caracteristica del sistema. Este comportamiento se puede simplificar en dos modos de
oscilacion caracteristicos del sistema: por un lado el conocido como modo fugoide y por otro,
el modo de corto periodo.

Al observar las figuras de la respuesta del sistema de 5.8 a 5.23 se puede observar como

“«,

las variables “u”y “0” son mas apreciables sus variaciones para tiempos grandes; mientras
que, para las variables “q” y “o” en un periodo de tiempo menor a 10 segundos sufren una
fuerte variacion. Por tanto las dos primeras variables se puede representar muy bien su
comportamiento estudiando el modo fugoide y para las dos ultimas se puede representar bien

su comportamiento mediante el modo de corto periodo.

5.3.1. Modo fugoide

El modo fugoide representa el comportamiento del sistema cuando ha transcurrido gran
cantidad de tiempo. Es caracteristico de las variables del sistema “u”y “0”. Porque la
perturbacién en el dngulo de ataque decae rdpidamente a cero en el estudio que se hara con
posterioridad del modo de corto periodo, se podra asumir que los incrementos del angulo de

ataque y las variaciones de éste con respecto del tiempo serdn cero en el modo fugoide.

Aa=Ad =0 (5.7)

Ademas, se asumira que la variacion del momento de cabeceo es muy lenta, de forma
que su aceleracion se podrd ignorar.

Gg=6=0 (5.8)

La respuesta tanto para el modo fugoide como para el modo de corto periodo, la
estimacion de: la frecuencia, el amortiguamiento y el periodo, se calculara a partir del valor de
sus autovalores, teniendo en cuenta que “n” es la parte real del autovalor y “w” la parte
imaginaria.

Wy /1= &2
(5.9)-(5.11)

A continuacidn se presentan el valor de la frecuencia, el amortiguamiento, el periodo y
el autovalor del modo fugoide para las cuatro configuraciones de vuelo que se estudiaran.

@ Pedro Lopez Teruel



Amplitud

ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.
EL PROYECTO CEFIRO

Modo fugoide

Autovalores Frecuencia Amortiguamiento Periodo

Cruceroal25 —0,019+0,116i 01179 0,1646 54,044
%

Cruceroal75 —0,029 +0,239i 0,2415 0,1240 26,2205
%

Despegue —0,017 £ 0,703i 0,7028 0,0237 8,9421

Aterrizaje —0,004 £+ 0,626i 0,626 0,0056 10,037

Figura 5.24. - Tabla del modo fugoide

Se puede apreciar en la anterior tabla, cobmo para la variacién en los diferentes
regimenes del motor y configuraciones de vuelo, el avién continda siendo estable aunque los
parametros caracteristicos de la estabilidad dinamica longitudinal varian también. Por tanto,
se propondrd como posible solucién a este inconveniente que se realimente el modelo en
tiempo real.

A continuacidn se va a representar el modo fugoide para las cuatro configuraciones de
vuelo diferentes que se estan estudiando. Para crucero al 25 % del motor se va a utilizar el
color rojo, para crucero al 75 % del motor el color verde, para despegue el azul y para
aterrizaje el magenta.

Fugoide para crucero al 25 % Fugoide para crucero al 75 %

4 T T T T T
| | | | |
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| | | | |

3 ” ***** T qH- - - === [ F--—-=-= T ===
| | | | |
| | | | |
| | | | |

2 e [N - — - — — _ [ Lo
| | | | |
| | | | |
| | | | |

T S D o ___ [
3 1 | | |
= | | |
a | | |
E | | |
< 0Of +4- oot : :
| | | |
| | | |
| | | |

R e o e q------ - [ T
| | | | |
| | | | |
| | | | |

2+ - u —— === H-— === - === == - - =
| | | | |
| | | | |
| | | | |
3 L L L L L

0 50 100 150 200 250 300
Tiempol[s] Tiempol[s]
Figura 5.25. — Fugoide. Crucero al 25 % Figura 5.26. — Fugoide. Crucero al 75 %
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Fugoide para aterrizaje

Fugoide para despegue

pnyjdwy

300

Tiempol[s]
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Figura 5.28. — Fugoide. En el aterrizaje

Figura 5.27. — Fugoide. En el despegue
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

5.3.2. Modo de corto periodo

De los dos modos oscilatorios, el de corto periodo es el modo mas fuertemente
amortiguado frente a una sefial oscilatoria de alta frecuencia. Esta sefial oscilatoria terminara
en unos pocos segundos, usualmente unos 10 segundos, durante los cuales el angulo de
ataque, el angulo de cabeceo y la variacion del momento decaen rapidamente porque la
velocidad se mantiene aproximadamente constante. Esto se podra introducir como hipdtesis
para la aproximacién de este modo.

El resultado que se obtiene para las diferentes configuraciones de vuelo en el modo de

corto periodo son las recogidas en la tabla 5.29:

Modo de corto periodo
Autovalores Frecuencia Amortiguamiento Periodo
Cruceroal25 —2,824+3,021i 4,1353 0,683 2,08

%

Cruceroal 75 —4,431+14,772i 6,5124 0,6804 1,3166
%

Despegue —2,178 + 2,537i 3,3438 0,6513 2,4763

Aterrizaje —1,646 +1,758i 2,4084 0,6834 3,5735

Figura 5.29. - Tabla del modo de corto periodo

En la tabla se puede apreciar como para las diferentes configuraciones de vuelo, se tiene
que la vibracion del sistema es diferente, aunque estable en todo caso. Se puede apreciar
como el amortiguamiento sigue siendo muy grande en todo caso a diferencia de lo que ocurria
con el modo fugoide, de forma que el sistema no se encontrard comprometido ni siquiera en la
configuracion de aterrizaje. A continuacion se presenta, al igual que se realizé con el modo
fugoide, la respuesta del sistema frente las diferentes configuraciones de vuelo.

ﬁ Pedro Lopez Teruel
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5.4. Aproximacion de los modos

La simplificacion de los modos de estabilidad serd apropiada para el estudio de
pequeias variaciones dentro del modelo geométrico del sistema; sin embargo, tal y como se
estudiard para el caso de la variacion de la posicidn del centro de gravedad, cuando el margen
estatico se anula, el sistema aporta una soluciéon inestable que la aproximacion no sera capaz
de percibir. Se estudiara la respuesta del sistema tanto para la solucion libre como para la
forzada.

La posible influencia de otras variables sera una materia interesante de analisis y como
variables se veran: la superficie del estabilizador horizontal, la longitud de los tubos de cola la
posiciéon del centro de gravedad.

5.4.1. Aproximacion del modo fugoide

Puesto que la perturbacion en el dngulo de ataque rapidamente cae a cero durante el
modo del corto periodo, se puede asumir que Aa = Aa = 0. Ademas, se puede suponer, que
al ser lenta la tasa de variacion del momento, puede ser ignorada g = 6 = 0. Por tanto, se
puede reducir el sistema a dos ecuaciones Unicamente:

on 1 ~
7 =E- [Con T+ Cog ¢ q+ Crg- A8 + Cyse - Ae]
(5.12)
A0 1
~ = . [—Czﬁ . ﬁ—ng - AG — nge . A6€]
at (l‘ + Cpq Cl)
(5.13)

Es tipico realizar una simplificacion mas y suponer que C,9 = 0. Ademas, asumir que las
contribuciones que sean pequefias se pueden ignorar como son Cxq Y Czq- Una vez realizadas
todas las simplificaciones correspondientes, los pardmetros caracteristicos del problema
fugoide tendran la siguiente expresion:

1
wy = ;\/ CroCry

CX u

T 2w,

2n

T=—o-—ou
Wy /1= &2
(5.14)-(5.16)

En la siguiente tabla se pueden apreciar estos parametros para los diferentes
segmentos de vuelo.
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Amplitud

ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

Aproximacion del modo fugoide

Frecuencia Amortiguamiento Periodo
Crucero al 25 % 0,1367 0,1517 46,492
Crucero al 75 % 0,3187 0,1047 19,8263
Despegue 0,8435 0,0587 7,4616
Aterrizaje 0,8011 0,0576 7,8558
Frecuencia Amortiguamiento Periodo
Crucero al 25 % 0,1179 0,1646 54,044
Crucero al 75 % 0,2415 0,1240 26,2205
Despegue 0,7028 0,0237 8,9421
Aterrizaje 0,626 0,0056 10,037

Figura 5.34. - Tabla de la aproximacion del modo fugoide

Como se puede apreciar en la figura 5.34 la diferencia entre los resultados reales y la
aproximacién del modo fugoide es minima y este hecho verifica facilmente en las siguientes
graficas del modo fugoide y su aproximacion representada en cyan.

Fugoide aproximado. Crucero al 25 %

Fugoide aproximado. Crucero al 75 %
8

-

Amplitud

|
o b

—n wm

Tiempo [s] Tiempo [s]

Figura 5.35. — Aproximacién. Crucero al 25 % Figura 5.36. — Aproximacion. Crucero al 75 %

ﬁ Pedro Lopez Teruel

300



7

z

=
(=)
<
ol
o)
=
[~
=
=)
4
Z
=
>
<
Z
=)
=
(=]
]
Q
[~
=
Z
o
o
>
a
<
=
=
=]
<
=
(%2
=
<
]
=
(=]
=
2
=
<
Z
<

7

EL PROYECTO CEFIRO

Fugoide aproximado. Aterrizaje

Fugoide aproximado. Despegue
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Figura 5.38. — Aproximacion. En el aterrizaje
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5.4.2. Aproximacion del modo de corto periodo

De los modos oscilatorios, el modo de corto periodo es el mdas fuertemente
amortiguado. La oscilacién decae rapidamente usualmente en unos diez segundos, durante los
cuales el angulo de ataque, el dngulo de pitch y la variacién del momento varian rdpidamente y
la velocidad se mantiene casi constante. Se puede asumir que u = u = 0. Debido a esto se
puede ignorar las fuerzas en el eje “x”.

Por tanto, se puede reducir el sistema a dos ecuaciones Unicamente:

d d d d
(‘u_dt —CyeC P Cza) Aa — (‘u_dt +Cpyc P CZO)AB = Cyse * Ade
d d d
— (Cma ‘C- T Cma) Aa — i (Iyl T Cmg * c) AG = Cp50 - Ade

(5.17)-(5.18)

Es tipico realizar una simplificacion mas y suponer que C,g9 = 0. Ademds se puede
asumir las simplificaciones de C,4 = C,4 = 0.

Una vez realizadas todas las simplificaciones correspondientes, los pardmetros
caracteristicos del problema fugoide tendran la siguiente expresién:

Coa " Cmg-C _ Cina
U 'Iyl Iyl

Wy =

c
< Za 4 Iyil(cmq + Cmd)>

§=-
2. Cza'Cmq'C_Cma
TR L
2
T =

wn'vl_fz

(5.19)-(5.21)

@ Pedro Lopez Teruel



ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

En la siguiente tabla se pueden apreciar estos parametros para los diferentes

segmentos de vuelo.

Aproximacion del modo de corto periodo

Frecuencia Amortiguamiento Periodo

Crucero al 25 % 4,3291 0,3965 1,581
Crucero al 75 % 6,8127 0,3983 1,0055
Despegue 3,4251 0,4707 2,0792
Aterrizaje 2,4489 0,3971 2,7956
Frecuencia Amortiguamiento Periodo

Crucero al 25 % 4,1353 0,683 2,08
Cruceroal 75 % 6,5124 0,6804 1,3166
Despegue 3,3438 0,6513 2,4763
Aterrizaje 2,4084 0,6834 3,5735

Figura 5.39. - Tabla de la aproximacién del modo de corto periodo

La aproximacion para las diferentes configuraciones de vuelo es bastante buena si se
compara con la tabla 5.39. Para el andlisis de la aproximacion se ha observado como depende
directamente la frecuencia del Gy, y el amortiguamiento del Cp,q. Por tanto, la posicion del
centro de gravedad tendra un efecto considerable en el comportamiento del modo de corto
periodo del avidn.

Como se puede apreciar en la figura 5.39 la diferencia entre los resultados reales y la
aproximacién del modo de corto periodo es minima y este hecho verifica facilmente en las
siguientes graficas del modo fugoide y su aproximacidn representada en cyan.

ﬁ Pedro Lopez Teruel
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EL PROYECTO CEFIRO

Corto periodo aproximado. Crucero al 25 %

Corto periodo aproximado. Crucero al 25 %
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Figura 5.41. — Aproximacion. Crucero al 75 %

Figura 5.40. — Aproximacion. Crucero al 25 %

Corto periodo aproximado. Aterrizaje
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Figura 5.43. — Aproximacion. En el aterrizaje

Figura 5.42. — Aproximacion. En el despegue
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5.5. Estudio de la respuesta para diferentes

confiquraciones

La posible influencia de otras variables sera una materia interesante de analisis y como
variables se veran: la superficie del estabilizador horizontal, la longitud de los tubos de cola la
posiciéon del centro de gravedad. Se estudiara el efecto sobre cada una de las cuatro variables
del vector de estado “x” al variar cada uno de los pardmetros anteriormente mencionados.
Para cada uno de los pardmetros que se van a variar apareceran cuatro graficas adjuntas.

5.5.1. Variacion de la superficie del estabilizador horizontal

Se va a realizar las simulaciones para tres tamafios diferentes del estabilizador
horizontal. La variacién que se realizara sera el ancho del estabilizador horizontal, de forma
que se estudiara la configuracion actual con un ancho de 60 centimetros y otros dos tamafios
diferentes uno de 50 centimetros y otro de 90 centimetros. La maxima de disefio sera que se
mantenga la cuerda del estabilizador horizontal.

La disminucion del tamafio del estabilizador horizontal a unos 50 centimetros de ancho
se va a representar con el color amarillo; mientras que, el color cian se va a utilizar para el
aumento del ancho del estabilizador horizontal a un tamafio de 90 centimetros. El resto de
variables del problema se van a colorear con un color alternativo, siendo éstos: rojo para la
velocidad longitudinal, azul para el dngulo de ataque, verde para el momento de cabeceo y
magenta para el angulo de cabeceo, tal y como se ha ido realizando a lo largo de este estudio.

Valor de velocidad en funcién del tiempo Valor del angulo alpha en funcion del tiempo

.l
|
|

[ T
| == Velocidad longitudinal |

alfa

Figura 5.44. — Variacion tamaiio estabilizador. Velocidad longitudinal

Figura 5.45. — Variacién tamafio estabilizador. Angulo de ataque

50 centimetros

= == 90 centimetros

. Pedro Lopez Teruel
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Figura 5.46. — Variacidon tamano estabilizador. Momento de cabeceo

Figura 5.47. — Variacién tamaiio estabilizador. Angulo de cabeceo

50 centimetros

90 centimetros

La conclusién al observar las graficas desde 5.44 hasta 5.47 es que el tamafo
grande del estabilizador (cian) hace que las perturbaciones sean menores para todas las
variables, minimizando todas éstas. Por el contrario, el efecto que sobre el sistema tiene una
reduccion del tamano del estabilizador horizontal a un tamafio de 50 centimetros (amarillo),
hace que la capacidad de recuperaciéon de todas las variables sea menor, de forma que la
solucidn tiene una mayor amplitud. En definitiva, un tamano de estabilizador menor hace que
el amortiguamiento sea menor y la respuesta mas pronunciada.

5.5.2. Variacion de la longitud de los tubos de cola

Se va a realizar las simulaciones para tres longitudes diferentes de tubo de cola. La
variacion que se realizard sera la longitud del mismo, de forma que se estudiara la
configuracion actual con una longitud de 110 centimetros y otras dos longitudes diferentes
uno de 90 centimetros y otro de 130 centimetros.

La disminucion de la longitud de tubo de cola a unos 90 centimetros se va a
representar con el color amarillo; mientras que, el color cian se va a utilizar para el aumento
de la longitud de tubo de cola a unos 130 centimetros. El resto de variables del problema se
van a colorear con un color alternativo, siendo éstos: rojo para la velocidad longitudinal, azul
para el angulo de ataque, verde para el momento de cabeceo y magenta para el dangulo de
cabeceo, tal y como se ha ido realizando a lo largo de este estudio.

Pedro Lopez Teruel
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Figura 5.48. — Variacion longitud de tubo. Velocidad longitudinal

Figura 5.49. — Variacién longitud de tubo. Angulo de ataque
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Figura 5.50. — Variacién longitud de tubo. Momento de cabeceo

Figura 5.51. — Variacién longitud de tubo. Angulo de cabeceo
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Como se puede observar en las graficas de 5.48 hasta la 5.51, la tendencia del sistema es
la misma que se tenia con la variacién del estabilizador horizontal, de forma que una mayor

longitud del tubo hace que la respuesta sea menor o mas amortiguada. Por el contrario, una
longitud menor del tubo de cola hace que la respuesta sea mayor o menos amortiguada.

Pedro Lopez Teruel



5.5.3. Variacion de la posicion del centro de gravedad

Se va a realizar las simulaciones para tres posiciones del centro de gravedad, de forma
que abarcan gran parte del rango de viabilidad del sistema. Las tres posiciones del centro de
gravedad seran: la actual para un margen estatico del 15 %, la extrema para que sea inestable
con un margen estatico del 0 % y una situacidn muy estable con margen estatico del 25 %.

La disminucién del margen estdatico hasta que se hace nulo se va representar con el
color amarillo; mientras que, el color cian se va a utilizar para el aumento del margen estético
hasta el 25 %. El resto de variables del problema se van a colorear con un color alternativo,
siendo éstos: rojo para la velocidad longitudinal, azul para el angulo de ataque, verde para el
momento de cabeceo y magenta para el dngulo de cabeceo, tal y como se ha ido realizando a
lo largo de este estudio.

En la tabla 5.52 se va a realizar un desglose de los autovalores correspondientes a los
diferentes margenes estaticos.

Margen estdtico 15 % Margen estdtico 25 % Margen estdtico 0 %
—2,8243 + 3,0206i —2,8246 + 4,1676i —4,1172
—2,8243 — 3,0206i —2,8246 — 4,1676i -1,5239
—0,0194 + 0,1163i —0,0193 + 0,1438i —-0,0464
—0,0194 — 0,1163i —0,0193 — 0,1438i 0,0008

Figura 5.52. - Autovalores

0% Margen

== = 237 Margen

Como se puede observar en las graficas de 5.53 hasta la 5.56, cuando el margen estatico

es nulo el sistema es inestable y todos los valores se salen fuera del rango de la grafica. Gran
informacién aportardn las pequefias graficas detalladas dentro de cada grafica, en las cuales la
diferencia entre la respuesta del sistema para un margen estatico del 25 % y del 15 % es
apreciable. Finalmente y tras ver los resultados, se puede apreciar como para un margen
estdtico mayor, la respuesta del avidon es mas amortiguada y lenta tal y como cabria esperar.

Pedro Lépez Teruel
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“alor del momento en funcidn del tiempo
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6. Estabilidad estatica lateral-direccional

Por estabilidad lateral se entiende la capacidad inherente del avidon a recuperar su
posicidon de equilibrio en su eje longitudinal. Después de una rafaga de viento, el avién ha de
tender a volver a su posicidon de alas niveladas. Esta estabilidad sera referida sobre el eje de
alabeo del avidn y se hara referencia al mismo a lo largo de este apartado. El angulo de alabeo
es controlado por los alerones y también se puede conocer como angulo de balance.

La estabilidad lateral del avién viene proporcionada bdsicamente por el disefio en
angulo diedro de las alas, por el cual los extremos de las alas estan en un plano mas alto que la
parte anclada al fuselaje si el diedro es positivo, y en un plano mas bajo que la parte anclada al
fuselaje si el diedro es negativo. El efecto estabilizador de este disefio, se aprecia cuando un
ala es bajada subitamente por una rafaga de aire y debido a ello el avién se desliza sobre esa
ala. Este deslizamiento produce un aumento del dngulo de ataque del ala bajada con respecto
del ala que estd mas alta. Este incremento produce sustentacion adicional en el ala bajada
haciendo que esta suba y recupere el equilibrio.

La estabilidad direccional concierne al movimiento del avién sobre el eje vertical. Si el
eje longitudinal del aeroplano tiende a seguir la trayectoria de vuelo, bien en vuelo recto o en
giros, se dice que es direccionalmente estable. Se hard referencia a este eje como el eje de
guifiada y vendra controlada en su mayoria por el estabilizador vertical del avidn. La variacion
en la guifiada la proporcionara el timén de direccion del mismo. Si una racha de viento alcanza
al aviéon por un costado, el mayor par de fuerza ejercido por el estabilizador vertical hara que la
cola trate de orientarse hacia la rafaga, moviendo el morro al lado contrario y recuperando de
esta forma la trayectoria.

Estos dos efectos no se deben estudiar por separado, sino que se trata de un problema
de acoplamiento lateral-direccional; de forma que, los alerones también generan un momento
recuperador en guifiada pero menor que el del timén y a su vez, el timdén también produce un
pequeiio momento recuperador en balance. Para que el avidn sea estable se han de verificar
los criterios de estabilidad de recuperacion del sistema, tal y como se analizara en el siguiente
capitulo.

. Pedro Lopez Teruel



ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

6.1. Criterio de estabilidad estatica lateral-direccional

Las caracteristicas fundamentales de este modelo es que el ala no presenta un angulo
de flecha, con lo cual, se simplifican en gran medida la dificultad de las derivadas laterales. Sin
embargo, para este tipo de aviones con configuracién de ala alta es necesario introducir un
cierto angulo de diedro positivo para que mejore la controlabilidad del sistema y pueda
contribuir al balanceo del mismo. En la siguiente foto se puede apreciar los dos grados de
diedro positivo que se han incluido en el avién.

Figura 6.1. - Diedro positivo del avion

Las lineas de estudio en las que se suele articular la estabilidad estatica lateral-
direccional son las mas tipicas que se pueden encontrar durante el vuelo, pudiéndose destacar
las siguientes: vuelo con viento lateral segin un cierto angulo de resbalamiento, virajes y fallo
de un motor. Debido a que solamente se tiene un motor con configuracién propulsora, no
sera necesario realizar el estudio del fallo de uno de los motores de la planta propulsora del
avion. Para que un avién sea estable, al igual que ocurria con el estudio de la estabilidad
longitudinal, el avion debe verificar un par de criterios inherentes al vuelo.

El criterio de estabilidad lateral consistird en que el coeficiente de balanceo del avidon
completo sea negativo, para que cuando una perturbacién de viento lateral incida, pueda ser
recuperada la posicidn de vuelo equilibrado.

Cip <0 (6.1)

El angulo beta para esta representacion, asi como para la del siguiente criterio,
indicara la inclinacidn de la orientacién del dngulo de resbalamiento de la corriente de aire
incidente.
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

Este criterio se entendera muy bien con el esquema que se presenta a continuacion:
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Figura 6.2. - Criterio de estabilidad lateral

El criterio de estabilidad direccional consistira en que el coeficiente de guifiada del
avion completo sea positivo, para que cuando una perturbacién de viento lateral incida, éste
vuelva a su posicidn de vuelo nivelado de forma automatica.

CnB >0 (6.2)
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

La representacion grafica de este criterio se presenta en la figura 6.3.
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Figura 6.3. - Criterio de estabilidad direccional
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

6.2. Trimado del avion frente a resbalamiento

Con todo lo expuesto en la seccidn anterior, se tiene en la siguiente tabla el resumen

de las derivadas de estabilidad calculadas para el estudio del trimado del avién.

Derivadas de estabilidad laterales

Cyp -0,499
Cup 0,0817
Cip -0,0364
Cysa 0
Crsa -0,0088
Cisa 0,22
Cysr 0,2565
Chsr -0,1277
Cisr 0,0233

Figura 6.4. - Derivadas de estabilidad laterales

El estudio el trimado lateral de un avién se suele dividir en varios casos como se
argumentd con anterioridad. Puesto que la configuracidn del avion es de un solo motor, no se
va a tener en cuenta el caso tipico que se suele estudiar de fallo de uno de los dos motores.
Solamente se estudiara el trimado del avién para una configuracién de viento cruzado.

El trimado de un avién que se encuentra volando con una corriente de viento lateral
inclinado un cierto angulo S respecto de la direccién longitudinal del vuelo constara de tres
valores caracteristicos: una deflexion antisimétrica de los alerones, una deflexion simétrica de
los timones de direccidn y un cierto angulo de alabeo al que se redirige el avién en presencia
de ese viento actuante.

Las ecuaciones de trimado que se han de resolver son las siguientes:

Cyﬁ Cy6a Cydr ﬂ —mg cosy sin d)/

qS
G Csa Cor |- (6a> = 0 (6.3)
Cnﬁ Cnsa  Cnesr or 0
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

La configuracién mas critica de viento cruzado es la de incidencia I' = 15°. Para ese
caso, el trimado seria el siguiente:

Viento cruzado g = 15°

Alabeo Deflexion alerén Deflexion timdén

® =9,005° éa =17,741° 6r =9,0592°

Figura 6.5. - Trimado para un resbalamiento de 15°

Viento cruzado g = 12°

Alabeo Deflexion alerén Deflexion timon

@ =7,2040° éa =6,1928° or =7,2474°

Figura 6.6. - Trimado para un resbalamiento de 12°

Para un resbalamiento de 12° se observa una mejora considerable del trimado del
avion, puesto que las exigencias son menores. Se puede hacer un estudio de la variacién de las
diferentes deflexiones y del alabeo en funcién de la incidencia de viento. Los alerones vy el
timén no varian excesivamente con la velocidad pero si con la incidencia del viento. A
continuacién se estudia esta variacion en la figura 6.7 dénde la velocidad se representa en
km/h en el eje de abscisas, la deflexion de los alerones en el eje de ordenadas en grados y
como variable paramétrica se ha utilizado 8 que representa el dngulo de resbalamiento del
avion, también expresado en grados.

beﬂexidn de jfos alerones ;'rente fa ve.l'o.l':idad

G0 g0 100 120 140
Velocidad

Figura 6.7. - Deflexion de los alerones frente velocidad
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Para mayores incidencias en el angulo de la corriente de aire, se necesitaran mayores
deflexiones de los alerones. Se tendrd en cuenta que los alerones se deflectan de forma
antisimétrica, por lo que el ala que deflecta el alerédn hacia abajo sustenta mas que el otro ala
dandose una situacién de mayor resistencia en una ala que en la otra con el consiguiente
efecto de presentar una guinada adversa. A bajas velocidades el sistema tiende a necesitar
mayor deflexién de los alerones, asi como de timén de direccion, aunque el efecto de los
alerones sera mas visible.

Al instalarse las superficies de control se tuvo la precaucion de otorgar a las mismas el
suficiente brazo como para ejecutar deflexiones importantes, puesto que el avién es de
observacién a baja velocidad.

Para el timén de direccidon ocurre la misma situacién que con los alerones. Para
mayores incidencias de la corriente se necesitard una mayor deflexion del timén de direccion.

15

Deflexion del timon de profundidad frente la velocidad 1

10 F=15

-10

-1sl . . .
60 50 100 120 140

Velocidad

Figura 6.8. - Deflexion del timon de direccién frente velocidad

Ha de anadirse al hecho anteriormente descrito que su comportamiento serd como el
de un avién comercial puesto que su disefio ha sido inferido a partir de modelos tedricos de
estos aviones. Por tanto, no debera ser considerado como un avién radiocontrol, sino que para
bajas velocidades requerird de sendas de planeo suaves, asi como de virajes también con
amplios radios de giro.

Por el contrario, en la ecuacién 6.3 aparece una variacion cuadratica con la velocidad
de vuelo; por tanto, las curvas que se tienen son parabdlicas y crecen conforme aumenta el
angulo de resbalamiento y la velocidad. Para un dngulo nulo, el alabeo del avién sera también
nulo al igual que la deflexién de los alerones y el timén de direccion.

. Pedro Lopez Teruel
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Figura 6.9. - Alabeo frente velocidad

El alabeo se ve influenciado por la velocidad y para compensarlo esa mayor efectividad
de las superficies sustentadoras, el avién debe inclinarse sobre su eje longitudinal para
soportar ese viento incidente cruzado. Sin embargo, esa inclinacién va a ser practicamente
inexistente puesto que para los limites de velocidad del motor se tienen angulos de alabeo de
unos 20°, por lo que el alabeo serd apreciable.

@ Pedro Lopez Teruel



6.3. Diferentes confiquraciones de vuelo

Serd interesante estudiar el comportamiento del avion para los diferentes regimenes
de motor. Para la estabilidad longitudinal, el régimen de motor era un factor decisivo y hacia
variar fuertemente su comportamiento dindmico respecto de la configuracidon primigenia de
disefo de la fase de crucero. Esto era debido a que la mayor parte de las derivadas de
estabilidad necesarias para el estudio de la estabilidad longitudinal son directamente
proporcionales al trimado del avién y éste a su vez lo es de la velocidad y del régimen del
motor.

En este apartado se apreciard como al ser la mayoria de las derivadas de estabilidad
laterales muy poco influenciadas por el trimado del avién, no presentaran grandes variaciones
en su valor a altas velocidades; sin embargo, para bajas velocidades como el trimado del avidn
varia mucho, el trimado lateral del avién se vera algo influenciado. Las gréficas 6.10, 6.11 y
6.12 plasmardn fielmente este hecho.

55

5 Deflexion de los alerones frente régimen de motor
45
4
100 %
g 3.5
3
2,5
2 \
50 %

L \ J
1,5 _ —
1

60 80 100 120 140
Velocidad

Figura 6.10. - Deflexion de los alerones frente el motor
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'Deflexion del timén de direccion frente el régimen de motor
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Figura 6.11. - Deflexion del timén de direccion frente el motor
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Figura 6.12. - Alabeo frente el motor

Una vez estudiada la variacién del trimado lateral respecto del régimen del motor y en
el apartado anterior respecto de la velocidad a varios angulos de resbalamiento diferentes, el
estudio del trimado lateral del avién quedaria cerrado para todas las configuraciones posibles
de vuelo del avidon como el despegue, aterrizaje y crucero.
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6.4. Interferencias entre superficies

Todos los aviones sufren interferencias entre sus superficies de control, de forma que
en ocasiones la estela producida por alguna de éstas interfiere con otra superficie. Un ejemplo
tipico de este hecho es que la perturbacion del ala suele llegar a la cola. En configuraciones
propulsoras, como es el caso, el chorro que proyecta la hélice producird una aumento de la
velocidad de la corriente incidente en la cola, tal y como se estudié en la estabilidad estatica
longitudinal. Al igual que ocurria con el estabilizador horizontal, esta perturbacién también
afecta al estabilizador vertical. A continuacion se estudiara este hecho con detalle.

6.4.1. Configuracion pusher y efectividad del timon de direccion

Para el estudio de la estabilidad lateral, también se tendra en cuenta la configuracion
de la cola puesto que el timéon de direccién es la zona del aviéon que contribuye mas
activamente a la guinada. El estabilizador esta configurado de forma que tiene dos derivas
verticales que encajonan el chorro que proyecta la hélice, tal y como se puede apreciar en la
siguiente fotografia.

Figura 6.13. - Configuracion de dos derivas verticales

Tras el estudio en CFD realizado en [11] por Adridan Martin Cafial, se demostrado la
mejora considerable que representa la proyeccién de un chorro dentro de un encajonamiento.
Normalmente, la configuracién de dos estabilizadores verticales suele ser menos eficiente que
la de un Unico estabilizador vertical; sin embargo, para la configuracion de hélice propulsora se
mejora bastante la aerodinamica del sistema. El chorro se proyecta en linea recta y estd
influenciado por la inclinaciéon del viento lateral incidente. Este hecho afectara sobre el
trimado lateral del avidn. Tanto la figura 6.13 como la 6.14 son parte de [11]
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Figura 6.14. - Proyeccion del chorro hacia la cola

Célculo del angulo de resbalamiento proyectado por el ala sobre la cola:

El ala genera torbellinos que pueden llegar a perturbar la corriente que llega al
estabilizador vertical, de forma que su efectividad varia. Este efecto, debido a la configuracién
de la mayoria de los aviones, no llega a ser comparable con el down-wash estudiado en la
estabilidad longitudinal. La perturbacion del ala en el estabilizador horizontal es unas veinte
veces mayor que la perturbacién en el estabilizador vertical. El angulo de resbalamiento
proyectado por el ala en el estabilizador vertical es el que se presenta a continuacién y se
encuentra en la referencia [1]:

Og = Ogg * Arim + Opr * (L) + ogwp = 0,11° (6.4)
57,3

Este dngulo es muy pequefio y no es importante para el incremento de sustentacion
gue se puede generar sobre uno de los estabilizadores verticales. La perturbacion del ala no
sera considerable sobre los estabilizadores verticales; sin embargo, el chorro una vez que se ha
inclinado un cierto angulo de resbalamiento incrementa la sustentacién de uno de los
estabilizadores es mayor que la del otro, en consecuencia, la resistencia de ese estabilizador es
mayor, de forma que se genera un par de guifiada adverso. En la siguiente figura se puede
apreciar como el viento cruzado genera un par de guifiada negativo segun el criterio de signos
adoptado para este proyecto.
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Figura 6.15. - Viento cruzado. Guinada adversa

La zona afectada por el tubo de corriente es muy pequefia en comparacion con la que
se tenia en el estabilizador horizontal. Ademas, esa zona se vera afectada Unicamente en el
caso de existir viento cruzado.

La guifiada desestabilizante generada por el chorro no es excesivamente considerable,
de forma que no sera un hecho a tener en cuenta en el disefio. De lo contrario, el proceso a
seguir seria generar la curva de sustentacidn para varias velocidades inducidas del perfil
simétrico del estabilizador vertical, hallar la polar del mismo y calcular la resistencia que
genera. El incremento de resistencia multiplicado por el brazo medio generard un momento
gue serd equiparable a la guifiada adversa que se genera. Ese momento se adimensionaliza tal
y como se hace con los demds y se compara con la derivada de estabilidad en guifiada para ver
si es comparable o si por el contrario, tal y como cabria esperar, es un efecto despreciable.
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7. Estabilidad dinamica lateral-direccional

La estabilidad dindmica del sistema determinara la capacidad de reacciéon medida en el
tiempo que tendrd la aeronave. Se debe tener la seguridad de que las cualidades de pilotaje de
la aeronave son correctas, y no sdélo eso, sino que también son lo suficientemente predecibles
como para que un sistema de control relativamente simple sea capaz de controlarlo.

El modelo del movimiento lateral-direccional serd un modelo lineal, basado en espacio
de estado vy linealizado en torno a una posicion de equilibrio correspondiente a un vuelo
crucero recto, estacionario y nivelado. Esta condicién de equilibrio corresponde al vuelo del
avion no tripulado antes de ser perturbado, es decir antes de aplicar, ya sean condiciones
iniciales en el vuelo o deflexiones de las superficies de control. Para el estudio de la estabilidad
dindmica lateral-direccional se tendra que existen dos tipos de respuestas bien diferenciadas y
gue acometen todas las posibles fluctuaciones del problema de la estabilidad. Estas soluciones
se conocen con el nombre de solucidn forzada y solucidn libre del sistema.

La solucidn forzada del sistema consiste en variar la posiciéon de las superficies de
control, de forma que el avidn produzca variaciones en el momento de guifiada y balanceo
global. Este hecho sera de capital importancia para el estudio del modo de convergencia en
balance.

La solucidn libre del sistema consiste en comprobar el comportamiento frente a
diferentes fluctuaciones en la condicién de operacidn, dejando los alerones y los timones de
direccién libres. Este estudio serd importante para el modo espiral del avién como se
comprobara mas adelante.

El estudio se realizara para varias configuraciones de vuelo: vuelo de crucero al 25 % del
motor, vuelo de crucero al 75 % del motor, despegue al 100 % y aterrizaje a ralenti.
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7.1. Modelo matricial del sistema

El modelo linealizado que se tiene para el estudio del problema dinamico longitudinal
estard compuesto por una serie de parametros, entre los que se puede destacar: las derivadas
de estabilidad, las variables a calcular y las sefiales de control.

El sistema de ecuaciones linealizado es el conjunto de ecuaciones que se han mostrado
en el apartado 2.3. En estas ecuaciones se observa un vector de cinco variables, el vector “x”.
Estas variables aparecen junto con sus derivadas primeras. Las variables de control aparecen
en un vector de dos variables “u” y se corresponden con la deflexion de los alerones y la
deflexidn del timoén de direccidn. El resto de derivadas y parametros se organizaran de forma
matricial, apareciendo una matriz “A” que multiplica al vector de variables y una matriz “B”
que multiplica al vector “u” de variables de control. La expresidn del sistema aparece en (7.1).

x=A-x+B-u (7.1)

La entrada “u” es la perturbacién del timén de direccién y los alerones (la sefal de
control)

u= [ﬁgﬂ (7.2)

Siendo “x”, el vector de las incégnitas del problema dinamico:

[8F]
AD
i
A
L |

X =

(7.3)

La matriz de coeficientes que multiplica a las variables independientes es una matriz de
5x5 dimensiones.

A= 031 Qazz dzz Aazs dzs (7.4)

Cada uno de los términos de la matriz dependera de las derivadas de estabilidad que se
estudiaron en el apartado anterior y una serie de pardmetros adimensionales que facilitan la
nomenclatura de los diferentes coeficientes de la matriz. A continuacién se presentan cada
uno de los términos de la matriz “A”.

C
yB
A4 =
H 1= bimea * Cyﬁ
C
yo
A1y =
12 1= bimea * Cyﬁ
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ay3 = —F
1= bimea - Cyﬁ
a14 = 0
K= bmeq Cyr
s =———7 .~ _
1= bimea * CyB

A1 = Az = Ap3 = A4 = Ap5 =0
az; = Clﬂ I+ Cnﬂ Iz + §1 binea
a3z = $1* binea * Q12
azz = Cyp - Iy - bmea + Cop * Lz bimea + 1
az, =0
azs = Cyp* I1" * bmea + Cur * Iyz1" * Dmea + 1
Q41 = Qg = Q43 = Qg4 = 0

a45:1

Q51 = Cnﬁ Ly + Clﬁ Lz’ + &2 bnea

Asy = &2 * Dipeq * Q22
as3 = bpeq * (Cnp Ly + G Ly’ + P
asq =0

Q55 = bmed : (Cnr T+ Cp Ly + Ez :

*aqq

*bmeq * Q13

*bmeq * A5

: a13)

‘115)
(7.5)-(7.18)

De esta forma quedan definidos todos los coeficientes de la matriz “A”. A continuacién

se presentard la matriz “B”:

/b11 b1,
by, bzz\
B=| b3y b3 | (7.19)
ba1  bay
bsi bs,
Cyc?a Cy&r
/ H_bmed‘cyl‘; H_bmed‘cyl‘;
_ | 0 0
B = | Cisa "I + Cosa * Lipt” + 8 * Drnea D11 Cisp * 1" + Cror * Ly’ + &, - Dpeq * b1 (7.20)

0
Ly + Cisq - L' + 52 “brreq * b1q

\Cn&z :

Cm?r ' le' + Cl&r -1

0
xz1’ T 52 *breq * b1z

N~

2]
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Este modelo de ecuaciones es también llamado modelo caracteristico de la estabilidad

dindmica lateral-direccional, y siendo un modelo tradicional de un problema diferencial lineal

ofrece unas soluciones en forma de exponenciales amortiguadas como moduladoras vy

transportadoras. Tiene una solucién oscilatoria que determina el modo de respuesta de todo

el sistema frente a perturbaciones.

La convergencia corresponde con la raiz negativa de los autovalores de la matriz. A
diferencia de lo que ocurria con la estabilidad longitudinal, ahora existen modos reales sin
parte compleja, por lo que dichos modos no son oscilatorios pero también aportaran
informacién de la dindmica del sistema.

En la siguiente tabla aparece el valor de las matrices para cada una de las cuatro
situaciones objeto de estudio. Acto seguido, en la figura 7.2 aparecen los autovalores del

sistema.
Segmentos Matriz A Matriz B
de vuelo _
—0,3416 0,1369 0,0000 0,0000 —1,0000 0,0000 0,1756
Crucero al 0,0000 0,0000 1,0000 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
25 9% | —14,906 0,0000 —14,823 0,0000 1,8316 | 90,042 9,5281
\0,0000 0,0000  0,0000 0,0000 1,0000/ 00000  0.0000
9,1644 0,0000 —0,1642 0,0000 —1,555 _'1006 _i4327
—0,5314 0,2130 0,0000 0,0000 —1,0000 0,0000 02731
Crucero al 0,0000 0,0000 1,0000 0,0000 0,0000 0'0000 0‘0000
75% | —44,758 0,0000 —22,957 0,0000 —0,639 | 21787 23056
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 1,0000 ‘ .
. : ) g . 0,0000 0,0000
22,473 0,0000 0,338 0,0000 —1,972 3 047 _34667/
—0,1898 0,0761 0,0000 0,0000 —1,0000 0,0000 0,0976
Despegue 0,0000 0,0000 1,0000 0,0000 0,0000 0,0000  0,0000
|—0,5943 0,0000 -8,6376 0,0000 6,0920| 27793 29408
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 1,0000 . '
: : , g ’ 0,0000 0,0000
\3,5941 0,0000 —0,9184 0,0000 —1,406/ —'3 142 _44220/
—0,1898 0,0761 0,0000 0,0000 —1,0000" 0,0000 0,0976
Aterrizaje 0,0000 0,0000 1,0000 0,0000 0,0000 0,0000  0,0000
|—0,3020 0,0000 —-8,1756 0,0000 5,7476 27793 29408
0,0000 0,0000 0,0000 0,0000 1,0000 . ’
\3,5115 0,0000 —0,8995 0,0000 —1,3493 0,0000 0’0000/

—2,982 —4,4220

Figura 7.1. - Tabla de matrices del sistema
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.
EL PROYECTO CEFIRO

Autovalores estabilidad lateral-direccional

Cruceroal 25 % -14,8229 -0.945 + 3.011 i -0,0059 0
Cruceroal 75 % -22,9344 -1,2425 + 4,6495 i -0,0411 0
Despegue -7,8425 -1,2176 + 1,7648 i 0,0444 0
Aterrizaje -7,3948 -1,1827 +1,7533 i 0,0455 0

Figura 7.2. - Tabla autovalores estabilidad lateral-direccional
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7.2. Solucion para varios segqmentos de vuelo

En esta seccion se discutira la respuesta lateral del avidn. Existen dos tipos de
respuestas: la libre y la forzada. La solucion libre corresponde a la respuesta que se
tiene ante unas condiciones iniciales cero a la entrada y es el indicativo de la dindmica del
sistema. Se simulard mediante un impulso en el sistema; por tanto, se asume que el timén de
direccion y los alerones se encuentran fijos. Esta solucidn serd muy representativa para el
modo de balanceo holandés y para el modo espiral.

La solucion forzada corresponde a la respuesta que se tiene ante unas condiciones
iniciales cero a la entrada pero introduciendo una perturbacion. Se simulard mediante un
escaldén en el sistema; por tanto, se asume que los alerones son movidos de una forma
especifica hacia una nueva posicion y se fija en ésta ultima. Esta solucién serd indicativa para el
modo de convergencia en balance.

La dindmica del sistema se estudiara en diferentes segmentos de vuelo para diferentes
velocidades y regimenes de motor, siendo los que mas informacién aportan los siguientes:

1. Crucero al 25 % del motor y una velocidad de vuelo moderada (90 km/h).
2. Crucero al 75 % del motor y una velocidad de vuelo elevada (140 km/h).
3. Despegue al 100 % del motor y a la velocidad de despegue (50 km/h). También puede
simular la situacion de un aborto del aterrizaje.
4. Aterrizaje a ralentiy cercano a la velocidad de entrada en pérdida (50 km/h).
Las derivadas de estabilidad para estos cuatro segmentos de vuelo son las que se
presentan en la siguiente tabla:

Valor de las derivadas de estabilidad laterales

Derivadas de estabilidad Crucero Crucero Despegue Aterrizaje
25 % 75 %

Cyp -0,4990 -0,4990 ' -0,4990 -0,4990
Cip 0,0817 0,0828 0,1038 0,1014
Cnp -0,0364 -0,0452 -0,0047 -0,0024
Cysa 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
Cisa -0,0088 0,0114 -0,0906 -0,0860
Chnsa 0,2200 0,2200 0,2200 0,2200
Cysr 0,2565 0,2565 0,2565 0,2565
Cisr -0,1277 -0,1277 -0,1277 -0,1277
Chsr 0,0233 0,0233 0,0233 0,0233
Cyp 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
Cip -0,6439 -0,6411 -0,6754 -0,6393
Cnp -0,0265 0,0340 -0,2625 -0,2571
Cyr 0,0000 0,0000 0,0000 0,0000
Cyr 0,0795 -0,0179 0,4762 0,4493
Cor -0,2464 -0,2009 -0,4007 -0,3846

Figura 7.3. — Tabla de derivadas de estabilidad laterales

@ Pedro Lopez Teruel



En las siguientes graficas se va a estudiar el comportamiento para las distintas

situaciones estudiadas segun las cinco variables del sistema, siendo primordial la referente al

lo de resbalamiento, la del momento de balance y la de la guifiada. Las figuras que van

s

angu

desde la 7.4 a la 7.13 se van a presentar de forma que cada par de figuras representa la

solucidn libre (a la izquierda) y la solucién forzada (a la derecha).
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

7.2.1. Modo de convergencia en balance

El modo de convergencia en balance es un modo no oscilatorio y trata de cuantificar la
recuperacion del avién con respecto de una perturbacion en el eje de balance del avién. Si se
introduce una deflexién al alerédn constante y sostenida, el sistema tiende a continuar con el
angulo de balance adquirido debido a esa deflexidn. Sin embargo, en el instante en el que se
deja libre el alerdn, el sistema tiende automaticamente a volver a su posicion de equilibrio. La
recuperacion suele ser bastante rdpida, puesto que el valor del autovalor es elevado y
negativo. En la figura 7.14 se puede apreciar un esquema grafico de la recuperacion del
sistema.

Momento de recuperacion

Maomento de perturbacidn

Figura 7.14. - Modo de convergencia en balance

Para el modo de convergencia en balance se presentard a continuacion la tabla en la que
aparece reflejados sus autovalores para las diferentes configuraciones de vuelo.

Modo de convergencia en balance

Autovalores
Crucero al 25 % -14,8229
Cruceroal 75 % -22,9344
Despegue -7,8425
Aterrizaje -7,3948

Figura 7.15. - Tabla del modo de convergencia en balance
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

Respuesta a un impulso para el modo de convergencia en balance
0.025

0.02

0.015 )~ - e

Amplitud

0.01

0005 -\ 1

0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2
Tiempo [s]

Figura 7.16. - Respuesta de la convergencia en balance

En la figura 7.16 se puede apreciar como el comportamiento de la recuperacion es no
oscilatorio, sino que una vez que ha pasado la perturbacién en el alerén, el avién vuelve a su
posicion de equilibrio rapidamente.

i Pedro Lopez Teruel



7.2.2. Modo de balanceo holandés

El modo de balanceo holandés es un modo caracterizado por la oscilacion a lo largo del
eje de cabeceo concéntrica, de forma que visto lateralmente, se aprecia como el ala describe
circulos concéntricos con el encastre del ala. Si se observa frontalmente, se observa como la
inclinacion del eje del ala va variando de forma ciclica tal y como se puede apreciar en la figura
7.17.

W

&=

3

Figura 7.17. - Modo de balanceo holandés

El autovalor que determina el balanceo holandés es el Unico que presenta un par de
polos conjugados con parte real e imaginaria. En la tabla 7.18 se puede apreciar la variacion
del balanceo holandés para las diferentes configuraciones de vuelo, observdandose como para
todas es estable.

Pedro Lopez Teruel



ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO
Autovalores
Crucero al 25 % -0,9451+3,1601i
Cruceroal 75 % -0,9463+3,0156i
Despegue -1,2176+1,7649i
Aterrizaje -1,1827+1,7533i

Figura 7.18. - Tabla del modo del balanceo holandés

En la figura 7.19 se presentara la respuesta de este modo frente a una perturbacion.
Como se puede observar, es el Unico oscilatorio dentro de la estabilidad dindmica lateral-
direccional.

Respuesta a un impulso para el modo de balanceo holandés
0.25

0.2F

0.15F

0.1

Amplitud

0.05

-0.05

Tiempo [s]

Figura 7.19. - Respuesta del balanceo holandés
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

7.2.3. Modo espiral

El modo espiral mide la tendencia a la guifiada a lo largo del vuelo del avion. Un avién
gue sea inestable para el modo espiral se caracteriza porque conforma avanza el vuelo, el eje
longitudinal del avidn va virando de forma continua pero practicamente inapreciable.

El autovalor que caracteriza este modo solamente tiene parte real, de forma que si su
signo es negativo, el avién tendrd un comportamiento estable frente al modo espiral. En la
figura 7.20 se puede apreciar lo anteriormente expuesto.

Figura 7.20. - Modo espiral

El valor para las diferentes configuraciones de vuelo para este modo se detalla a
continuacion:

Modo espiral

Autovalores
Cruceroal 25 % -0,0059
Cruceroal 75 % -0,0411
Despegue 0,0444
Aterrizaje 0,0455

Figura 7.21. - Tabla del modo espiral

Se puede apreciar como para bajas velocidades el modo espiral es inestable, pero no
es un gran problema, puesto que la norma permite que este modo lo sea. Ademads, para
configuraciones de despegue-aterrizaje el control del piloto sobre la aeronave serd total y

ﬁ Pedro Lopez Teruel



deberd introducir la perturbaciéon en el timén de direccién necesaria para compensar este
modo asi como posibles rafagas de viento lateral.

A continuacion se presentara en la figura 7.22 la respuesta de este modo frente a una
perturbacién. Como se puede observar, es un modo amortiguado sin oscilacién alguna. Como

la frecuencia es tan baja, se tiene que para poder apreciarlo, es necesario que transcurra
mucho tiempo para estabilizar dicho modo.

Respuesta a un impulso para el modo espiral

Amplitud

Tiempo [s]

Figura 7.22. - Representacion del modo espiral

@ Pedro Lépez Teruel



7.3. Aproximacion de los modos

La simplificacion de los modos de estabilidad serd apropiada para el estudio de
pequefias variaciones dentro del modelo geométrico del sistema; la obtencién de dichos
modos no serd muy compleja y se verda la convergencia de los diferentes modos de la
aproximacion al valor real. Se estudiara la respuesta del sistema tanto para la solucidn libre
como para la forzada, simuldndolo con un impulso para una y un escalén para la otra.

7.3.1. Aproximacion del modo de convergencia en balance

Después de una perturbacién en el angulo de balance del avidon se observa una
tendencia fuertemente amortiguada a su vuelta a la posicion inicial de equilibrio en el eje “x” y
durante este proceso otras variables cambian su magnitud de forma inapreciable, por lo que
se puede asumir que Af = AE = 0. Ademas, se puede suponer, que al ser lenta la tasa de
variacion del momento, puede ser ignorada 7 = r = A¥Y = 0. Por tanto, se puede reducir el

sistema a la siguiente ecuacion:
le . p - Clp . bmed *p= Cl&a -Ada + Clé"r - Adr (721)

Para la respuesta libre se simplificard mucho el sistema puesto que la deflexion del
alerén y la del timén de direccidon se pueden suponer idénticamente nulas. El modo de
convergencia en balance no presenta parte imaginaria por lo que su valor se expresa con la
siguiente expresion:

_ Clp ' bmed
" Ly

(7.22)

Aproximacion del modo de convergencia en balance

Valor real Valor aproximado
-14,227 -14,229

Figura 7.23. - Tabla de la aproximacion de la convergencia en balance

Se puede observar en la figura 7.23 cémo la aproximacidn para este modo es
extraordinaria, introduciendo errores totalmente despreciables. En la figura 7.24 se presenta la
respuesta libre de la solucién real y la aproximada con este método. Obviamente, con los
resultados obtenidos en 7.23 es ldgico pensar que la respuesta sera muy similar entre los dos
€asos.

ﬁ Pedro Lopez Teruel m
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EL PROYECTO CEFIRO

Respuesta a un impulso para el modo de convergencia en balance

pnyidwy

1.4 1.6 1.8

1.2

Tiempo [s]

Figura 7.24. - Respuesta aproximada y real a un impulso. Convergencia en balance
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO
7.3.2. Aproximacion del modo de balanceo holandés

Para pequefias perturbaciones la aproximacién del modo de balanceo holandés se debe
realizar asumiendo las siguientes hipétesis A® = p = 0. Ademads, se puede suponer, que al
ser lenta la tasa de variacién del momento, puede serignorada r =r = A¥ = 0.

Por tanto, se puede reducir el sistema al siguiente par de ecuaciones:

ap

1
Frae (W) [=(t = biea - Cyr) -7+ Cys, - A8q + Cy5, - AS, ]

ar 1 .
Frin [Crp - AB + bmea - Crpp  AB + biea * Cuy 7 + Cpe, * ASq + Crs, - AS,]
z

(7.23)-(7.24)

A continuacion se presenta el valor del amortiguamiento y de la frecuencia natural de
este modo oscilatorio:

1
Wy = \/ ] : [Cyﬁ’ “bmea * Cnr + CnB : (.u — bmea * Cyr)]
Uiz

f=_ ﬂ 2 IZl
.wn

(CJ’B + bmed : Cnr)

(7.25)-(7.26)

Aproximacion del modo de balanceo holandés

Frecuencia real Amortiguamiento Frecuencia Amortiguamiento
real aproximada aproximado
3,1607 0,2990 3,1133 0,3045

Figura 7.25. - Tabla de la aproximacion del balanceo holandés

Se puede observar en la figura 7.25 cémo la aproximacidn para este modo es
extraordinaria, introduciendo errores totalmente despreciables. En la figura 7.26 se presenta la
respuesta libre de la solucién real y la aproximada con este método. Obviamente, con los

resultados obtenidos en 7.25 es légico pensar que la respuesta sera muy similar entre los dos
casos.

ﬁ Pedro Lopez Teruel
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EL PROYECTO CEFIRO

Respuesta a un impulso para el modo de balanceo holandés

pnydwy

Tiempo [s]

Figura 7.26. - Respuesta aproximada y real a un impulso. Balanceo holandés
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ANALISIS DE LA ESTABILIDAD Y CONTROL DE UN AVION NO TRIPULADO.

EL PROYECTO CEFIRO

7.3.3. Aproximacion del modo espiral

Para los aviones de aviacidn general, se ha observado que durante una breve
convergencia correspondiente a una pequeia raiz negativa, el dngulo de resbalamiento varia
muy poco por lo que se puede asumir AB =~ 0. Por lo tanto, la ecuacién de fuerza lateral se
puede ignorar. Ademas, la tasa de variacion del balanceo es practicamente nula durante esta
lenta variacidn espiral, por eso el momento total de balance debe ser cero. Finalmente, se
puede eliminar la contribucién de la inercia acoplada. Por tanto, se puede reducir el sistema a
las siguientes ecuaciones:

0 =[Cip* DB + bmea * Cir -7 + Ci5, - A8y + Cys, - AS, |

oar

1
— [Cnp - DB + byeq * Cny 7+ Cns, - ASq + Cns, - AS, ]
at I,

(7.27)-(7.28)

El modo de convergencia en balance no presenta parte imaginaria por lo que su valor se
expresa con la siguiente expresion:

bmed : (Clﬁ G — np* Clr)

A= L Cyp
(7.29)
Valor real Valor aproximado
-0,0059 -0,4289

Figura 7.27. - Tabla de la aproximacion del modo espiral

Se puede observar en la figura 7.27 cémo la aproximacidn para este modo es
extraordinaria, introduciendo errores totalmente despreciables. En la figura 7.28 se presenta la
respuesta libre de la solucién real y la aproximada con este método. Obviamente, con los
resultados obtenidos en 7.27 es légico pensar que la respuesta sera muy similar entre los dos
casos.

ﬁ Pedro Lopez Teruel
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7.4. Estudio de la respuesta para varias confiquraciones

Al igual que se realizé en el apartado de dinamica longitudinal del sistema, al variar el
tamafio de las superficies de control, se debe apreciar una cierta repercusién dinamica. Se
estudiardn tres casos diferentes. Por un lado, un aumento del 25 % de las superficies de
control, un segundo caso de mantener el tamafio actual y por ultimo, reducir un 25 % el
tamanio de las mismas.

Para todas las graficas que se van a estudiar en este capitulo se tiene que para ambas
perturbaciones, tanto del timén de direccién como de los alerones, la respuesta de un
aumento de esa superficie en un 25 % es la representada por la linea de segmentos
discontinuos. Para una disminucidon del 25 % se representa con una linea discontinua de
segmentos y puntos.

7.4.1. Variacion de la superficie de los alerones

Después de una perturbacién en el angulo de balance del avidon se observa una
tendencia fuertemente amortiguada a su vuelta a la posicidn inicial de equilibrio en el eje “x” y
durante este proceso otras variables cambian su magnitud de forma inapreciable, por lo que
se puede asumir que Af = Aﬁ" = 0. Ademads, se puede suponer, que al ser lenta la tasa de

variacién del momento, puede ser ignorada 7 =r = A¥Y = 0.

Variacion de beta en funcién del tiempo

beta

Figura 7.29. - Respuesta en el angulo B. Variacion del tamaiio del alerén
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7.4.2. Variacion de la superficie de la deriva vertical

Después de una perturbacién en el angulo de balance del avidon se observa una
tendencia fuertemente amortiguada a su vuelta a la posicidn inicial de equilibrio en el eje “x” y
durante este proceso otras variables cambian su magnitud de forma inapreciable, por lo que
se puede asumir que Af = AB = (0. Ademas, se puede suponer, que al ser lenta la tasa de

variacion del momento, puede serignorada © =r = A¥ = 0.

Variacion de beta en funcién del tiempo

beta

Figura 7.34. - Respuesta en el angulo S. Variacion del tamafio del timén de direccion
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8. Validacion del modelo con resultados

experimentales

El objeto final del proyecto es la construccion y vuelo del avidn no tripulado. Por tanto,
especial importancia tendra la validacién de todo el modelo tedrico expuesto con distintos
procedimientos.

Los procedimientos para la verificaciéon del modelo que se van a estudiar van a ser dos:
por una parte, el rodaje del motor en banco asi como las pruebas de carreteo del avién; y por
otro lado, el vuelo del mismo. Los resultados que se obtengan de ambas pruebas funcionales
seran de vital importancia para el desarrollo del proyecto en si, puesto que son la culminacién
del mismo.

Se ha creido conveniente el analisis de las pruebas experimentales en esta seccién del
proyecto Céfiro, puesto que ninguna de las otras lineas de estudio, estan tan vinculadas al
vuelo como la seccién de Estabilidad y Control.

Durante el largo periodo de duracién del disefio y posterior construccién del Céfiro,
solamente ha sido posible realizar un par de pruebas funcionales con informacidn para esta
parte del proyecto.

El rodaje del motor sera analizado por la seccidon de Actuaciones y Planta propulsora,
en la referencia [13]. La integracion de todos los sistemas motores y electrénicos sera
estudiada por la linea de Fabricacion y Pruebas funcionales, en la referencia [10]. La seccién de
Aerodinamica, véase la referencia [13], no ha realizado ensayos en tunel de viento para
verificacion de resultados, debido a la imposibilidad de su ejecucién con los medios actuales en
la Universidad de Sevilla. La seccidon de Estructuras, referencia [12] ha validado su disefio tras
el primer vuelo del Céfiro.

Por tanto, el carreteo en la puerta del laboratorio y el posterior vuelo del avidn deberd
ser analizado por esta seccidon del proyecto. Se abordard con especial énfasis los resultados
obtenidos tras el primer vuelo satisfactorio del Céfiro.

@ Pedro Lopez Teruel m



8.1. Pruebas en vuelo

Las pruebas en vuelo de un avidn son fundamentales para la verificacién del buen
funcionamiento del mismo, asi como la validaciéon de los modelos utilizados. Lo habitual en
estos casos, es la acumulacidn de gran cantidad de datos obtenidos por los diferentes sensores
durante el vuelo.

El primer vuelo del Céfiro se realizd en Marzo del 2009 en la pista de aeromodelismo
de Utrera. La pista no cumplia con los requerimientos que se le habian exigido al avién para
despegue y aterrizaje, aun asi se decidid intentar la prueba de vuelo. Tras un buen despegue
del avidn, el piloto perdié el control de la aeronave escasos 15 segundos después, quedando el
avién fuera de control.

Tras analizar con los profesores, alumnos y expertos pilotos el video de ese intento se
llegd a la conclusién de que se debian cumplir una serie de requisitos ajenos al disefio de la
aeronave para poder volar, como era el contar con una pista mejor acondicionada vy la
experiencia de un piloto mas especializado.

Finalmente, el 22 de Julio de 2009, tras un afo de diseifio y 8 meses de construccion, el
Céfiro surco el cielo de la campifia hispalense durante 10 minutos que fueron la culminacion
del enorme esfuerzo del equipo Céfiro.

Figura 8.1. - Vuelo del Céfiro
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Respecto del vuelo, se puede observar como es bastante nervioso y cabecea en
ocasiones. Esto es debido a que el avién no estd trimado, a lo cual se puede argumentar varios
hechos:

e Es importante decir que lo calculado en este proyecto, aun siendo muy
aproximado no es exacto debido a posibles calculos del equipo de
Aerodindmica en los coeficientes de sustentacién y de resistencia, o de las
propias aproximaciones utilizadas para la estimacién de los coeficientes de
momentos.

e Se cometieron inexactitudes cuando se construyd el avion, debido a la
inexperiencia de los que estabamos en el equipo de construccion y a las
tolerancias reales de este proceso.

e El nerviosismo y la tensidn del piloto durante los primeros segundos del vuelo
también pudieron ser un factor a tener en cuenta, a falta de datos medidos
durante el vuelo.

e Tras el vuelo, el piloto asegura que tuvo que introducir trimado longitudinal
con la emisora como cabria esperar. Sin embargo, no fue en absoluto
necesario la introduccion de trimado adicional lateral con la emisora, lo cual es
una muy buena noticia.

Fue muy interesante advertir cdmo el avidn en la configuracidon de despegue tendié a
virar muy suavemente a la izquierda, mientras que durante el vuelo esa tendencia
desaparecié. Esto refuerza los calculos realizados para el modo espiral en la seccién 7.2.3.

Finalmente, como conclusién a las pruebas en vuelo, se puede advertir que el avién es
estable y cumple con las expectativas de un avién de sus caracteristicas, tanto en crucero,
virajes asi como actuaciones a muy baja velocidad.

Es conveniente advertir, que para proximos vuelos se le deberia instalar al avion
sensores de velocidad, altura, actitud y demds necesarios para el vuelo, asi como la integracion
de una caja de avidnica que recoja todos los datos de estos sensores. Con todos esos datos se
podrad verificar gran parte de las derivadas de estabilidad y parametros aerodinamicos.

. Pedro Lopez Teruel m



9. Futuras mejoras

Para conseguir la madurez de este proyecto, tras el vuelo fructifero del primer
prototipo, sera conveniente realizar una serie de mejoras pertinentes para la optimizacion del
disefo, el coste del mismo y la mejora de los tiempos de ejecuciéon. En este apartado
solamente se estudiaran las posibles mejoras que se puedan introducir en el avién para la
mejora de la estabilidad y el control del mismo.

9.1. Depuracion del modelo de planta propulsora

El modelo empleado para el estudio de la proyeccién del chorro sobre el estabilizador
horizontal, ha sido el modelo de Cantidad de Movimiento de la Teoria de Helicopteros para
vuelo axial ascendente. Este modelo presenta una serie de inconvenientes y es que aunque
aporte buenos resultados, éstos no han sido contrastados aun con el modelo realizado en el
Proyecto de Actuaciones y Planta Propulsora del proyecto Céfiro.

El modelo realizado por Francisco Ventura, es mas elaborado que el utilizado en este
proyecto y capta mayor numero de variables que el de la Teoria de la Cantidad de Movimiento,
como pueden ser el paso de la hélice, el nimero de palas y la torsién de la misma.

Seria interesante para futuras versiones corregidas de esta aeronave, que se
implementara un modelo mas completo de hélice para el estudio de la estabilidad y el control,
asi como de la influencia del chorro dentro de los coeficientes de las derivadas de estabilidad.

Otro inconveniente que se ha observado a lo largo de este proyecto, es que toda la
Teoria de Cantidad de Movimiento estd tratada sobre una corriente de aire no perturbada; sin
embargo, en el aeromodelo, se tiene que la corriente que le llega a la hélice si esta perturbada
debido a todo el fuselaje del mismo. Este hecho deberia de ser medido para determinar su
influencia dentro del avién.

Por ultimo, la propuesta que se hace desde este Proyecto Fin de Carrera al
Departamento de Ingenieria Aeroespacial y Mecanica de Fluidos, es la posibilidad de la
realizacién de un trabajo de investigacion a modo de estudio en mas profundidad o como otro
proyecto fin de carrera, acerca de la influencia de una corriente perturbada por un cuerpo
sobre el estabilizador horizontal. Esta investigacién, seria interesante enfocarla en torno al
estudio de la estela que produce una hélice en movimiento y su repercusion en el estabilizador
horizontal. Ademas, seria importante realizar un estudio aerodindmico a fondo acerca del
encajonamiento que la corriente sufre al fluir entre el estabilizador horizontal y las dos derivas
verticales.

Las repercusiones que este estudio conllevaria, seria un mayor conocimiento del efecto
de una hélice cuya corriente aguas arriba es perturbada, asi como una estimacion mas real de
los coeficientes de estabilidad, ademas de un importante conocimiento de la aerodindmica de
un sistema encajonado. Ademds se podria realizar una validacién mds detallada de este
modelo con herramientas avanzadas de estudio aerodinamico como el CFD.
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9.2. Modelo realimentado en vuelo

Una vez que es conocida la estabilidad y el comportamiento del avién en vuelo, se ha de
disefar un sistema de control para que sea capaz de controlarlo de forma auténoma.

Este proyecto, aunque se denomina Analisis de la Estabilidad y el Control de un Avién No
Tripulado, concretamente se ha centrado en la estimacion de las derivadas de estabilidad y la
validacién del modelo. Todo el estudio de estabilidad que se ha realizado ha sido para varios
puntos de operacién como cruceros a diferentes regimenes de motor, aterrizajes y despegues.
Sin embargo, el estudio sélo se ha realizado para varios puntos de operacion y debido a la
complejidad del mismo, la parte de control no ha sido abordada, aunque en futuras versiones
si se deberd realizar.

Por tanto, es necesaria la realimentacion de todos los parametros de la estabilidad
conforme va evolucionando el vuelo. Por ello, para futuras versiones se propone que se
realimente el sistema de matrices generado en este proyecto con una herramienta de
Simulink desarrollada por el profesor Francisco Gavilan Jiménez como proyecto fin de carrera.
Con esta herramienta, es posible observar de forma real la variacion de todas las variables a lo
largo del vuelo y no Unicamente punto a punto, de forma que es un buen predmbulo para la
posterior implementacion de un sistema de control embarcado.

Modelo Longitudinal
no lineal . Control mediante
"gain scheduling "

control X P X

Control piloto

cond iniciales \Y >V

4} Vviento u Pu

Modelo longitudinal Visualizacion

El helicoptero Bo -105 de resultados

Controlador =0 «—

P X
B ¢ ¢ L
cond iniciales A v -
L Calculo de altitud
Condiciones Velocidad de welo
Iniciales Selector Perturbaciones deseada 1
J o
xw V_uento  Velocidad g ocidad _desead
Sin viento To Workspace 2
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Figura 9.1. - Modelo realimentado en vuelo
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9.3. Medida de las derivadas de estabilidad reales

Aunque en este proyecto se ha realizado la estimacién lo mas fidedigna posible de las
derivadas de estabilidad del sistema completo, es conveniente resaltar que son solamente una
estimacidon numérica mediante procedimientos matematicos.

Este procedimiento, tal y como se ha comentado en el apartado anterior, no es
totalmente preciso, puesto que no tiene en cuenta la perturbacién que envia el fuselaje al
chorro de la hélice y por tanto todas las derivadas de estabilidad que tienen contribucién del
estabilizador horizontal posiblemente tengan una cierta desviacidon respecto de los valores
reales.

En la referencia [2] se hace hincapié en su libro, acerca de que todos los procesos
matematicos que él realiza son meramente cdlculos matematicos y estimaciones, pero que
para la medida correcta de las fuerzas y momentos, y consecuentemente, de las derivadas de
estabilidad, es necesario introducir el avidn en un tunel de viento y realizar las medidas
necesarias.

Se propone desde este proyecto para futuras revisiones, la construccion de una
magqueta a escala del Céfiro con un motor a escala e introducirla dentro del tinel de viento de
la Escuela Superior de Ingenieros. Concretamente con una escala 1:4 seria suficiente y
concretamente la medida mas correcta para que las puntas de ala no se encontraran
demasiado cerca de las paredes del tunel, pudiendo ser objeto de interferencias con la estela.
Asi se puede obtener un estudio mds detallado de todas las variables aerodinamicas del
problema.

Figura 9.2. - Pruebas en tiinel de viento
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10. Conclusiones

Tras el estudio de este proyecto se puede llegar a una serie de conclusiones muy claras:

e Eldisefio y la construccién de cualquier tipo de aeronave es un proceso largo y duro
y en el que la ingenieria concurrente muestra en ocasiones su peor cara. La
interaccion de las diferentes areas de conocimiento es fundamental y el flujo de
informacidn entre las diferentes partes ha de ser continuo.

Por tanto, el problema de disefio y construccién de un avidn es un proceso en el que
se debe trabajar en equipo, y en el que el talento individual no sirve de nada si todos
los integrantes del mismo no trabajan al unisono.

e El proceso de andlisis y disefio esta basado en una serie de complejos calculos, que
deben ser verificados con posterioridad mediante pruebas funcionales vy
especialmente para el estudio de la Estabilidad, con registro de datos en vuelo.

e Respecto del cdlculo de derivadas de estabilidad, es preciso anadir que el margen de
tolerancia de los fallos admisibles dentro de la magnitud de las mismas de un 100 %
es muy estricto, cuando en publicaciones como articulos de la Universidad de
Concepcidén en Argentina, dan por muy positivos resultados mediante procesos de
Vortex-Lattice que emiten errores de hasta un 300 % en la magnitud.

e Dentro de todos los departamentos de disefio de una aeronave, el de Estabilidad y
Control es el que se ve mas fuertemente influenciado por las otras areas, y para la
asignatura de Calculo de Aviones es importante que los alumnos sepan, que esta
parte debe de ser de las primeras en empezarse, y por supuesto, es la Ultima que se
termina.

e Durante el vuelo se aprecié que el avidn es estable para todos los segmentos de
vuelo. Durante el despegue se comprobd lo predicho en el apartado 7.2.3 acerca del
modo espiral, puesto que a baja velocidad el avion no es estable en ese modo, pero
a mayores velocidades si lo es y asi se demostré.

e Para diferentes velocidades de vuelo y regimenes de motor, el avidn se demostré
qgue no se iba lejos de su punto de equilibrio y respondia a los mandos para las
diferentes solicitaciones. Las superficies de control respondieron bien a todas las
solicitaciones en subida y bajada y virajes, sin apreciarse ninglin tipo de error.
Ademas segun afirmé el piloto tras el vuelo, el comportamiento del avién fue
excelente en todo momento y le parecié facil de manejar a la vez que habil en las
maniobras.

e Como miembro activo de la construccidn, conozco a la perfeccidon los materiales
empleados y las decisiones que se han tomado durante la fase de construccién; de
modo que, en un primer momento se decidié que los tubos de cola serian de
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material compuesto, pero finalmente se tuvieron que hacer de aluminio. Para
futuras versiones del Céfiro, el cambio de utilizar aluminio a utilizar fibra de
carbono, supone un ahorro de peso detras del centro de gravedad de unos 600
gramos, lo cual supone que se puede reducir otros 600 gramos por delante del
centro de gravedad, reduciendo el peso total del avién en 1,2 kilogramos, lo cual es
una muy optimizada solucion.

Con esto, se pretende hacer especial hincapié en que la utilizacién de material
compuesto para toda la estructura es uno de los siguientes pasos a abordar por el
Departamento de Ingenieria Aeroespacial, y puede llegar a ser una magnifica forma
de ahorrar tiempos de fabricacion, especialmente se reduciran los tiempos de lijado
y tratamiento posterior de la madera con el film ignifugo.

La mds importante de las conclusiones es que el aviéon ha volado, lo cual es el
problema primigenio que se debe verificar, porque de lo contrario, todo el esfuerzo
de los integrantes del proyecto no habria servido de nada.
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