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1 INTRODUCCION

1

INTRODUCCION

Parte del proceso de disefio de aeronaves, incluye el estudio de prediccion. Se
debe verificar que el disefio satisface los requerimientos de maniobrabilidad y de
cualidades de manejo (handling qualities).

Con el desarrollo tedrico y tecnoldgico en calculos computacionales, se
puede lograr la prediccion de dichas caracteristicas. Usando herramientas
matematicas, implementadas en computadoras, se puede simular de forma
aproximada el vuelo de la aeronave. De esta manera se ahorraran altos costos en
la experimentacion al disminuir iteraciones de disefo.

Este tipo de herramientas permiten observar como influyen diferentes
factores en el vuelo; como condiciones atmosféricas, pesos, configuraciones
aerodinamicas, y el sistema de propulsion. Al lograr el estudio de prediccion se
podran conocer las limitantes de la configuracién aerodindmica, las ventajas y
desventajas de ellas, asi como también qué modificaciones se pueden hacer en el
disefio para obtener ciertos resultados esperados.
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1.2 JUSTIFICACION

El experto en aerodindmica disefia la aeronave con el objetivo de cumplir
con los requisitos de estabilidad y control. Si los requerimientos no se cumplen,
entonces, el disefio debe ser modificado segiin los resultados obtenidos y el
criterio del disefiador. Una vez implementados los cambios, se debe volver a
evaluar. A esto se le llama iteracion de disefio, y aunque estas iteraciones
dependen de varios intereses, es decir, del aspecto estructural, velocidad,
autonomia, etc. en este caso, el enfoque serd Unicamente a una iteracion
provocada por la evaluacion de estabilidad y controlabilidad.

Una buena forma de evaluar el comportamiento del vehiculo es realizando
vuelos de prueba y experimentos en tuneles de viento. Sin embargo, aunque el
disefiador tenga experiencia, se van a presentar varias iteraciones hasta llegar al
disefio final, lo que significa que se llevaria mucho tiempo y dinero si se considera
el costo de energia en un tunel de viento o vuelos de prueba. Una solucion a esto,
lo cual es el objetivo de esta tesis, es obtener una herramienta de evaluacion en
cuanto estabilidad y control, que permita hacer cuantas iteraciones sean
necesarias, y en tiempos muy cortos, unicamente con una computadora personal.
Ademas de presentar un modelo que funciona para implementar el control a la
aeronave ya evaluada y aprobada.

El modelo longitudinal aqui logrado deberd ser lo més préximo a la
realidad, lo cual debe ser verificado por medio de experimentacion.

1.3 OBJETIVO GENERAL

Lograr la evaluacion de controlabilidad y estabilidad en tres grados de libertad
de una aeronave establecida como trisonica de configuracion canard, con el fin de
obtener resultados preliminares, asi como obtener el modelo matematico que sirva
para la implementacion del control longitudinal de dicha aeronave.

1.4 OBJETIVOS PARTICULARES

A partir de las ecuaciones que rigen la dinamica de un vehiculo con tres
grados de libertad, se determinardn y agregaran a estas, las fuerzas de gravedad,
de propulsién y aerodindmicas que actian sobre la aecronave.

Se debe encontrar un modelo matematico lineal que permita visualizar los
movimientos de la aecronave en un plano dimensional al introducir como entrada
una deflexion en las superficies de control, para que de esta manera se logre
evaluar la estabilidad de la aeronave y estimar su maniobrabilidad y caracteristicas
de manejo.

Las ecuaciones que rigen la dinamica de la aeronave tendran implicitas en
ellas, fuerzas aerodindmicas, de gravedad y de propulsion, que estardn en funcion
del estado de dicho vehiculo. Estas ecuaciones seran tres ecuaciones diferenciales.
Se debe encontrar la forma de solucionar dichas ecuaciones para lograr la
visualizacion de los movimientos de la aeronave. En el transcurso de dicha
solucion se debe conocer a detalle el efecto de las tres fuerzas mencionadas que
influyen en la dindmica, lo que significa un estudio aerodinamico preliminar que
arroje como resultados caracteristicas aerodindmicas.



3 INTRODUCCION

Una vez resueltas las ecuaciones, se deben poder observar los efectos en la
dindmica longitudinal del vehiculo cuando se presenta una deflexion en las
superficies de control correspondientes a cualquier magnitud y periodo de tiempo.
Lo que provocara una simulacion en dos dimensiones del vuelo del disefio
preliminar que se presenta en esta tesis.

1.5 ALCANCE

En un andlisis mas completo, es decir, en tres dimensiones con seis grados de
libertad existe un acoplamiento entre la dindmica longitudinal y la lateral. Al
realizarse el aislamiento de la dinamica longitudinal, los movimientos que se
observan pueden variar con la realidad en vuelo, sin embargo funciona para la
implementacion de un sistema de control longitudinal teniendo un error de
desacoplamiento minimo [11,13]. El propdsito es aislar la dindmica longitudinal
sin considerar la influencia de los movimientos en otros planos dimensionales. El
modelo final permitird visualizar el vuelo de la aeronave a analizar en un solo
plano. Es resumen, al deflectar las superficies de control se observara su:

Posicion de cabeceo,

Velocidad de cabeceo

Velocidad lineal sobre el eje axial de la aecronave
Velocidad lineal sobre el eje vertical de la aeronave
Angulo de ataque

Los puntos anteriores son variables de salida que dependen del tiempo las
cuales podran ser observadas con respecto al tiempo. Y son, debido a la forma de
la solucion de las ecuaciones diferenciales, pequefios incrementos y decrementos
de la posicion inicial que lleve la aeronave. Lo cual significa que se debe hacer un
analisis para diferentes condiciones iniciales de vuelo segiin lo completo que se
requiera del analisis.

Independientemente de la condicion anterior, el analisis aerodindmico esta
limitado a pequefios angulos de ataque, debido a que la metodologia es efectiva
cuando se tiene una tendencia lineal, la cual cubre la region de angulos de ataque
en donde se mantiene una variacion constante y no se presenta aun el desplome.

La mayoria de los célculos de aerodindmica siguen la metodologia de
aproximacion a un disefio conceptual de aeronave de Daniel P. Raymer [17].

Al presentarse fuerzas aerodindmicas en la aeronave, ¢ésta sufrird
deformaciones aeroelasticas en su estructura que pueden afectar la dinamica del
vehiculo. Sin embargo se necesita hacer un estudio minucioso de fenémenos de
acroelasticidad y lograr incorporarlos a las soluciones de las ecuaciones. Lo cual
queda fuera del alcance de esta tesis.

Al presentarse un consumo de combustible conforme pasa el tiempo, el
centro de gravedad podria recorrerse dependiendo de la configuracion y ubicacion
de los tanques de combustible, en este analisis la posicion del centro de gravedad
se considera constante.

El peso y el momento de inercia se obtendran considerando que la
aeronave es solida y homogénea teniendo como densidad la del aluminio. Sin
embargo el centro de gravedad se colocard a un cuarto de la cuerda aerodinamica
media del ala sobre el eje axial de la aeronave.
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La actitud de la aeronave sera observada con respecto a la tierra plana. Es
decir, considerando como superficie horizontal un plano tangente a la curvatura de
la tierra en el punto donde se realiza el vuelo.

Las condiciones de vuelo en el modelo matematico seran fijas. El analisis
de vuelo se realiza a nivel medio del mar en condiciones de atmodsfera estdndar.
Los nimeros de Reynolds y todos los valores correspondientes que afecten los
resultados serdn evaluados en base a la atmosfera estandar. Tales como
coeficientes aerodindmicos, y todo lo que respecte a caracterizacion aerodinamica.

El modelo matematico no sera fiable hasta que se realicen experimentos
que evaluen lo predicho por esta tesis.
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2

ESTADO DEL ARTE

F. W. Manchester fue el primer occidental en investigar analiticamente la
estabilidad dinamica de las aeronaves. Estudido el comportamiento de las
aeronaves con ayuda de modelos a escala, simplificando los resultados a un grupo
de ecuaciones de movimiento en aeronaves simétricas. El le llamo a las
trayectorias de vuelo resultantes fugoides, un nombre que se sigue usando.

En el afo del primer vuelo con potencia, en 1903 Bryan y Williams usaron
métodos matematicos convencionales, introdujeron las ecuaciones de movimiento
linealizadas que son desde entonces la base del estudio de la dindmica de
aeronaves y sus respuestas al control. Después las teorias de los movimientos
longitudinal y lateral fueron presentadas por Bryan. Las seis ecuaciones de Euler
para el movimiento general de un cuerpo rigido fueron consideradas par analizar
pequenas reacciones del estado estacionario de vuelo de una aeronave con un
plano de simetria. Bajo esas consideraciones, las ecuaciones fueron mostradas
para ser separadas en dos grupos. Cada grupo relacionado con las variables de
movimiento en un solo plano de simetria de la aeronave. Ninglin grupo deberia
tener variables que dependieran del otro, sino que deben de ser tratados de forma
separada. Los grupos de ecuaciones separados fueron llamadas simétricas o
longitudinales y asimétricas o ecuaciones laterales. Una importante consecuencia
en la consideracion de pequeias perturbaciones era que las fuerzas aerodinamicas
de la aeronave mostrarian cierta dependencia sobre constantes o “derivadas de
estabilidad”, como ellos las llamaron. Bryan sugiri6 que deberian ser
determinadas experimentalmente.

Cerca de 1912 Bairstow y Melvill Jones, del Laboratorio Nacional de
Fisica de Gran Bretafa sigui6 las ideas de Bryan y desarroll6 algunas de las
técnicas en el tunel de viento para la medicion de las derivadas de estabilidad de
modelos a escala. Ellos mostraron sus resultados después de un afio de esfuerzos,
mostraron como las caracteristicas de los movimientos deberian ser reconocidos
de las soluciones matematicas para la respuesta de lazo abierto (sin controladores)
de un disefio preliminar de aeronave al cual midieron y calcularon todas las
derivadas. Y crearon una metodologia para el proceso del modelado que aun sigue
su uso.
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La teoria y précticas experimentales fueron extendidas subsecuentemente
para los investigadores originales y otros. Bairstow considerd la estabilidad de
movimientos mas complicados como una trayectoria en vuelo circular y desarrollo
analisis para el movimiento de dirigibles. El investigd mucho sobre el tema cerca
de los afios veinte. H. Glavert, quien trabajé en el Laboratorio Nacional de Fisica
en 1914 introdujo las técnicas de Bairstow para tuneles de viento y el método de
Bryan y Bairstow para el céalculo de la dindmica de estabilidad en los Estados
Unidos. El colaboré en el primer reporte en la NACA NASA el cual trataba sobre
respuestas de aeronaves. Glavert calculd las derivadas de estabilidad de una hélice
y los movimientos de una aeronave con los elevadores libres. Las mediciones del
modelo o el calculo particular de las derivadas de estabilidad continuaron
llamando la atencion y se realizd una serie de trabajos de investigacion para la
medicion de derivadas, movimientos en lazo abierto, y la respuesta a
controladores. Dichas investigaciones se realizaron en pruebas de vuelo en
aeronaves a escala real.

En 1935, cuando la investigacion de B. Melvill Jones aparecio en la teoria
aerodinamica de Durand, la aproximacion cldsica de Bryan y Baristow fue bien
establecida pero muy poco usada. Los resultados de los experimentos en modelos
a escala real probaron que la teoria de movimientos infinitesimales, era un método
practico para la prediccion de la estabilidad de movimientos y arrojaba resultados
utiles para predecir los movimientos de respuesta ¢ implementar el control. El
efecto de los diferentes disefios en la configuracion de aeronaves tipicas ha sido
registrado a través de resultados obtenidos en distintos experimentos.

Por ello, los resultados obtenidos no fueron apreciados solo como
ejemplos de valores numéricos especificos, sino de una forma mas general, al
menos en parte, como una aproximacion dada en términos de literales dominantes
para las derivadas de estabilidad.

En los analisis hechos en aquella época se tenia la dificultad de obtener el
resultado requerido. No era facil trazar una conexion entre la respuesta final que
era registrada y las caracteristicas especificas de la aeronave, las cuales son
representadas por varias derivadas incluidas en las ecuaciones de movimiento.

En ese entonces no existian ain las herramientas suficientes para
determinar respuestas a entradas especificas. Aunque no habia una metodologia
especifica, las soluciones de A (como las frecuencias y factores de
amortiguamiento) que se obtenian en vuelo era todo lo que se requeria. La
omision de ciertos términos, los cuales son relativamente no importantes,
provocaba una gran simplificacion para hacer que la relacion causa efecto pudiese
ser determinada con facilidad.

La situacion fue cambiando drasticamente durante los proximos diez afios.
Se introdujo un método con operadores, lo cual redujo la labor del célculo, y para
hacer la técnica tan simple y general como fuera posible, se introdujo una
notacion adimensional, y se agreg6d al calculo, informacion sobre factores de
estabilidad de graficos convenientes.

Los investigadores aceleraron sus trabajos con la guerra y algunas
improvisaciones fueron hechas, como por ejemplo, la importancia de la
interferencia entre el ala y el fuselaje y los efectos de los motores en las derivadas
de estabilidad, el efecto directo en el balance debido a tener los controles libres, la
respuesta a movimientos particulares de controles particulares, como el caso de
los frenos aerodindmicos y la influencia de cambios en el disefio sobre el caracter
de los movimientos.
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Sin embargo, el valor y caracteristicas de las entradas en forma matematica
aln estaban restringidos, no se podia manipular al sistema matemdaticamente con
entradas fijas, es decir, valores constantes en la deflexion de las superficies de
control, sino que se tenian algunas restricciones.

Las superficies de control tenian que estar fijas en los primeros estudios.
La programacion de las entradas se podia hacer unicamente con funciones
simples, como la funcidn paso o rampa. Esto hacia no s6lo que los calculos fuesen
laboriosos sino que los resultados estuvieran alejados de la realidad. Ademas, en
vuelo real, las entradas eran mas o menos constantes o variantes; eran ejecutadas,
ya sea por el piloto o por alglin autopiloto.

No fue sino hasta finales de la guerra cuando se lograron utiles
herramientas para lograr la conexion entre la respuesta a algunas perturbaciones
especificas, asi como la operacion de controladores y las caracteristicas de la
aeronave que eran representadas por varias derivadas, lo cual se sigue usando
hasta la fecha.

Los programas de matematicas facilitan la resolucion de las ecuaciones y
ayudan a visualizar los resultados de forma grafica. Ademés de que se pueden
programar rutinas para lograr la manipulacion de las entradas.

Aun ahora, después del trabajo de muchos investigadores en el area de la
matematica y mecanica de fluidos, el modelado matemadtico se sigue haciendo por
métodos experimentales o semiempiricos, utilizando datos de experimentos
hechos y tabulados en tablas y graficos de distintas configuraciones
aerodinamicas. Dichos experimentos se realizan en vuelo y en modelos a escala en
tuneles de viento.
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3

FUNDAMENTOS TEORICOS

Los fundamentos teodricos necesarios para obtener los resultados que llevan a los
objetivos de esta tesis, se muestran en este capitulo. El trabajo mas importante en
el caso de un modelado matematico lineal es la determinacion de las derivadas de
estabilidad. La determinacion de éstas, implica conocimientos sobre
aerodindmica, bien sea para evaluarlas por medio de experimentacion o por
medios analiticos como es el caso. Es necesario el calculo de los coeficientes
aerodindmicos en las tres etapas sonicas; el coeficiente de arrastre, el coeficiente
de sustentacion, el de momentos y el estudio de la posiciéon del centro
aerodinamico a diferentes angulos de ataque.

Al referirse a la caracterizacion aerodinamica de una aeronave trisonica, el
analisis aerodindmico debe considerar el fluido a diferentes regimenes y el modo
de analizarlos. Mientras que en el caso de un andlisis subsonico, no es necesario
considerar fendmenos especiales exclusivos de velocidades supersonicas. Para la
etapa supersonica y transonica es necesario la consideracion de flujo compresible.
Para estudiar el arrastre por friccion, el fluido debe considerarse como viscoso,
mientras que en la determinacion de coeficientes de sustentacién no es necesaria
la consideracion de la viscosidad. Estas consideraciones tedricas fueron tomadas
en cuenta para lograr los resultados finales con lo que respecta a datos
aerodinamicos.

En este capitulo se muestra un resumen de los fundamentos tedricos
empleados para lograr la determinacion de las derivadas de estabilidad y control,
junto con las férmulas utilizadas en el calculo aerodindmico, las cuales son
mostradas en el apéndice C junto con las tablas de resultados. Lo anterior en base
al analisis de disefios preliminares para lograr una rdpida aproximacién de las
caracteristicas aerodinamicas de la acronave [17].

Otro factor importante es el aspecto matematico. El modelo permite la
visualizacion de un fendmeno fisico y su variacidon con respecto al tiempo. Esto se
logré con leyes fisicas y herramientas matemadticas. Para la comprension de los
métodos del modelado es necesario tener el conocimiento de ciertos procesos
matematicos, como el significado de una funcion diferencial, que es el caso de las
derivadas de estabilidad, la utilidad de la funcion de transferencia y la utilidad del
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espacio de estados, la representacion de sistemas lineales en forma matricial, y la
forma y utilidad de las ecuaciones diferenciales. Se da un resumen de las bases
matematicas empleadas en esta tesis y lo necesario para comprender el proceso.

3.1 MATEMATICAS

3.1.1 El Espacio de Estado

En la ingenieria de control, una representacion del espacio del estado es el
modelo matematico de un sistema fisico, con un sistema de variables de entrada,
de salida y de estado, relacionadas por ecuaciones diferenciales de primer orden.
La representacion del espacio del estado (también conocida como el
"acercamiento del tiempo-dominio") proporciona una manera conveniente y
compacta de modelar y de analizar sistemas con multivariables. La transformada
de Laplace se puede utilizar para codificar toda la informacion sobre un sistema.

En la ingenieria de control moderna se utiliza el analisis por espacio de
estados. De esta forma se puede conocer la evolucion que llevan las variables que
describen la dindmica y su utilizacion en sistemas complejos. Asi como lograr una
simulacion de la dinamica del sistema.

Si los sistemas multivariables a los que se aplica la teoria moderna de
control presentan un comportamiento dindmico que puede aproximarse por
modelos lineales de parametros constantes, se simplifica mucho su analisis, asi
como el diseno de los reguladores multivariables.

Bésicamente el estado de un sistema es la minima cantidad de informacion
necesaria en un instante para que conociendo la entrada a partir de ese instante, se
pueda determinar la salida en cualquier instante posterior.

En el caso de una aeronave, el estudio de ésta, implica obtener su estado en
algin instante determinado. Este estado estd descrito por medio de un espacio
vectorial [21].

El estado del sistema se puede representar como vector dentro de ese
espacio.

v

v
A 4

u_—_ 3| B al I ad C

D

Figura 3.1 Modelo tipico del espacio de estados.

La figura 3.1 es la representaciéon en bloques de la ecuacién 3.1 y 3.2
mostradas mas adelante. Las variables internas de estado son el subconjunto mas
pequetio posible de las variables de sistema que pueden representar el estado
entero del sistema en cualquier tiempo dado. Las variables del estado deben ser
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lineales e independientes; una variable de estado no puede ser una combinacion
lineal de otras variables de estado. El nimero minimo de las variables de estado
requeridas para representar un sistema p dado, es generalmente igual al orden de
la ecuacion diferencial que define el sistema. Si el sistema se representa en forma
de la funcion de la transferencia, el nimero minimo de las variables de estado es
igual al denominador de la funcion de transferencia después de que se haya
reducido a una fraccion apropiada.

Sistemas lineales representados por el espacio de estado.
La representacion del espacio del estado de un sistema con # entradas, m
salidas y p variables de estado se escriben en la forma siguiente:

x(¢)= Ax(t)+ Bu(t) 3.1
y(t)= Cx(¢)+ Dulr) 3.2

Donde
dim[A]px p,dim[B]= px n,dim|[C]=mx p,dim[D]=mxn 3.3
(1) = fl’; 3.4

En donde x es el vector del estado, y es el vector de la salida, u es vector de
entrada o de control, 4 es la matriz de estado, B es la matriz de entrada, C es la
matriz de la salida, y D es matriz de alimentacion. Para simplificar, D es una
matriz cero, es decir el sistema se elige para no tener alimentacion directa.

3.1.2 Funcidn de Transferencia

Una funcion de transferencia es una representacion matematica de la
relacion entre la entrada y la salida de un sistema lineal invariante de tiempo. La
funcion de transferencia cominmente es usada en el anélisis de entradas y salidas
simples de circuitos analdgicos. Principalmente es usado en la teoria de los
sistemas lineales, invariantes en el tiempo, el tratamiento de sefal, la teoria de
comunicacion, y la teoria de control.

En su forma méas simple para sefiales de tiempo continuo, la funcion a
menudo es escrita como:

3.5
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En donde H(s) es el simbolo utilizado en la funcién de transferencia, Y(s)
es la funcion de salida, y X(s) es la funcion de entrada. En sistemas de tiempo
discreto, la funcién de modo similar es escrita como:

Y(z)
H(z)=
(Z) X(Z) 3.6
3.2 AERODINAMICA

3.2.1 Origen de Fuerzas Aerodindmicas

Flujos incompresibles y sin rozamiento.

Estos flujos cumplen el llamado teorema de Bernoulli. El teorema afirma
que la energia mecanica total de un flujo incompresible y no viscoso (sin
rozamiento) es constante a lo largo de una linea de corriente. Las lineas de
corriente son lineas de flujo imaginarias que siempre son paralelas a la direccion
del flujo en cada punto, y en el caso de flujo uniforme coinciden con la trayectoria
de las particulas individuales del fluido. El teorema de Bernoulli implica una
relacion entre los efectos de la presion, la velocidad y la gravedad, e indica que la
velocidad aumenta cuando la presion disminuye. Este principio es importante para
la medida de flujos, y también puede emplearse para predecir la fuerza de
sustentacion de un ala en vuelo.

Flujos viscosos: movimiento laminar y turbulento.

Actualmente existen ecuaciones determinadas por dos cientificos logradas
en su esfuerzo por incluir los efectos de viscosidad en las ecuaciones matematicas,
se les conoce como ecuaciones de Navier-Stokes nombre que surge al juntar los
nombres de ambos cientificos, y son tan complejas que s6lo se pueden resolver de
manara exacta para flujos sencillos. Uno de ellos es el de un fluido real que
circula a través de una tuberia recta. El teorema de Bernoulli no se puede aplicar
aqui, porque parte de que la energia mecénica total se disipa como consecuencia
del rozamiento viscoso, lo que provoca una caida de presion a lo largo de la
tuberia. Si el nimero de Reynolds —que carece de dimensiones y es funcion de la
velocidad, la densidad del fluido y el diametro de la tuberia dividido entre la
viscosidad del fluido— es menor de 2100, el flujo a través de la tuberia es siempre
laminar; cuando los valores son mas elevados suele ser turbulento. Los flujos
turbulentos no se pueden evaluar Unicamente a partir de las predicciones
calculadas. Su andlisis depende de una combinacion de datos experimentales y
modelos matematicos; gran parte de la investigacion moderna en mecanica de
fluidos estd dedicada a una mejor formulacion de la turbulencia.

Capa limite.

Muchos flujos pueden separarse en dos regiones principales. La region
proxima a la superficie estd formada por una delgada capa llamada capa limite. En
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ésta se concentran los efectos viscosos. Fuera de esta capa limite, se pueden
despreciar los efectos de la viscosidad, y pueden emplearse las ecuaciones
matematicas mas sencillas para flujos no viscosos. La teoria de la capa limite ha
hecho posible gran parte del desarrollo de las alas de los aviones modernos y del
disefio de turbinas de gas y compresores y es ésta la que se emplea para
determinar algunos coeficientes de resistencia al avance, utilizando las férmulas
mostradas en el apéndice C.

Flujos compresibles

Uno de los principios basicos del flujo compresible es que la densidad de
un gas cambia cuando el gas se ve sometido a grandes cambios de velocidad y
presion. Al mismo tiempo, su temperatura también cambia, lo que lleva a
problemas de andlisis mas complejos. El comportamiento de flujo de un gas
compresible depende de si la velocidad de flujo es mayor o menor que la
velocidad del sonido. El sonido es la propagacion de una pequena perturbacion, u
onda de presion, dentro de un fluido. Para un gas, la velocidad del sonido es
proporcional a la raiz cuadrada de su temperatura absoluta. La velocidad del
sonido en el aire a nivel del mar a 20°C (293°K en la escala absoluta), es de unos
344 metros por segundo.

Si la velocidad de flujo es menor que la velocidad del sonido (flujo
subsonico), las ondas de presion pueden transmitirse a través de todo el fluido y el
flujo que se dirige hacia un objeto llega de forma suave, moldeandose a la forma
del vehiculo. Por tanto, el flujo subsonico que se dirige hacia el ala de un avion se
ajustara con cierta distancia de antelacion para fluir suavemente sobre la
superficie. En el flujo supersonico, las ondas de presion no pueden viajar corriente
arriba para que el flujo se ajuste a la forma con antelacion. Por ello, el aire que se
dirige hacia el ala de un aviéon en vuelo supersénico no esta preparado para la
perturbacion que va a causar el ala y tiene que cambiar de direccion
repentinamente en la proximidad del ala, lo que conlleva una compresion intensa
u onda de choque. Frecuentemente se identifican los flujos supersonicos por su
nimero de Mach, que es el cociente entre la velocidad de flujo y la velocidad del
sonido. Por tanto, los flujos supersonicos tienen un nimero de Mach superior a 1.
Las consideraciones de la influencia del nimero de Mach en el arrastre y la
sustentacion han sido agregadas a las formulas empleadas.

Ecuacién de Bernoulli.

Cuando la velocidad de un fluido en cualquier punto dado permanece
constante en el transcurso del tiempo, se dice que el movimiento del fluido es
constante. Esto es, en un punto dado cualquiera, en un flujo de régimen estable la
velocidad de cada particula de fluido que pasa es siempre la misma. En cualquier
otro punto puede pasar una particula con una velocidad diferente, pero toda
particula que pase por este segundo punto se comporta alli de la misma manera
que se comportaba la primera particula cuando pas6é por este punto. Estas
condiciones se pueden conseguir cuando la velocidad del flujo es reducida.

Por otro lado, en un flujo de régimen variable, las velocidades son funcién
del tiempo. En el caso de un flujo turbulento, las velocidades varian
desordenadamente tanto de un punto a otro como de un momento a otro. En base a
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esto se han deducido las férmulas que se emplean, para obtener la sustentacion y
arrastre, de flujo incompresible y no viscoso.

3.2.2 Arrastre

Existen diferentes tipos de arrastre, para cada uno son usadas férmulas
diferentes. Para analizar los diferentes tipos de arrastre que sufre una aeronave, se
dividen en los siguientes tipos: arrastre por friccion, arrastre parasito subsonico,
arrastre parasito transonico, arrastre parasito supersonico y arrastre inducido

3.2.2.1 Arrastre por Friccion

El fluido que se encuentre en el volumen de aire influenciado por la
superficie del cuerpo sumergido, provocara el arrastre en la aeronave debido a su
viscosidad e inercia, la capa limite puede definir la influencia de este fluido en el
arrastre por fuerzas viscosas e inerciales y la magnitud del arrastre es definido por
la viscosidad del aire, la rugosidad de la piel de la aeronave, sus dimensiones y su
velocidad. El arrastre por friccion, por lo tanto solo serd significativo dentro de la
capa limite, la masa de aire que se encuentre en zonas mas lejanas de la superficie
no tendra influencia considerable en este tipo de arrastre.

Se puede hacer una estimacion del arrastre por friccion determinando el
espesor de la capa limite, conociendo la viscosidad del fluido y su resistencia a
moverse que entre otros factores impacta directamente en el nimero de Reynolds.
Se puede determinar el espesor de la capa limite con base a la ecuacion integral de
momento y la ecuacion de continuidad. Al mismo tiempo, las caracteristicas del
fluido como viscosidad e inercia y las caracteristicas de la superficie definen si el
flujo es turbulento o laminar, lo cual influye en el arrastre total por friccion. El
flujo laminar provoca menor resistencia al avance por friccion que el turbulento.
Para poder hacer un andlisis de este tipo de arrastre, el arrastre por friccion, deben
considerarse en su analisis las teorias correspondientes a flujos externos* viscosos
incompresibles, para que de esta manera se logre obtener la resistencia al avance
de la aeronave provocada por la friccion del aire sobre el cuerpo a velocidades
subsonicas.[17]

3.2.2.2 Arrastre Parasito Subsonico

Este arrastre es causado por el desprendimiento de la capa limite, lo cual
forma una estela al final del cuerpo que genera la resistencia al avance, la cual
depende de la presion que se genere en esa estela. Es dificil determinar el valor de
la presion, sin embargo existe una metodologia para determinar el arrastre por
presion [17].

2 Un flujo externo es aquel que bafia a un cuerpo y no tiene limites de frontera. Es decir, en lugar
de ir dentro de un canal, va por fuera de este y no tiene limites o superficies que lo encierren mas
que el infinito.
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La metodologia que se emplea para un disefio preliminar es el llamado
método de acumulacion de componentes, el cual estima el arrastre parasito
subsonico de cada componente de la aeronave usando las formulas ya
determinadas para el arrastre por friccién de una placa

3.2.2.3 Arrastre Pardsito Supersonico

El arrastre parasito supersonico puede ser calculado en una forma similar
al arrastre subsonico, con dos excepciones. Primero, la resistencia al avance
supersonica por friccion no incluye ajustes por factor de forma o efectos de
interferencia. Y segundo, se agrega un nuevo término conocido como onda de
choque. Este analisis toma en cuenta el arrastre por la presion que provoca la
formacion de la onda de choque.

Existe una regla llamada la regla de las superficies. Segun este principio, el
aumento abrupto en la resistencia al avance que se produce a velocidades
transonicas se debe a la distribucion de la superficie total de la seccion transversal
en cada punto del avion. Estrechando el fuselaje en la zona donde esta unido a las
alas, la reduccion en la seccion transversal total del fuselaje y las alas disminuye
la resistencia al avance del aparato.

3.2.2.4 Arrastre Parasito Transonico

El arrastre parasito transonico sucede en la etapa donde el aumento de
arrastre tiene un incremento significativo. Esto sucede aproximadamente de 0.8 a
1.2 de Mach [13]. Y se debe a que en esta etapa es donde se forman las ondas de
choque. Es importante determinar cuando se presenta el nimero de Mach critico y
el nimero de Mach divergente
Para un analisis inicial, no a detalle, que es lo que se estd buscando en esta tesis, la
tendencia del incremento puede ser estimada de forma grafica, usando algunas
reglas que se conocen del comportamiento en el régimen subsénico, transénico y
supersonico.

3.2.2.5 Arrastre Inducido

Al presentarse la distribucién de presiones que ayuda a la sustentacion, se
genera también una distribucion de presiones sobre las partes frontales y traseras
del perfil, lo que provoca la diferencia de presiones que origina una fuerza
contraria a la del avance, esta fuerza es conocida como arrastre inducido y
también estd en funcion del nimero de Mach.
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Figura 3.2 Efecto Doppler en el Agua andlogo al cono de Mach
3.2.3 Sustentacion

La sustentacion depende del angulo de ataque de forma directa, sin
embargo tiene un valor limite de angulo de ataque en el cual se deja de generar la
sustentacion, esto es debido a que las lineas de flujo no pueden seguir remontando
la forma del perfil, y no producen mas la diferencia de presiones entre superficies.
Esto provoca que se utilicen métodos diferentes para determinar la sustentacion
antes y después de la pérdida, la primera region tiene un comportamiento lineal,
sin embargo al presentarse el desplome, la linealidad deja de existir. Por lo tanto
los altos angulos de ataque quedan fuera de los alcances de esta tesis.

3.2.3.1 Sustentacion en la Etapa Subsonica

En la etapa subsonica, no existen fenomenos de compresibilidad, por lo
tanto la sustentacion estd en funcion de algunos factores de eficiencia que depende
de la forma del ala y de algunos valores paramétricos del resto de la aecronave.

3.2.3.2 Sustentacion en la Etapa Transonica

Para la determinacion de la curva Cr, en la etapa transénica no existen
métodos sencillos que puedan emplearse en disefios preliminares o en
aproximaciones. Una alternativa es dibujar una curva suave que una la etapa
subsonica con la supersonica en el grafico de Cy, contra el nuimero de Mach. Para
un ala flechada el régimen transonico se situa entre 0.85 y 1.2 de Mach.

3.2.3.3 Sustentacion en la Etapa Supersonica

Para que el ala se encuentre completamente en flujo supersonico, el angulo
del cono de Mach debe ser tan grande como el dngulo de borde de ataque de toda
el ala, de esta forma el borde de ataque se sumerge en las ondas de choque con
alta presion. Es complicado determinar el valor del coeficiente de sustentacion
analiticamente. Existen trabajos al respecto [18], en donde se logra concluir que la
pendiente de la curva de sustentacion depende de la relacion que haya entre el
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angulo de flechado del ala con ¢l angulo del cono de Mach. Parten de la ecuacion
linealizada de movimiento de un flujo no viscoso compresible, y con la ecuacion
clasica del coeficiente de sustentacion logran agregar la influencia de fenomenos
de compresibilidad y onda de choque.[17,18]

3.2.4 Centro Aerodinamico

Una de las principales caracteristicas aerodinamicas que afectan el manejo
de la aeronave, es el lugar del centro aerodinamico, de esto depende en gran parte
la estabilidad longitudinal de una aeronave. El lugar del centro aerodinamico es
un factor muy importante para obtener un disefio estable y manejable.
Normalmente el centro aerodindmico se sitia a .25 de la cuerda, pero este valor
cambia a la hora de presentarse velocidades supersonicas, y llega a tener valores
de .45 de la cuerda. El centro aerodindmico depende de la forma en que esté
distribuida la presion sobre la superficie del ala. Debido a la configuracion de
perfil, en donde por lo regular el méximo espesor esta a un cuarto de la cuerda se
produce una distribucion de presiones que permite ser asignado un punto en donde
actiian las fuerzas aerodindmicas. En un andlisis en tres dimensiones ese punto
puede ser localizado en la cuerda aerodindmica media [17].

Normalmente para la obtencion del centro aerodindmico pueden realizarse
experimentos en tinel de viento en donde se puede obtener por medio de
mediciones la distribucion de presiones. Ademas, una vez obtenido el lugar del
centro de gravedad del modelo puede buscarse el centro aerodinamico con ayuda
de calculos de estabilidad estatica. De esta y otras maneras se han obtenidos
graficos para alas de diferentes alargamientos y conicidades en diferentes
velocidades de vuelo.

Existe una metodologia en donde se emplean graficos, si se tiene un
flechado de borde de ataque subsdnico se puede hacer una variacion de Cr, con
respecto a ese flechado. Y si se tiene una flechado supersonico, se hace la
variacidn con respecto al nimero de Mach, solo con valores mayores a uno.
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4

MODELO LONGITUDINAL

Una vez realizado el modelo, se puede obtener una simulacién del vuelo de la
aeronave disefada, el usuario puede ordenar el movimiento de las superficies de
control y observar los movimientos causados en la aeronave. Dichas simulaciones
se pueden emplear, una vez que estin completamente validadas, en simuladores
de entrenamiento a pilotos para el manejo de alguna aeronave existente e incluso
que aun no esté construida.

El modelo estd pensado para que pueda ser utilizado en un sistema de
control, inclusive en un vehiculo no tripulado. El modelo final obtenido en éste
trabajo es manipulado desde el software Matlab.

Existen diferentes formas de hacer un modelo que permita dicha
simulacion. En base al tipo de modelado van a existir ciertas precisiones con la
situacion real. Se emplean métodos lineales y no lineales, variantes o invariantes
con el tiempo. La primera es la forma maés facil de lograr el modelo, pero menos
precisa, sin embargo, puede resultar muy util para observar resultados muy
proximos a la realidad, lo suficiente para implementar el control. Aunque tanto el
método lineal como el no lineal parten de las mismas leyes, existe una diferencia
en el desarrollo de las formulas. Por lo regular un sistema no lineal puede ser
representado por un sistema lineal equivalente, evitandose la dificultad
matematica en su solucion. El realizar sistemas lineales equivalentes s6lo son
validos para un rango limitado de operacion.

Un método muy utilizado en la ingenieria de control en la obtencion de un
modelo lineal equivalente, es considerar la operacion del sistema alrededor de un
punto de equilibrio, y se consideran las sefiales involucradas como pequeiias, lo
que limita al sistema a un pequefio rango de estudio.

Los fundamentos de la estabilidad y respuesta dindmica que se usan para
analisis no lineal fueron implementados por el trabajo de Bryan y es conocido
como método de perturbaciones, con lo cual logra obtener un modelo lineal
equivalente. Su formulacion fue basada en dos consideraciones: 1) Las fuerzas y
momentos aerodindmicos instantdneos dependen uUnicamente de los valores
instantaneos de las variables de movimiento y 2) las fuerzas y momentos
aerodinadmicos varian linealmente con las variables de movimiento. Este método
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se ha estado utilizando desde hace 80 afios y se usa aun en el andlisis de
estabilidad dindmica, control y respuesta de aeronaves.

El desarrollo de modelos matematicos es una aproximacion ampliamente
utilizada con el fin de analizar, comprender y predecir el funcionamiento de
cualquier sistema en funcion de las condiciones que rigen su dindmica.

Se va a realizar un modelo que analiza al vehiculo en tres grados de
libertad, primero en un espacio de dos dimensiones obteniendo solo las variables
que lo rigen, y después en otro capitulo se comenzard a implementar las fuerzas
aerodindmicas, gravitacionales y de propulsion, analizandolas y resolviendo para
asi obtener las formulas que las describen. En este capitulo se obtendran tres
ecuaciones que describan completamente la dinamica longitudinal, una de ellas
describird la rotacion en el eje y, y las otras dos describiran las dos traslaciones en
el eje x y en el eje z, esto es llamado también, modelo longitudinal.
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4.1 ECUACIONES DE TRASLACION Y ACTITUD

El modelo, es regido por la segunda ley de Newton en lo que respecta a
traslacion. La ecuacion del apéndice A.11 pude ser representada por:

Fl=m,D'U} 4.1

Como se explica en el apéndice A, la aeronave puede ser compuesta por
dos triadas, una cuando la aeronave estd en cierta posicion y otra cuando ha
transcurrido un cambio y se han experimentado incrementos en las fuerzas
aplicadas. Al principio las fuerzas en la aeronave estaran equilibradas, o bien, la
sumatoria de ellas dard cero. A partir de esta situacion de equilibrio se le aplican
incrementos a esas fuerzas para romper el equilibrio. Independientemente del
sistema de referencia, habra un cambio en la posicion original de la aeronave. La
suma del estado final de la aeronave tomard en cuenta el equilibrio mas los
incrementos.

M F[ =Y F +>F*® 4.2

Lo mismo para la sumatoria de momentos

DMI=>Mi+Y M 43

En donde E es la triada del estado estacionario y P la triada del estado
perturbado. Siendo que la sumatoria en estado equilibrado es igual a cero,
entonces las ecuaciones 4.2 y 4.3 quedan de la siguiente manera:

DE =D F 44
dDMI=> Mg 4.5

Las ecuaciones que rigen la traslacién de un cuerpo en el espacio seran:
(ver apéndice A)

Q . .
La sumatoria total de fuerzas en este caso es con respecto a la tierra, que es el caso de las
fuerzas gravitacionales, sin embargo pueden ser referidas también con respecto al aire.
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ZFx,If = m(u+wq—vr)
Zijf :m(v+ur—wp) 4.6
ZFZE = m(w+vp—uq)

En el caso de la actitud, las tres ecuaciones que la rigen seran (ver
apéndice C):

D Lo=pl~rl +qr(,~1,)-pqJ,
S ME =gl +pr(I,~1)+(p* ). 47
S NE =i, - pJ. +pgll,~1,)+qrT

4.2 MODELO LINEAL

Las ecuaciones dinamicas deben ser simplificadas. Ademas se requiere
linealizar las ecuaciones de movimiento a fin de tener ciertas ventajas en su
resolucion. La ingenieria de control siempre va a necesitar de una representacion
linealizada del sistema, para estudiarse en forma de funcion de transferencia o
espacio de estados.

El modelo que se busca describe un fenémeno no lineal. El objetivo es
simplificar las ecuaciones que describan al fendmeno para que puedan ser
resueltas con la menor dificultad posible y al mismo tiempo los resultados que se
obtengan, sean lo suficientemente confiables para tener una observacion real de la
estabilidad, y de esta forma poder manipular correctamente la dinamica del
sistema. Para lograr la representacion de un sistema lineal se recurre a los trabajos
de Taylor quien realiza la linealizacion de un fendémeno minimizando el campo de
analisis, de esta forma un fendmeno no lineal que pudiese ser descrito por un
polinomio complejo logra ser convertido en una simple ecuacion lineal. De esta
forma se logra obtener una representacion lineal en el espacio de estado.

4.2.1 Expansion de las Series de Taylor

Se puede describir un fenomeno de forma grafica, que dependa de una sola
variable, es decir f{x), lo cual arroja una ecuaciéon no lineal graficada en la figura
4.1. Esta ecuacion es compleja y su solucion es muy complicada, la idea del
trabajo de Taylor es analizar cada segmento de la ecuacion. Por ejemplo, se puede
analizar a la ecuacion en los puntos

(f(xo )nxo) y (f(xo +Ax),(x0 +Ax)) 4.8

La ecuacion tendra un comportamiento lineal, pues al tratarse de un
segmento cuya longitud tiende a cero, se tendra practicamente una linea recta; por



21 MODELO LONGITUDINAL

lo tanto una ecuacion lineal. En esta ecuacion se conocen los datos iniciales, es

decir (f{xg),xp)).

)
xo’f(xo ))
\\\?A(J(X)
((xo + Ax)af(xo + Ax))

Figura 4.1.Fenomeno no lineal

Lo que interesa es saber cual sera el punto siguiente, es decir, el valor de
los puntos (f{(xp+4x),(xp+4x)), en donde se observa claramente que tanto f{xy+4x)
como (xp+4x) son iguales al estado inicial conocido, més un pequefio incremento
o perturbacion a ese estado. Y se obtiene de la siguiente manera:

ang = A1) 4.9
Ax
A(f(x)) = tan O(Ax) 4.10

Al ()= AU (5 an

Siendo lineal el sistema:
f(x0+Ax):f(x0)+A(f(x)) 4.12

Sustituyendo 4.11 en 4.12 se obtiene:
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f(xo+AX)=f(x0)+A(£x(x))~Ax 4.13

Esta ecuacion describe el fendmeno dinamico que esté siendo analizado y
es la base de este modelo lineal. Se puede apreciar que se tienen a la vista las
llamadas derivadas de estabilidad, que son la relacion entre el incremento de la
variable dependiente y el incremento de una variable independiente, las cuales se
veran a detalle méas adelante. En base a esta formula se introducird el caso que
concierne.

4.2.2 Método de Perturbaciones

Se entiende por perturbacion, a cualquier cambio que provoque
incrementos de fuerza. Estos tipos de perturbaciones provocan un cambio en la
actitud de la aeronave y esto a su vez, genera nuevas perturbaciones. El estado de
equilibrio se puede definir como una razén de cambio constante. Por ejemplo, en
este caso y desde un punto de vista fisico, el estado de equilibrio es aquel en
donde no existe ningiin cambio en la aeronave, es decir, cuando el vehiculo se
mantiene en la misma velocidad, direccion y sentido, su masa es constante y no
sufre ningun tipo de deformacion estructural. Otro caso de estado de equilibrio es
cuando esa misma aeronave hace un viraje junto con un descenso, lo que provoca
un vuelo con trayectoria en espiral, la aeronave tiene una razéon de cambio
constante en su actitud, masa constante, y completa rigidez, lo que le permite
hacer un patrén de vuelo helicoidal perfecto. Durante el periodo de tiempo en el
cual la hélice se mantiene con el mismo paso y didmetro, serd una situacion de
equilibrio, pero si cambia el viraje y/o el descenso la geometria de la hélice
cambia, entonces se dice que se ha roto el estado de equilibrio, sin embargo puede
volver a entrar a un nuevo estado de equilibrio. El estado que existe entre el
estado de equilibrio inicial y final se llama estado transitorio, el cual es el que se
logra visualizar con el método de perturbaciones.

En base a la linealizacién de Taylor se puede concluir que la aeronave
puede estar siempre en un estado de equilibrio, siempre y cuando el tiempo de
analisis sea infinitesimal. Esta es la base de la linealizacion, la cual permite
analizar un fendmeno no lineal sin perjudicar la veracidad del resultado. La
linealizacidén puede explicarse matematicamente por medio de la expansion de las
series de Taylor, cuyo método es utilizado para lograr el analisis de ecuaciones no
lineales en una forma llamada espacio de estados, el cual se utilizara més adelante
para la observabilidad y el control.

Asi como se obtuvo el valor de la variable dependiente en la ecuacion
4.13, se puede obtener el valor de varias variables que conforman un conjunto de
ecuaciones y describen el fendémeno total. En el caso de la aeronave, se tendra el
valor de las fuerzas y momentos seglin las ecuaciones 4.6 y 4.7 como variables
dependientes, y como variables independientes, velocidad, aceleracion, actitud,
deflexion de superficies de control, geometria de la aeronave (G), gravedad y
condiciones atmosféricas (At). Todo para lograr el modelado de una situacion real
de vuelo atmosférico. Matematicamente se tiene:
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F, ullpllul|dp
Fy :f G7At9 v 9 q b v 9 & 4‘14
F wllr||wl|or
M, ullp|lu]||op
M, |=f1GAt|v || q}| V|| % 4.15
M wll|lr||wl|or

Las variables dp, dq y or se refieren a la influencia de las superficies de
control, en las tres velocidades angulares. Las perturbaciones son los incrementos
de esas fuerzas y momentos, situados en la ecuacion 4.13 como A(f/(x)), que son

en este caso ZA(F ) y ZA(M ) Dichos incrementos son pequeios, y como ya se
menciond limita los alcances del modelado. El término

A(f(x)

Ax

de la ecuacion 4.13 es conocida como matriz Jacobiana y es ahi donde se
encuentran las derivadas de estabilidad. De acuerdo a eso y a las ecuaciones 4.14
y 4.15, se logra obtener que:

ou ov ow Jp 0Oq or Ou ov  ow Op O O
OFy oOFy OFy OFy oOFy 0OFy OoOFy OFy OFy oFy OFy OFx
u v ow @ o9 or ow v w op & O
OFz OFz OFz OFz OFz OFz OFz OFz OFz OFz OFz OFz |4.16

Afx)) | ou o ow o o¢ or ou v w op oxy o5
Ax OMx OMx OMx OMx OMx OMx OMx OMx OMx OMx OMx OMx

ou v ow o o or o v ow Op 08 O
oMy oMy oMy oMy oMy oMy oMy oMy oMy oMy oMy oMy
ou o ow 0O o0g oOr ow OV ow Op &
oMz oMz OMz OMz oMz OMz OMz OMz OMz OMz OMz OM:z
o o o o v o oy o

Sin embargo de estas 72 derivadas de estabilidad y control solo algunas
vale la pena analizar. Existen derivadas de estabilidad de alto orden. Es decir que
la fuerza puede variar no solo de una de las variables mostradas en las ecuaciones
4.14 y 4.15 sino de mas de alguna de ellas y ademas pueden estar elevadas a la n
potencia. Este modelo se limita a las variables de primer orden.

Segin Meter H. Zipfel [19] al considerar la configuracion de forma plana
de esta aeronave las Unicas derivadas que vale la pena analizar y que fueron
mostradas en la matriz anterior reducen a la matriz a lo siguiente:
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e S SN o ST SR s
ou ow oq o o 05y
0o B, Hoy ko, B, B O

ov op or o o%p P

Pz A AP AR 1417

o) _| ou ow aq o oW o8
x|, 0 OMx 0 OMx 0 OMx 0 GMx 0 OMx 0 OMx
ov op or o o%p o
ay oAy oAy a o amy oAy

ou ow oq o o &
0 oMz 0 OMz 0 OMz 0 QMZ 0 oMz 0 oMz
I ov op or o op oo |

De una forma mas completa:

— __u_
aFx A o o a o ax ],
ou ow oq ou ow 0%y "
0o g A g Ay dy )

ov ap or ov op o 4.18

N T - R

A(/(x)) Ar=| O ow oq ou ow o8y r
Ax 0 % 0 % 0 % 0 % 0 % 0 % u
ov ap or P o%p oo |
ay oAy oMy o Ay A o A |

u ow g ou ow &
oMz oMz oMz oMz OMz oMz P

0 0 o — 0 0 0

i ov op or v ocp oo | %

l°a

La ecuacion 4.13 y la figura 4.1 describe a xy y f{xg) como los puntos de
origen o bien el estado estacionario que ya se menciond al principio. El estado
perturbado P es igual al estado estacionario E mas el incremento que causa la
perturbacion de lo cual se tiene que:

xXp = x, +Ax 4.19

Donde
X, = Xp, 4.20
Ax=x} —xp, 4.21

De xg' el superindice indica que T (tierra plana) es el sistema de referencia
desde el cual se mide el estado estacionario £, de donde surge un incremento. Tal
y como en la nomenclatura que se ha estado utilizando, al ser E el punto de
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referencia para el andlisis y desde el cual se leen los nuevos pardmetros se obtiene
que:
xp =0 4.22

Ax =x} 4.23

Tal y como sucede al leer una trayectoria o cualquier vector en sistemas de
referencia diferentes, si este sistema de referencia es el estado estacionario
(superindice E) las coordenadas se leeran a partir de éste para obtener el
comportamiento en estado perturbado, es por eso que se obtiene el valor de 4.22.
Es decir, la ecuacion 4.23 define la actitud y traslacion de la triada P con respecto
a la triada £ que son los datos que interesan saber y los resultados que
proporciona el método de perturbaciones.

Las triadas P y E de la figura 4.2 son ejes situados en la aeronave de la
forma en que se muestra en la figura 4.3. En ambas triadas el punto de
interseccion de sus ejes estd en el centro de gravedad de la aeronave.

Asi como Ax = x% también A(f(x))= f(x);

E
rlog = U0k 424
Xp
ZP E
Z a
A z
P E
a
xP
ye .
X
P E
y yE X ST T
T
y T
X

Figura 4.2.-De derecha a izquierda. Triada del sistema de referencia tierra
plana, triada del sistema atmosfera, triada del sistema en estado estacionario y
triada del sistema en estado perturbado.
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ZE

E.P

E.P

Figura 4.3 Triada del estado estacionario y del estado perturbado en el tiempo
igual a cero.

Asi como x, =0 también xi =0. Por lo tanto el vector velocidad del
viento serd axial el eje x de la triada E.

Las ecuaciones de fuerzas y momentos van a tener la forma de la ecuacion
4.24 por lo tanto se obtendra lo siguiente:

F.=AF.=F, M =AM, =M}*

F,=AF,=F, M, =AM, =M "

F,=AF,=F, M.=AM_=M_ 425
U=AU=u, U=AU=0" |
V=AYV =v; V=AV =vE
W =AW =w, W= AW =W

P=AP=p}
0=A0=¢q, 4.26
R=AR=rf

Tomando en cuenta las consideraciones anteriores.

SAF, = m(AU + (AW ) AQ)—(AV )AR))
SAF, =m(AV +(AU)AR)— (AW [ AP)) 427
SAF, = m(AW + (AV \oP)— (AU N AQ))

A~ o~
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SAM, = AP —ARJ, +(AQNARNL, - Iy) - (APYAQ)/ .,
SAM , = (AQ)I, +(APYARNI, - 1.)+ ((APYAP)— (AR)AR))J . 428
SAM, = ARI, - APJ . +(APYAQNL, — 1, )+ (AQ)AR)/ .

En las seis ecuaciones 4.27 y 4.28 se ve que existen variables comunes,
por lo tanto se tiene un acoplamiento dinamico, lo que provoca que la resolucion
del sistema de ecuaciones resulte compleja. Parte de la linealizacion sera
desacoplar las ecuaciones y de esta manera evitar la dependencia de variables. Al
ser estas variables consideradas como pequefias perturbaciones, los valores son
muy pequefios, es decir, dichos valores tienden a cero y al multiplicarse entre ellas
se pueden eliminar. En el caso de la sumatoria de fuerzas en el eje z, se ha
comprobado por experimentacion que el término AUAP debe permanecer, a
excepcion del resto de los productos indicados, para este, el valor de velocidad no
se considerard como un incremento sino como el valor de estado estacionario.
Esto ayuda al desacople dinamico y el conjunto de ecuaciones 4.27 y 4.28 quedan
de la siguiente manera:

SAF, =m(AU)
SAF, =m(AV) 4.29
ZAF, =m(aW Uz (AQ))

SAM, =API, —ARJ
SAM , =(AQ)I, 4.30
SAM, =ARI_ - APJ

El acople dinamico consiste fisicamente en que la guifiada, alabeo,
cabeceo y traslacion de la aeronave estan acoplados, sin embargo va a analizarse
el fenomeno en dos partes para lograr obtener una solucién con mayor facilidad.
Se van a desacoplar en dos bloques de ecuaciones. En el primero se presenta un
analisis de tres grados de libertad, un momento en el eje y y dos fuerzas en x y z.
A lo que se puede nombrar como dindmica longitudinal. El segundo bloque de
tres ecuaciones consiste de dos momentos, en los ejes z y x y una fuerza en el eje y
equivalente a la dinamica lateral, en tres grados de libertad de la aeronave.

Ambos bloques son divididos de la siguiente manera:

SAF, = m(AU)
SAF, = m(AW —U2(AQ)) 431
SAM , =(AQ)I,



28 MODELO LONGITUDINAL

SAF, =m(AV)
SAM = API_ —ARJ,

Z

SAM_ = ARI_ - APJ _

4.32

Sustituyendo las expansiones de Taylor de la matriz 4.18 en los conjuntos
de ecuaciones 4.31 y 4.32 la dinamica completa queda definida para su andlisis de
la siguiente manera:

u
\
w
B P
R I AP I
ou ow oq ou ow 0%y m(AU) 433
@0@0%0@0@0%0” :m(AW—Ug(AQ))
ou oq ou ow oy u (AQ)I
6My06My06My06My08My06My0‘.} y
| Ou ow oq ou ow & 1w
P
&
_&_P
_uTE
v
w
i 27
0o v o by , Oy  OFy  OFy . OFx
ov p or o op s |9 m(A”) 434
0 aaz\zx 0 aé”x 0 ag@c 0 624_)6 0 ?;C 0 %]Z; " =|apr-ar |
)7 7 A u
ARI_—APJ
OGMZOGMZOGMZOGMZO(?MZOGMZv e
i ov op or ov op oor | W
p
&
Lo,

Al utilizar las expansiones de Taylor para linealizar el fendmeno se
obtuvieron las derivadas de estabilidad y control situadas en la matriz Jacobiana.
La diferencia entre una y otra, es que las derivadas de control son aquellas que se
provocan al mover las superficies de control de la aeronave y afectan directamente
a la actitud y las de estabilidad son definidas por las caracteristicas del disefio de
la acronave y de las condiciones de vuelo.

El bloque de la dindmica lateral no sera considerado.

Las derivadas de control deben ser separadas de las derivadas de
estabilidad para obtener la forma 4.38, considerando que:
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4.35

E incluyendo las derivadas inerciales (las unicas fuerzas que dependen de
theta) las cuales tienen influencia directa solo en la fuerza en X y zZ de la aeronave,
se obtiene el conjunto de ecuaciones 4.36.

om ]

[ 0Fx OFx OFx 1] ¢ Ju " oy 436
—-m 0 — 0 — 00 0 Ofy _ Ok 0 ,@ 0000 ,@ ol v ,% 0
%F aFf?w o o N ou aw 00 | a%y

P20 L2 o0 ZEvmut 00 0 0 SOy L g0 0 SXE 0 My ol
ou ow 0q ¢ Ou ow 00 P & P
oMy 0 oMy oMy 00 -1 0 0 My 0 My 0000 0 olg| |0 0 0o
on ow aq "y Gu ow rljo o ofs
0 0 0 1 0 00 0 0 0 0 0 1 000 0 0 L~ p

0 0 0 0 1 00 0 0 p 0 0 0 0100 0 0 ¢ 0 0 0

o o o0 o 0 Lo o0 ol Lo o o 0010 o o |0 0 0

- L7 vl |0 0 0

10 0 0]

Eliminando valores y variables nulos para quedar definido solo la dindmica
longitudinal se tiene que:

o ow oq " | T w00 [ul | 04

oz oFz_ L Oy o |w| |9 _9Fr oFz b0 | 07 437
o ow oq ol =| o v ae )|+ as |l
oMy My oMy _J _oMy oMy 0 0 _ oMy
ou ow oq "L ou ow L9 q

0 0 1 0 | L 0 0 0 1] 0|

Se agrupa para obtener el conjunto de ecuaciones en la forma necesaria para
disponer de la forma del espacio de estados siguiente:

u B * J' * » C

v

OFx OFx OFx 3 5 OFx OFx OFx [ oFx
e w w1 W ||| 438
! OFz  OF; o A A A oFz  OF; oF OF

ofz oz —z+mU§ 0 _OFz  oFz  OFz olw oFz  oFz_ oz 0 ‘z .

| a  ow oq a ow a0 |t a ow o oy [[oal;
oMy oMy oMy - oMy oMy 0 o oMy My My _ My
a1p ou ow oq v ou ow 91r ou o oq v &

0o 0 1 oL O 0 0 1 o o 1 o] o
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En donde x punto es un vector que describe las salidas. 4 es una matriz en
donde se encuentran las derivadas de estabilidad. Bu es la matriz B que contiene
derivadas de control por el vector u, que definen la magnitud de las entradas. Cx
es una matriz de una sola fila que define las salidas de interés, es decir, los valores
de x que se requiere observar.

Finalmente adimensionalizando el sistema se obtiene:

_ n’ll];Z éECX,Z éaqu 0
ulf Saq e 2U a ;g -Cy, —C —CW(cos9£) offul
wl | o aCz, mUg “’i 0 -c, -C. —Cw(senﬁg) 0jfw
0 ow Sﬁq EUE _CM _CM 0 ol 8
CCM CCM —[y “
q P aa aq — 0 O 0 1 q P
2U; 2U;  Sqc
0 0 1 0
_ -1
mU, c.Cy, & Cy, 0 ] OFx
S q 2U 2U 0%
éECZ m U; fﬁCZq OFz
0 a _ 0 Y~ E
+ 2U.Z Saq 2U]‘:j 854 [5‘1]P 4.39
0 ECMa éCMq _Iy —aﬂ
2U; 2Up  Sqe &
L0 0 rooo L0

Este sistema describe la dinamica longitudinal de una aeronave con
superficies de control canard. Las ecuaciones estan listas para sustituir variables
por valores numéricos caracteristicos de cada disefio aerodinamico. Una vez
hecho esto, se define el angulo de las superficies de control y el tiempo que duren
deflectadas, y al resolver las ecuaciones con esta entrada, el resultado arrojara las
reacciones de la aeronave
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S

DERIVADAS DE ESTABILIDAD
Y CONTROL
LONGITUDINALES

En la sumatoria de fuerzas totales y momentos, existen entidades que al ser
multiplicados por las variables que cambian a lo largo del comportamiento del
fenomeno, dan como resultado el valor de dicha sumatoria. En base a lo que se ve
en las ecuaciones 4.16 y 4.17, las fuerzas y momentos dependen del valor de
diferentes variables cambiantes. El proposito de este capitulo es obtener las
formas matematicas de estas entidades llamadas derivadas de estabilidad y control

En el caso de la dindmica longitudinal existen dos fuerzas a analizar en el
eje x y z ademds de un momento en y. La forma en que son originadas puede
provenir de tres medios, la fuerza de gravedad, las fuerzas aerodinamicas y las
fuerzas de propulsion. Estas fuerzas varian con respecto a los movimientos de la
aeronave en estado transitorio y de los valores de entrada proporcionados por las
superficies de control, estas variaciones son llamadas también derivadas de
estabilidad y de control.
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5.1 DERIVADAS GRAVITACIONALES

La fuerza de gravedad afecta al entrar en accidon con la masa del cuerpo, lo
que ocasiona que actuen diferentes fuerzas dependiendo de la posicion de la
aeronave con respecto a la tierra plana. Pero de acuerdo a las consideraciones del
tipo de modelo, las fuerzas en los ejes x y y varian conforme cambia el angulo
transitorio de cabeceo. Esta variaciéon de la fuerza con respecto al angulo de
cabeceo, esta definida como:

oF, oF,
50" 56

Y entra en las tres ecuaciones de traslacion. Ambas fuerzas son dependientes
de la posicion de cabeceo debido a que las fuerzas seran axiales a los ejes de la
aeronave.

En a figura 5.2 se puede visualizar el valor de 6y .

ZE ZT
A E
XE
~ "’,'j: 7/; or
— e - »

A
AN "

\ -
L
T

N e

Figura 5.1 Actitud longitudinal en el instante ty= 0 (Estado. estacionario)

Figura 5.2 Actitud longitudinal en t = ty +At (Estado. perturbado)
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ZT

Figura 5.3 Fuerzas gravitacionales sobre la triada E

A pesar de que los resultados que interesan son los correspondientes al
vector en estado perturbado, las derivadas de estabilidad inerciales seran
analizadas en el estado estacionario. Es decir el valor inicial no serd cero, lo que
normalmente es considerado para obtener las ecuaciones que determinan a las
derivadas de estabilidad. De la figura 5.3 se obtiene lo siguiente:

F = —mg(sen@ET) 5.1

X

F, = —mg(cos HET) 5.2

El cambio con respecto a @, sera:

sgz = —mg(cos 6’;) 53
SZE = mglsenty) 5.4

De esta forma quedan definidas las derivadas de estabilidad inerciales
longitudinales. En donde m es la masa de la aecronave y g la aceleracion que causa
la gravedad.

5.2 DERIVADAS AERODINAMICAS

El andlisis de las derivadas de estabilidad y control aerodinamicas es mas
complicado. Las fuerzas aerodindmicas surgen al haber un cuerpo sumergido en
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un fluido teniendo éste una velocidad con respecto a dicho cuerpo. El analisis
como ya se mencion6 debe efectuarse a partir del estado de equilibrio. Por lo tanto
las fuerzas aerodindmicas surgen de la relacion entre el cuerpo en estado
estacionario y el aire asi como en fue el estado estacionario de las derivadas
gravitacionales.

5.2.1 Derivadas de Estabilidad

Una fuerza en x que varia conforme la variacion de la velocidad en dicho eje
representada por
OF

X

ou

Esta fuerza es ocasionada por la diferencia de fuerzas entre la resistencia al
avance y la fuerza de empuje. El empuje depende directamente de la velocidad
entre la aeronave y el aire debido a los rendimientos del motor. Dichos
rendimientos dependen del tipo de motor.

En un motor a hélice de combustion interna alternativo la relacion empuje
velocidad no es ocasionada directamente por el motor sino por el rendimiento de
la hélice, a menos que se cuente con un sistema de alimentacion de aire que
aproveche la velocidad del vehiculo. En el caso de un turbohélice, la variacion
depende de ambos; de la hélice y del motor. En un motor a reaccién, incluyendo
motores rotativos y aero-reactores la relacion empuje velocidad es directamente
por el motor. En el caso del motor a reaccidn, por lo regular tienen un difusor a la
entrada que alinea y desacelera el flujo antes de entrar a la primera etapa de
compresion. Este difusor desacelera el flujo para evitar que las ondas de choque
bajen el rendimiento en la obtencion de empuje. Esto provoca que no haya gran
diferencia en la variacion del empuje con respecto al nimero de Mach, por lo
tanto dicho valor puede despreciarse En el caso del motor a cohete la atribucion a
la relacion entre empuje y velocidad es nula.

La variacion de la relacion arrastre-velocidad esta determinada por los
fenomenos de compresibilidad. Esto provoca que la estabilidad dindmica de la
aeronave cambie al pasar en las diferentes etapas; régimen subsonico, transonico y
supersonico. En el régimen subsonico la variacion es practicamente nula, pero
comienza tener un valor importante en la etapa transdnica tal y como se logra ver
en la figura 5.4 en donde:

Cp, = 5.5
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Figura 5.4 Variacion de la relacion arrastre-velocidad contra el numero de
Mach obtenida por medio de compendios de datos experimentales [20].

También se puede presentar una variacion de fuerzas por velocidad al
ocasionarse fendmenos de aeroelasticidad, en donde la velocidad puede llegar a
deformar las superficies aerodindmicas y cambiar la direccion de las fuerzas. Pero
los alcances de esta tesis se limitan a la consideracion de un cuerpo rigido.

La derivada aerodindmica de estabilidad Cp, se determina de la siguiente
manera. En base a que la variacion de las fuerzas axiales a la aecronave esta dada
por dos fuerzas encontradas; la del empuje y la de la resistencia al avance, se tiene
que;

F. =T—D:T—Gp(U§)ZCDSj 5.6

Se deriva la ecuacion 5.6 con respecto a la velocidad U,y se
adimensionaliza:

oF oT oD oT 1 oC
Ce = O pULSC, | plus) s 5.7
oUS  oU: oUY U: 2 U

‘) OF ) OF ‘
Cxu _ UE Xa — UE xa — UE 8Ta —pU,‘;SCD _ lp(Ug)z 8CDa
Sq Jous \ Sq JouUs S(l ( a)zpj ou; 2 ou;

2 E
5.8

oC,
ou

or (U¢
(E 5.9

= ~2C, -U"
X, aU; Sq J D E
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La razon de la adimensionalizacion es para que en un futuro se pueda
validar el modelo matematico o alguna de las derivadas de estabilidad y/o control
por medio de modelos fisicos de la aeronave construidos a cualquier escala.
Ademas simplifica los célculos al disminuir el nimero de variables.

El coeficiente de arrastre sera determinado por las formulas definidas en el
capitulo 3. El coeficiente de arrastre va a depender del régimen de vuelo, y se
tendran distintos valores para régimen subsoOnico, transonico y supersonico. El
arrastre total es la suma del arrastre inducido mas el parasito, y el parasito a su vez
es la suma del arrastre por friccion, el arrastre por presion y por interferencia.
Ambos coeficientes de arrastre dependen del régimen de vuelo. El inducido por el
incremento de la sustentacion debido a la compresibilidad, el de friccion por el
cambio en el nimero de Reynolds y en la densidad del flujo, ademads se agrega un
valor mas de arrastre de magnitud considerable, originado por el choque de la
onda sonica. Puede verse graficado el arrastre con respecto a la velocidad de
vuelo, considerando que la aecronave vuela con un angulo de ataque de 5 grados en
la figura 5.5.

Arrastre vs Numero de Mach
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0 0.5 1 1.5 2 25

Figura 5.5. Arrastre contra numero de Mach del diseiio preliminar de
aeronave a 5° de angulo de ataque

El coeficiente de friccion estard en funcion del nimero de Reynolds el cual
varia para cada parte de la aeronave y para cada velocidad de wvuelo. Se
determinaran las velocidades a las cuales se obtendran las caracteristicas
aerodinamicas. Si la velocidad maxima de la aeronave es de 2 Mach, se hara una
tabla de velocidades cada .25 de Mach, y se determinaran para cada velocidad su
correspondiente valor de arrastre, la variacion de arrastre, y la sustitucion de estos
valores en la ecuacion 5.6 para obtener los resultados de la derivada de estabilidad
a distintas velocidades. De donde se obtiene la tabla siguiente:
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Mach Co Cou Cxu

0.00 0.0000 0.0000 0.0000
0.25 0.0235 0.0000 -0.0476
0.50 0.0252 0.0000 -0.0542
0.75 0.0292 0.0000 -0.0713
1.00 0.1299 0.0003 -0.3706
1.25 0.1299 0.0007 -0.5428
1.50 0.1135 -0.0002 -0.1424
1.75 0.1070 -0.0001 -0.1719
2.00 0.0573 0.0000 -0.0850

Tabla 5.1 Valores obtenidos de Cp, a diferentes numeros de Mach

Una variacion de fuerza en z que varia conforme la variacioén de la velocidad en
dicho eje representada por
OF

z

ou

Si el motor esta alineado con el eje x de la aeronave. La unica fuerza en z
provocada por la velocidad es la sustentacion:

z

1
F =L=5pU,’fCLS 5.10

Diferenciando y adimensionalizando:

oF oC, 1 2
= =pUISC, +—=—plUL) S 11
U pPYU oL, U 2,0( E) 5

c. :(gf"j 6852 _ IUE (pU;;SCL +§(C]La ;p(Ug)zSJ 5.12
q E S(ngzpj E

oC,
ou

5.13

z

C. =2C +U;

La forma que tiene la curva de sustentacion depende directamente de la
densidad del aire, al encontrarse con un fluido compresible el cual aumenta su
densidad al presentarse las ondas de choque, y al estar las superficies o parte de
las superficies de la aeronave sumergidas en ellas habrd un incremento en la
pendiente de la curva de sustentacion. Se ha obtenido el valor de ésta para
diferentes numeros de Mach mostrado en la figura 5.6.
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Curva de Sustentacion vs Numero de Mach
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Figura 5.6 Pendiente de la Curva de Sustentacion Contra Numero de
Mach

De la misma forma que en la derivada de estabilidad anterior, se obtendran
datos para nimeros de Mach en intervalos de .25 de 0 hasta 2 de Mach. En la
ecuacion 5.13, a cada intervalo se le dara el valor de coeficiente de sustentacion y
de la variacion de éste con la velocidad. Todos los valores, se obtuvieron
considerando que se vuela a un angulo de ataque de disefio de 5 grados.

Mach CLa CL CLy Cz,
0.25 4.7332 0.8261 0.0002 1.6730
0.5 5.0195 0.8761 0.0006 1.8601
0.75 5.6428 0.9849 0.0014 2.3187
1 6.0000 1.0472 0.0004 2.2358
1.25 11.7231 2.0461 0.0095 8.1534
1.5 10.2942 1.7967 -0.0025 2.3079
1.75 9.7531 1.7022 -0.0010 2.7984
2 9.4724 1.6533 -0.0005 2.9384

Tabla 5.2 Valores de variacion de fuerza en el eje z con respecto a la velocidad
para diferentes numeros de Mach
Una variaciéon de momento en y que varia conforme a la variacion de la velocidad
en dicho eje representada por:

oM

y

ou

El coeficiente de momentos estd en funcion directa de la distancia que
haya entre los centros aerodinamicos de las superficies que provocan fuerzas de
sustentacion y arrastre y del lugar del centro de gravedad de la aeronave, ademas
del momento propio de cada superficie provocado por las fuerzas aecrodinamicas y
su propio centro de gravedad. La velocidad influye en el momento de la aeronave
al haber un desplazamiento de los centros aerodinamicos en funcion del nimero
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de Mach, lo que provoca un cambio de 25% de la cuerda en velocidad subsoénica,
hasta un 50% de la cuerda aproximadamente para velocidades supersonicas. El
movimiento es abrupto en velocidades transdnicas, por lo tanto el valor de la
derivada de estabilidad serd grande en dicho régimen. Una variacion del centro
aerodindmico en proporcion de la cuerda se muestra en la figura 5.7.

Para obtener esta derivada, se debe hacer un estudio del valor del
coeficiente de momentos en funcion de la velocidad de Mach con angulos de
ataque y de incidencia del ala y superficies canard igual a cero. Los resultados de
este andlisis se presentan en el apéndice C, en donde se utiliza una rapida
aproximacion para la determinacion del centro aerodindmico de disefios
preliminares.

Variacion de ca con el nUmero de Mach (Fleeman)

Figura 5.7. Desplazamiento del centro aerodinamico del ala en funcion del
numero de Mach segun métodos de Fleeman [10]

Dentro del andlisis se presentan las fuerzas aerodinamicas; de sustentacion
y de arrastre como las que ocasionan el momento. Tanto el centro aerodindmico
cambia con el nimero de Mach como el valor de las fuerzas. Si el valor de dichas
fuerzas aerodindmicas es afectado por la compresibilidad lograda en velocidades
superiores a la del sonido, también aumentara el momento de cabeceo. Entonces,
debe ser considerado tanto el movimiento de la posicion del centro aerodinamico
como el incremento en magnitud de las fuerzas aerodindmicas.

Por ahora la derivada de estabilidad se define como:

_ % 5.14
" QU ‘

Segun la figura 5.4 la sumatoria de momentos aerodindmicos esta dada
por:
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M :Mﬁ +Fﬁ((Xcg)a _(Xca)A)Ea +Mc +Fc(((Xcg)c _(Xca)A))éc
M, +Ff((Xcg ) -(x., ))/ ,

5.15

Figura 5.8.- Influencia de la fuerza de sustentacion del ala, superficie canard y
fuselaje en el momento de cabeceo de la aeronave

Ademas en la figura se nota que para la simplificacion de calculos se tiene
que:

(x,) =), 5.16
(¢, X, ), 5.17

El 4ngulo de ataque que se muestra en la figura 5.8 serd el mismo que
tenga el ala, es decir, el ala no tiene angulo de incidencia. Por lo tanto:
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al=a 5.18

El subindice c, se refiere a la superficie canard, f al fuselaje, el subindice a
al ala y el subindice 4 indica la aeronave completa.

En base a la figura 5.8 los tres elementos, fuselaje, ala y superficie canard
influyen en el momento aerodindmico. Segun la ecuacién 5.15 la sumatoria de
momentos consiste en un momento particular de cada elemento mas las fuerzas
aerodinamicas que estos provoquen multiplicados por la distancia del centro
gravedad al punto donde se ejerce la fuerza, es decir, al centro aecrodinamico de la
cuerda media (¢ ). La influencia del ala en el momento de cabeceo de la acronave
es determinada por la sumatoria de fuerzas aerodinamicas de dicha ala
multiplicadas cada una por el brazo de palanca, es decir la distancia en x que hay
entre el centro aerodinamico del ala y el centro de gravedad de la aeronave
tomando como referencia el borde de ataque del perfil donde se encuentre la
cuerda media. Dichas fuerzas aerodindmicas actuan en el centro aerodinamico del
ala, la cual, al ser simétrica sobre el eje X, puede considerarse que sus fuerzas
aerodindmicas totales estin sobre el eje axial de la aeronave. Las distancias X y
Xac estan consideradas como porcentajes de la cuerda divididos por cien. De esta
manera si X, = .5, significa la mitad de lo que mida la cuerda aerodindmica
media. En el caso de la superficie canard, X, tiene un valor mayor a 1 al estar
situado el centro de gravedad de la aeronave fuera de la cuerda aerodinamica
media de la superficie canard.

La sumatoria de momentos causados por el ala en la aeronave quedara
definida de la siguiente manera:

M, =M, +(Dsen(a,)), (e, X, ), (e JX.,) S 10
+(Loos(e, ), (e X ), ~ (e, XX.0),) |

=M, = M, +(Dsen(e, )+ Leos(a, ), (X.,.). —(X..), ke 5.20

La ecuacién anterior considera que el lugar del centro de gravedad del ala
y el de la aeronave completa estan alineados. También que el centro de gravedad y
el centro aerodinamicos del ala se encuentran en la misma coordenada sobre eje z
en caso contrario de que no se cumpla esto ultimo tendria que agregarse:

M,. = (- Deosla, ), (2), + (Lsen(a, ), (2), = (Lsenla,)- Deosla, ), (2), 521
Y se tendria:

XM, =M, + (D Sen(aﬁ ) +L COS(C(a ))a ((Xch )5 - (Xca )f Xéa )

+(Lsen(a,)- Dcos(a,)).(2), ’ 5.22
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El estudio de esta derivada de estabilidad consiste en la alteracién del
momento en base a la velocidad de vuelo, se debe hacer el analisis eliminando
otras variables que le provoquen posibles momentos de cabeceos, por lo tanto el
analisis se realiza considerando que la aeronave no lleva un angulo de ataque. Con
lo cual se tiene:

al=0 5.23
sen(ag ): 0 5.24
cos(ag ): 1 5.25

Considerando que no existe una distancia en z que influya en el momento
y con las ecuaciones 5.23, 5.24 y 5.25 se tiene:

M, =M, +(L),(x...), - (x..), Je,) 5.26

Como ya se ha mencionado el momento varia con respecto a la velocidad
por fenémenos de compresibilidad, y es afectada la fuerza de sustentacion y la
posicion del centro aerodindmico, por lo tanto para obtener dicha variacion, la
ecuacion se convierte en:

oM oM. (oL X
Z a — a X _ ca C.
oU* aU,‘}J{@U;l[( “’g”)ﬁ [aUEU(C”) >27

Se adimensionaliza considerando que:

1
M =EpUzSCME 5.28

Para obtener:

5%Cus _Cus [9C, ) [(y ) (X, 520
ouy — our \aug) | \oug ).




44 DERIVADAS DE ESTABILIDAD Y CONTROL LONGITUDINALES

Esta ecuacion determina el momento en funcion de la distancia del centro
aerodinadmico con respecto al centro de gravedad y los coeficientes aerodindmicos.
Para obtener la derivada de estabilidad con respecto a la velocidad, se debe
determinar la forma en que la velocidad provoca el desplazamiento del centro
aerodindmico del ala. Al presentarse diferentes velocidades no so6lo la distancia
del centro aerodinamico cambia, sino también los coeficientes de resistencia al
avance y de sustentacion. Para lo anterior se necesita hacer un analisis
aerodinadmico para obtener asi la féormula que define a la derivada o bien, obtener
los graficos de variacion en base a la formula 5.29 contra velocidad. La cual sera
estudiada de acuerdo al nimero de Mach, al ser los fendémenos de compresibilidad
los que afecten a los coeficientes aerodinamicos y la distancia del centro
aerodinamico.

De la misma forma en que se han definido los momentos provocados por
el ala se analizaran los de las superficies canard, tomando en cuenta que el tener
(X.e-X.q) significa que si el centro aerodindmico esta detras del centro de gravedad
de la aeronave, las distancias tendran signo negativo ademas de considerar
siempre que los vectores de fuerzas de sustentacion y arrastre tendran la
consideracion tradicional de vector apuntando hacia abajo y a la izquierda,
negativo y arriba derecha, positivo, todo esto define un momento negativo o
positivo con respecto a la regla de la mano derecha.

El término M; de la ecuacion 5.26 se refiere al momento que provoca la
misma ala al encontrarse su propio centro de gravedad y su centro aerodindmico
distanciados por un brazo de palanca, lo cual provoca un par entre esas dos
fuerzas. Por lo regular se busca que esta distancia sea minima para evitar
esfuerzos en la estructura del ala. Se adimensionaliza y entonces se tiene:

Cu, =(C,), (X, ), - (x.),) 5.30

Que considera que el grosor del ala es lo suficientemente pequefia para no
generar momentos provocados por distancias en z. El término (X.,)s indica la
distancia en porcentaje de cuerda del centro de gravedad del ala.

El cambio de la ecuacién 5.30 con respecto a la velocidad viene dada por:

oc, (oc, ox
e | o | (x, ) | S 31
ou: [avzl(( <) [avzna >

En base a la ecuacion 5.16 se sustituye la ecuacion 5.31 para tener la
influencia total del ala determinada en la ecuacion 5.32.

ac,,. oC oX
a — 2 L X _ ca
( aUg Jmm! [aUg Ja(( cg )ﬁ [aUg ja} 5.32
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Aplicando las ecuaciones obtenidas de acuerdo a la teoria del capitulo 3 se
puede obtener el siguiente grafico:

Movimiento del Centro Aerodinamico en el Ala

0.7

0.5 1
0.4 -
0.3 1
0.2 -
0.1

Xca

Mach

Figura 5.9. Desplazamiento del centro aerodindamico con el incremento de la
velocidad

Ahora se agrega la influencia de la superficie canard, la cual tiene un
comportamiento igual al del ala, solo que su contribuciéon en el momento serd de
signo contrario en el caso de que se encuentren en el lado opuesto al centro de
gravedad de la aeronave. Esta superficie, al estar frente al centro de gravedad, se
puede observar que un efecto de compresibilidad por la velocidad supersonica
incrementa la fuerza de sustentacion, lo que genera un cabeceo positivo, pero
también recorre al centro aerodindmico hacia atrds de la aeronave, lo que
disminuye la magnitud del momento. La forma en que esta posicion cambia se
muestra en la figura 5.10.

Al igual que en el caso del ala se tiene para la superficie canard que

5 %Cue e (96, )(( ) (O .
ouy oup \oug) | \aug ).
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Movimiento del Centro Aerodinamico en las
Superficies Canard
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Figura 5.10. Movimiento del centro aerodinamico en la superficie canard con
respecto al numero de Mach

En este caso el centro de gravedad de la superficie canard no esta alineado
con el de la aeronave, por lo tanto al sustituir la ecuacion desplegada del momento
particular del canard se obtiene la ecuacion siguiente:

ER | CRRER A

La influencia del fuselaje sera en este caso minima considerando su forma
y la consideracion de las teorias empleadas en donde las perturbaciones seran
minimas. Por lo tanto la ecuacion final para la aeronave completa queda definida

como:
oCy | _,0C, (x.) _[GXWJ
aUZ" total aUZ" a e Ou a

o2 [t {(22) o002 )

Ahora sustituyendo los valores obtenidos con las ecuaciones del capitulo 3
en la ecuacion 5.35 se obtiene la siguiente tabla de resultados:

5.35
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Mach (CL)e | (BXcaldu)s | (6Xcaldu) | (Crue Cu
0.25 0.0006 0.0001 0.0000 0.0001 0.0479
0.5 0.0014 0.0001 0.0000 0.0003 0.2212
0.75 0.0004 0.0013 0.0004 0.0005 0.3645
1 0.0095 0.0035 0.0010 0.0004 1.9417
1.25 -0.0025 0.0014 0.0004 0.0120 11.6481
15 -0.0010 -0.0001 0.0000 -0.0025 | -3.2999
1.75 -0.0005 | -0.0001 0.0000 0.0010 | -1.5945
2 0.0000 0.0000 0.0000 -0.0005 | -0.8488

Tabla 5.3 Incremento en el coeficiente de momentos con respecto al incremento
de velocidad a diferentes numeros de Mach.

Una variacion de fuerza en x que entra en accion cuando hay un incremento en el
angulo de ataque causado por el cambio de wy, . Representado por
OF

X

ow

Esta velocidad cambia debido a que al presentarse el cabeceo que rompe el
estado de equilibrio, se presenta resistencia al avance causado por el nuevo angulo
de ataque, inducido por los incrementos de velocidad vertical en estado
perturbado .Se considera angulo de ataque a aquel que forma el vector de la
velocidad del aire con el eje axial de la aeronave y al cual se le denomina como
a siendo este, al tratarse de dindmica longitudinal, el que se encuentra en el
plano xz.

Para convertir w, en «, y apoyandose de la figura 5.7 se puede ver que:

E

w

—£ —tana, 5.36
E

Al presentarse una componente de velocidad en el eje z el angulo de
ataque se incrementa de la siguiente manera:

En la figura 5.11, se observa que si el eje x de la aeronave es colineal con
el vector velocidad:

al =0 5.37
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w;f +U; = VrliE

Figura 5.11. Fuerzas aerodindmicas después de un disturbio llamado w',

La determinacion de la derivada de estabilidad siempre tiene que ser
analizando el estado de equilibrio. Las fuerzas en el estado £ que aparecen sobre
el eje x del cuerpo son:

XF = Lsen(a;)— Dcos(ag ) 5.38
Diferenciando:
F
oF, :a—Lsen(a§)+Lcos(ag)—a—Dcos(ag)+ Dsen(ay,) 5.39
oa, Oa, oo,

Y sustituyendo la ecuacion 5.37 se obtiene:

oF, oD
c=L-— 5.40
ooy oo,

Adimensionalizando:
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1) oF aC
— | =%=C - 5.41
Sq ) ocx;, oo,
aC
C =C-——= 5.42
oo,

Aunque en la figura 5.11 no se visualiza un angulo de ataque entre el eje x
de la triada P con respecto al eje x de la triada E, es decir, el angulo de ataque en
el estado perturbado, (debido a que la obtencidn de las derivadas de estabilidad se
realiza analizando el estado de equilibrio) se sabe que un incremento en el angulo
de ataque del estado perturbado sera el mismo que el del estado estacionario, es
decir:

Ooa,
=1 5.43
oa;)
oay =oay 5.44
Por lo tanto se tiene que:
oC
C,=C-— 5.45
oa,

Al utilizar los valores que ya se tienen calculados con ayuda del capitulo 3
se puede visualizar el comportamiento del valor del arrastre contra el angulo de
ataque a diferentes nimeros de Mach y se indican en el siguiente grafico:

Arrastre vs Angulo de Ataque
10
8 e
= / -
g 6 =
4 - / ——
2 .;;/ 25M,5M5M
o __#‘f’éé_f -------- ---;—"—"'_--_i‘ " "
0 10 20 30 40 50
Angulo de Ataque(grad)
25M 5M .75M 1M
- ——-125M 1.5M 1.75M — - - — - 2M

Figura 5.12. Comportamiento del grdfico arrastre contra angulo de ataque a
diferentes numeros de Mach
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Al sustituir los valores del apéndice C en la ecuacion 5.45 se obtiene la
siguiente tabla de resultados:

Mach C. Coq Cxq
0.25 0.8261 1.01675531| -0.1906
0.5 0.8761 1.09973983 | -0.2237
0.75 0.9849 1.28894262| -0.3041
1 1.0472 1.40259239 | -0.3554
1.25 2.0461 3.74433266 | -1.6983
1.5 1.7967 |3.06786995| -1.2712
1.75 1.7022 2.82762435| -1.1254
2 1.6533 |2.70647473| -1.0532

Tabla 5.4 Derivadas de fuerza en x con respecto al angulo de ataque a diferentes
numeros de Mach

Una variacion de fuerza en z que entra en accion cuando hay un incremento en el
angulo de ataque causado por el cambio de w7, . Representado por

OF

4

ow

Basandose en la figura 5.4 se tiene que:

Fz = Lcos(a,)—Dsena, 5.46
Diferenciando
oF, = oL cos(ay)—Lsen(a;)— a—Dsen(aZ )— Dcos(ay,) 5.47
Ooa, oOa; 0'a

De acuerdo a la ecuacion 5.44:

oF oL oL
| =25-D="7%-D 5.48
oa, aiea oa, oa,
oC
C, =—%-C
“ " ot ” 5.49

Se puede obtener un grafico que senale la pendiente de la curva de
sustentacion por los calculos hechos en base al capitulo 3 y se muestran en la
figura 5.13. Sustituyendo los valores calculados en la ecuacion 5.49 se obtiene la
siguiente tabla
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Mach CLG CD CZG
0.25 3.6028 0.0235 3.5792
0.5 5.0195 0.0252 4.9942
0.75 5.6428 0.0292 5.6136
1 6.0000 0.1299 5.8701
1.25 11.7231 0.1299 11.5932
1.5 10.2942 0.1135 10.1808
1.75 9.7531 0.1070 9.6461
2 9.4724 0.0573 9.4152

Tabla 5.5 Derivada de fuerza en z contra angulo de ataque a diferentes
numeros de Mach

Coeficiente de Sustentacion vs Angulo de
Ataque

18

16

14

S
3 A - 25M
E / 5M
‘(;; 10 A l'/ 75M
@ ’ 1M
3 . — — —1.25M
o 8 A =i '
€ T 1 1 |----- 1.5M
g // 1.75M
] . — -
g 6 / "/ 2M
o ?/

2 /

L 25M,.5M,75M
0 |

0 5 10 15 20 25 30 35 40
Angulo de Ataque(Grad)

Figura 5.13. Influencia del numero de Mach en la pendiente de la curva de
sustentacion

Una variacion de momento en y que entra en accion cuando hay un incremento en
el 4ngulo de ataque causado por el cambio de wi, . Representado por:

oM

ow

Esta es la derivada de mayor influencia en la estabilidad del cabeceo. Al
aumentar el angulo de ataque las fuerzas aerodindmicas que provocan momentos
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alrededor del centro de gravedad cambian, por lo tanto la sumatoria de los
momentos provocados por dichas fuerzas dan como resultado un momento final,
el cual provoca el cabeceo. Esta derivada describe la pendiente de una recta que se
obtiene experimentalmente al graficar la magnitud de ese momento a diferentes
angulos de ataque.

Momento
Pendiente negativa

A
v

¢ «

Figura 5.14. Grafico de momentos contra angulo de ataque

Este grafico indica el tipo de estabilidad, si se analiza se puede observar
que al aumentar el dngulo de ataque se genera un momento negativo. Al aumentar
dicho angulo, el momento negativo que se provoca, obliga a disminuir ese mismo
angulo de ataque. Este comportamiento es estable, y depende de la pendiente de la
recta. Si la pendiente es cero, la estabilidad es indiferente, y si es positiva es
inestable. El grado de estabilidad o inestabilidad lo indica la pendiente, es decir la
derivada de estabilidad Cy,. La determinacidon de este grafico se explico en el
capitulo 3.

Se parte de la ecuacion 5.15 y se sustituye la ecuacion 5.20 y 5.21 asi
como también la influencia del fuselaje para obtener la ecuacion de equilibrio:

SM =M +(Dsen(a, )+ Lco (a,))(X -X,,) (e,)+M, 5.50
+(Dsen( +Lcos ac )(( Xm C C)+Mf
(Dsen(af + Lcos af )X( X, f ;=

Se sustituye el valor de M;

M =((D sen( )+ Leos(e, )X, - X.,) (c,)) 5.51
(D Sen( + L cos )(X X ( )
+((Dsen(e, )+ Leos(e, )X, - X, ) (q )

- (Dsenla, )+ Leos(a, WXy, ~ X, ) (e

+ ((Dsen af +Lcos(af XX X(a) (lf ))

(Dsenfe, )+ Leoslr, )y~ )0, ) =0
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Derivando respecto al angulo de ataque tomando en cuenta a las
ecuaciones 5.43 y 5.44 se obtiene que:

% aMa :{ 6Da sen(aa)+Dcos(aa)+( oL

oa, | oa; o

o) o) | 0, ) )

+ aDa sen( + Dcos ( Lsen(aﬁ )H(X cot — X oa )7 (éﬁ)

| Oag e
+ 8Da sen +Dcos ( 8La cos Lsen a, } (Xcg —Xm) (éc)

| Oag oa; ¢ 55
+ oa sen +Dcos 8%; cos Lsen a, ) (Xch —ch) (ca)
+_ sen(a +Dcos a oL ———CosS a Lsen(a ) (X -X ) (l )

_aaE f f aag f f cg calp\f
+_ sen(a +Dcos a oL ——— 0S8 a Lsen(a ) (X -X ) (I )

_aaE f f aag f f | cad cgf 0 f

2 [ 28 st Do)+ 2ol st o, ., 0 -, )

oa; o a; a a 553

+[ b sen(a, )+ Dcos(a, )+ oL
oot 5

L o) tsn,) |, <) )+ (8- ) )
2 ol - sl ) - 2.0 )+ ), )

+[8605DE sen( )+Dcos(a/)+ oat

De acuerdo a 5.23 se obtiene la siguiente ecuacion:

=2 o0 2w ) (- ) e)

E

+(D+ oL j((X —x,,) @)+ (X - X)) 5.54

oa,

e 2 o) )0

ag

Adimensionalizando se obtiene:

oM oC,
Z aag = (CD + aaE J((X X ) (Xch _Xcaﬁ ))

+ (CD + 202 ]((Xé —x,,) +(x,-x.)) 5.55
ag

(C s J{(X ~Xa), (i.)+(Xch ) ((l:f )]

a
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Tomando en cuenta a las ecuaciones 5.16 y 5.17 se puede simplificar. Otra
consideracién importante es que la teoria del método de perturbaciones limita al
analisis a angulos de ataque pequefios. Debido a la simetria del fuselaje, la
influencia de este debido a lo anterior serd minima, por lo tanto puede ser
eliminado de la ecuacion para finalmente obtener:

a

oay ).

+ (CD + 222 J '((Xcg o Xca )C + (Xch - Xcac )C)

E /¢

ZM:Z[CD+6CL] (Xc‘g_XCa)ﬁ
5.56

Sustituyendo los valores correspondientes a la ecuacion 5.56. Se obtienen
finalmente las derivadas de estabilidad del momento con respecto al angulo de
ataque para diferentes nimeros de Mach en la tabla siguiente:

Mach Cma
0.25 6.2773
0.5 6.4529
0.75 5.6305
1 2.2149
1.25 7.3042
1.5 6.7014
1.75 6.5470
2 6.5808

Tabla 5.6 Variacion del coeficiente de momentos contra la variacion del angulo
de ataque

Variacion de la fuerza x y z debido a la velocidad de cabeceo y a las aceleraciones
verticales

5E‘C 5FZ é‘Fx 5FZ
& & oa o

Respectivamente.

Al presentarse un cabeceo, la velocidad angular de este cabeceo inducirad
un nuevo angulo de ataque en las superficies de la aeronave y al crearse una
velocidad de descenso o ascenso manteniendo el angulo de cabeceo constante esto
inducira un angulo de ataque sobre la aeronave completa. Al analizar ambas en
conjunto queda clara la definicion de cada una.
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Figura 5.15. Velocidad de cabeceo a angulo de ataque cero

Figura 5.16. Velocidad de angulo de ataque a angulo de cabeceo constante.

oy
/

Figura 5.17. Rizo perfecto
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™~ L g=0=0 a =cte
e
~__ |
" :
\ X

Figura 5.18. Aeronave en descenso acelerado y actitud fija.

Por lo regular, en un vuelo, ambas derivadas pueden ir combinadas. La
velocidad de angulo de ataque consiste en una aeronave cuyo eje axial no coincide
con la linea de trayectoria (siempre y cuando el vector viento lo permita), ademas
la trayectoria es variable, y la actitud fija, lo que provoca que el angulo de ataque
tenga una taza de cambio. En la figura 5.16 se observa que la aeronave tiene
diferentes angulos de ataque en toda su trayectoria. Podria tener un vuelo en
donde se mezclan ambos, es decir, la variacion de angulo de ataque se puede
presentar teniendo un angulo de cabeceo variable.

La velocidad de cabeceo consiste en la razén de cambio de la actitud
longitudinal de la aeronave (angulo de cabeceo). Aunque se presenta con respecto
a la tierra plana y su andlisis de razon de cambio es respecto a esta, induce fuerzas
aerodinamicas. La diferencia de las fuerzas aerodindmicas que presenta la
velocidad de cabeceo a las de la velocidad de angulo de ataque es que las primeras
afectan de mayor manera en la estabilidad longitudinal.

En base a los movimientos analizados para ¢ # ( se presenta una
diferencia entre las superficies aerodinamicas que estan detras del centro de
gravedad a las que se encuentran delante.

Figura 5.19. Distribucion de la velocidad tangencial con respecto al aire que
provoca el cabeceo, a lo largo del cuerpo de la aeronave.

En la figura 5.19 / es la longitud de la aeronave, la cual se mide a partir del
centro de gravedad y es positiva hacia enfrente de este y negativa hacia atras. El
subindice 4 indica que trata de la triada situada en la aeronave
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independientemente de ser el estado perturbado o el de equilibrio. Las velocidades
inducidas de la aeronave con respecto al aire seran en el caso de un cabeceo
positivo (contrario al de las manecillas del reloj) negativas (hacia abajo) delante
del centro de gravedad y positivas detras de €1, lo que provoca angulos de ataque
positivos adelante y angulos negativos detras si se ve desde el punto de vista de
aire con respecto a aeronave.

Para obtener la derivada de estabilidad se utiliza la regla del analisis de
fuerzas en equilibrio. La aeronave sera dividida en las tres superficies principales
que tienen contribucion en la fuerza de sustentacion y el arrastre, estas superficies
son, el ala, las superficies canard y el fuselaje. Al hablar de fuerzas aerodinamicas
en el eje x de la acronave se refiere a la proyeccion de la resultante de sustentacion
y arrastre sobre el eje x, tal y como en la figura 5.20

Figura 5.20 Fuerzas aerodinamicas en un perfil. Resultante y
proyecciones de la resultante paralelas y perpendiculares a la cuerda.

De la figura se tiene que:

Fx=Dcosa — Lsenc 5.57

Fz=Lcosa+ Dsena 5.58

En la condicion de equilibrio, las fuerzas que surgen a partir de una
velocidad de cabeceo seran Unicamente las componentes de la sustentacion y de
arrastre sobre el eje x de la aeronave. Originalmente los la sumatoria de las fuerzas
en x son iguales a cero, que serian, empuje, proyeccion del peso en el eje x,
proyeccion de arrastre y sustentacion en el eje x, pero al derivar con respecto a la
velocidad de cabeceo, considerando que velocidad de cabeceo afecta a la ecuacion
con un incremento en el angulo de ataque del estado perturbado; los dos primeros
seran cero, por lo tanto se tiene que:
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XF =0= (D cosa, — Lsena,’;) + (Dcos o, — Lsena,‘;)

a c

5.59
+(Dcosa§ — Lsenay, )fE+mgcos®
Si
A
ap = Ao =L 5.60
UE

Ug . 5-61

Ug+6/(-1,) iy

Figura 5.21 Efecto en el angulo de incidencia de la superficie canard al tener la
aeronave una velocidad de cabeceo

En la figura 5.21 debe quedar claro que la velocidad tangencial de la
superficie canard provocada por la velocidad angular de cabeceo no es el vector
que provoca el angulo de ataque, pues que el angulo de ataque es el angulo entre
el aire y la superficie, la velocidad tangencial mencionada se puede diferenciar
con la siguiente igualacion:

0" = —0° =0~ 5.62

El estado estacionario con respecto al perturbado, provocard una
velocidad entre el aire y la aeronave, es decir, el vector vertical del estado
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estacionario con respecto al perturbado y de la aeronave con el aire seran de la
misma magnitud y sentido, pero de diferente direccion.

De acuerdo a la ecuacion 5.61 normalmente se analiza por separado cada
una de las tres superficies aerodinamicas. La magnitud de la influencia que tienen
el ala, la superficie canard y el fuselaje dependen de la distancia que haya de su
centro aerodinamico al centro de gravedad de la aecronave completa.

En algunos casos el centro aerodindmico del ala se encuentra muy cerca
del centro de gravedad de la aeronave y si junto con eso tiene mucho alargamiento
y poco flechado la influencia en esta derivada es muy pequefia, si el fuselaje es
largo y su centro de presiones tiene una distancia considerable con respecto al
centro de gravedad de la aeronave en conjunto, se analiza en la derivada de
estabilidad, de lo contrario no sucede asi. Por lo regular al estar analizando un
disefio de aeronave ya definido, se observan las tres distancias de interés para esta
derivada. Comunmente, en muchos disefos, la influencia del ala y el fuselaje no
son consideradas. Y se concentran unicamente en el andlisis de la influencia de la
cola o de las superficies canard, seglin sea el caso

En esta aeronave la influencia del ala es considerable. Para alas con
flechado positivo, un incremento adicional en el cambio de angulo de ataque se
produce en funcién de la estacion sobre la longitud del ala en donde se encuentre
el punto de analisis. De este hecho resulta un incremento en la sustentacion por el
ala. Si la superficie del ala es grande con respecto a las superficies de cola o
canard, el incremento en la sustentacion es considerable y si ademas tiene un
flechado para vuelo supersonico, es de mayor interés el analisis de esta derivada,
resultando minimo la influencia del resto de las superficies.

Las fuerzas totales en el eje x estdn dadas por la ecuacidon 5.57. Parte de la
simplificacion en el andlisis es considerar los dngulos de ataque del estado de
equilibrio como pequefios, de lo cual al observar la figura 5.16 se nota que la
sustentacion es muy parecida a la fuerza en z (aunque depende mucho del tipo de
perfil) y que dicha observacion se puede comprobar analiticamente como:

Sia =~ 0 entonces la ecuacion 5.57 sera.

Fx=-D 5.63

Fz=1L 5.64

Para lograr la adimensionalizacion de la ecuacion que define la fuerza en z
por velocidad de cabeceo, se observa que las unidades son (Fuerza/(1/s)). Se
puede dividir por la superficie del ala y la presion dindmica g para eliminar las
unidades de fuerza, y para eliminar la velocidad angular de cabeceo con unidades
de 1/s se multiplica por (velocidad/CAM). Es decir; se multiplica por el siguiente
factor:

U
Sqc

5.65
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En cuanto a la influencia del ala en esta derivada, las teorias necesarias
para obtener un resultado completo son complicadas y consistiria en considerar el
fluido bajo la influencia del ala en movimiento en conjunto con el resto del cuerpo
de la aeronave, lo que implica considerar factores de interferencia y la prediccion
de las fuerzas aerodindmicas obtenidas a partir de un trabajo completo de
dindmica de fluidos. O bien con la ayuda de experimentacion por medio de
tuneles de viento.

Existen datos experimentales obtenidos de diferentes geometrias de alas
con diferentes geometrias de fuselaje que pueden ayudar en el analisis de
estabilidad, sin embargo se necesita encontrar datos que se ajusten a las posibles
geometrias a evaluar. Por medio de teorias de mecanica de fluidos se han creado
graficos que estdn en funcion del alargamiento del ala. Con ayuda de dichos
graficos y de formulas obtenidas por observacion se puede dar un valor
aproximado de las derivadas de estabilidad de velocidad de cabeceo.

Para determinar un incremento en la sustentacion se emplea la siguiente
formula:

C. ~C, = G = 2ME](CLa ). 5.66

ME es el margen estatico de la aeronave que es la division de la distancia
del centro de gravedad a las superficies de control por la cuerda aerodinamica
media del ala.

5.67

S
Il
o] ‘n\N‘

El valor de la pendiente de la curva de sustentacion del ala que se indica en
la ecuacién 5.66 se ha determinado ya para diferentes nimeros de Mach
sustituyéndolos se obtiene la tabla siguiente.

Mach Ciq
0.25 -2.7660
0.5 -2.9333
0.75 -3.2976
1 -3.5063
1.25 -6.8508
1.5 -6.0158
1.75 -5.6996
2 -5.5355

Tabla 5.7 Valores a diferentes numeros de Mach de la variacion de la fuerza en z
con respecto a la velocidad de cabeceo, cuando la fuerza de sustentacion es igual
a la fuerza en el eje z de la aeronave.
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Variacion del momento en y debido a la velocidad angular de cabeceo.

]
50

Al considerarse minima la influencia de la resistencia al avance al
presentarse una razon de cambio en el cabeceo, entonces la unica fuerza que
influye en el momento de cabeceo es la fuerza de sustentacion que tiene igual
magnitud que la fuerza en el eje z, por lo tanto el momento seréd influenciado por
esta fuerza y por la distancia a la que se encuentre situado el centro aerodinamico
del ala del centro de gravedad de la aeronave mdas el momento que genere la
propia ala.

De acuerdo a observaciones experimentales hechas por diferentes autores
[9,10,13,14,17,20] la ecuacion de Cyygq es la siguiente:

), -lc,)
Cy, = (CL;)MZQ : (éL”;M [(CMq )M:m - (CMq )M ] + (CMq )M(, 568

En la ecuacion se observa que se requieren valores para distintos nimeros
de Mach como lo indica el subindice y los cuales ya se han determinado en base al
capitulo tres.

Para el valor de la derivada a 1.2 de Mach se tiene [20]:

CMq = C'Mq +ME(CLq )1'2 5.69

Para la obtencion del primer término de la ecuacion 5.69:

c, - _im;’{c(ﬂc)a (N)+1OF "3(ﬁ0>( FS(N)H _(dcp ;dac jc

dC _dClC ’
+2| £ —* CLQ

C

De donde (C) y E"'(BC) son obtenidos del grafico D-33 del apéndice D.
F5(N), Fs(N), y F;i(N) son obtenidos del grafico D-34. Ambos graficos se
encuentran proporcionados por Blakelock [20]. d,. es la distancia en metros del
lugar del centro aerodinamico en el ala, medido desde el borde de ataque de esta.
dcp es dos tercios de la curda de punta.

d, =-C 5.71
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Para C',
q

€, = ABG(AC)F (N)-2E"(BC)F, (N)]+ 2(“[]0 5.72

En la ecuacion 5.68 se sustituyen todos los valores ya calculados para
determinar el valor final de la derivada su dependencia con el nimero de Mach
entra directamente en la férmula por el término (Cr,)y con lo cual se obtiene la
siguiente tabla:

Mach Cuwq
0.25 -6.5299
0.5 -6.5343
0.75 -6.5363
1 -6.5374
1.25 -6.5554
1.5 -6.5509
1.75 -6.5492
2 -6.5483

Tabla 5.8 Variacion del coeficiente de momentos contra la variacion de
velocidad de cabeceo a diferentes numeros de Mach

Derivadas que describen la variacidon de fuerza en X y z, y momento en y
debida a una razén de cambio en el angulo de ataque.

OF, OF.
oa’ Sa

Estas derivadas surgen al haber una taza de cambio en el angulo de ataque
tal y como sucede en la figura 5.14 en donde se desciende con un movimiento
acelerado, lo que provoca que la componente vertical de velocidad varie y se
provoque por lo tanto un angulo de ataque variante. El valor de esta derivada
puede ser pequefio si se considera que las perturbaciones van a ser de baja
magnitud. Para un analisis de una aeronave con ascensos y descensos con
aceleraciones de magnitud considerables esta derivada viene a ser importante para
la determinacion de su estabilidad. Sin embargo, en este caso, debido a los
alcances se considerara a estas dos derivadas de estabilidad con valor nulo

5.2.2 Derivadas de Control

Momento en y debido a la deflexion de aletas canard
oM

9,
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Las derivadas de control consisten en las relaciones que hay entre
momentos contra deflexiones de las superficies de control. Basicamente una
superficie de control es empleada para manipular la actitud de la aeronave. Sin
embargo pudiesen presentar sustentacion en la aeronave asi como resistencia al
avance. Para obtener una correcta determinacion de las derivadas de control debe
tenerse en cuenta la configuracion de dichos dispositivos. En esta aeronave se
presenta un control de cabeceo canard, un control de alabeo por medio del
movimiento simultaneo de ambas partes de la superficie canard y un control de
guifiada con un timén vertical en la parte trasera de la aeronave. Las dimensiones
o lugar exacto no estan ain bien definidas. Pues una de las utilidades de esta tesis
es poder determinarlo para obtener el lugar 6ptimo. Se analizaran las derivadas de
control longitudinales las cuales son una fuerza en x, una fuerza en z y un
momento en y, causado por aquellas superficies que sean necesarias alterar para
manipular el cabeceo. En este caso seran las superficies canard. Lo unico que se
movera es la superficie canard por completo.

Comenzando de forma general el control de cabeceo se hard como se
indica en la figura 23.

Figura 5.22 Control del cabeceo por medio de las superficies canard

El momento causado por las superficies canard sera:

M, =M.+ [L cos(é’c +a; )+ Dsen(é‘c +a; )kle) 5.73

ctotal

Siempre y cuando la distancia del CG con el centro aerodinamica de las
superficies canard se encuentre a la misma distancia sobre Z.

dc es el angulo de incidencia de la superficie canard, o bien el angulo que
hay entre la cuerda del canard y el eje axial de la aeronave.
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Se analiza en condiciones de equilibrio, es decir, donde la sumatoria de
momentos es igual a cero. Puesto que es una condicion de equilibrio; el analisis se
realiza sin considerar el angulo de ataque. Asi:

M, =M, +[L, cos(0,)-D.sen(d,)[L)=0 5.74

ctotal

Se deriva con respecto al angulo de incidencia para obtener:

z(@af‘;J - Bf; cos3.) Lsen(3. )~ 5= sen(6,)- D, cos(s, )}((Xcg ) -(r.).Je)

c c c

5.75

+ Bg” cos(d,)— L sen(s,)- Z? sen(8,)= D, cos(s, )}(l‘)

c c

Pero antes de pasar al estado perturbado, en el estado estacionario se tiene
la siguiente condicion.

0.=0 5.76
Por lo tanto
T n et x )] 577
Adimensionalizando:
s ]

Los resultados que arroja esta ultima formula para distintos niumeros de
Mach se indican en la siguiente tabla

Mach Cisc Cwsc
0.25 3.3104 7.1187
0.5 3.4284 7.3727
0.75 3.6658 7.7916

1 3.9000 8.3791

1.25 12.7231 26.0976
1.5 11.2942 23.1144
1.75 10.7531 21.9920

2 10.4724 21.4236

Tabla 5.9 Variacion en el coeficiente de momentos de la aeronave con respecto a
las variaciones en deflexion de las superficies canard
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Fuerza en x debido a la deflexién de aletas canard

oF,
05

c

La suma de fuerzas en x que estd en funcion de la deflexion de la

superficie canard es:

F = Lcsen(c?c ) -D. cos(éc)

Derivando y considerando el estado de equilibrio donde 5, =0

OoF. 0L

0o, 00,

c c

Adimensionalizando

oF,

X —

00

c

C

X0

=C, -

c

)

00

c

oC,,
09,

c

v = e con(5.)+ L, cos(s,)- 681; cos(8.)+ D,sen(s.)

Dicha ecuacion arroja la siguiente tabla de valores:

Mach Cic OCp/Oqc Cxse
0.25 0.5777 0.0855188 0.4921
0.5 0.5983 0.09112207 0.5071
0.75 0.6397 0.10292444 0.5368
1 0.6806 0.11526516 0.5653
1.25 2.2202 1.08470342 1.1355
1.5 1.9708 0.8610084 1.1098
1.75 1.8764 0.78301841 1.0934
2 1.8274 0.74402584 1.0834

5.79

5.80

5.81

5.82

Tabla 5.10 Variacion de la fuerza en x de la aeronave con respecto a la

variacion del angulo de incidencia de las superficies canard

Fuerza en z debido a la deflexién de las aletas canard
OF,
0o

Los componentes de las fuerzas aerodinamicas sobre el eje z serdn:

c
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F. =L, cos(8,)+ D, sen(5,) 5.83

Partiendo de la condicion de equilibrio, derivando con respecto al d&ngulo
de incidencia y adimensionalizando se tiene:

OF, oL, ~ oD,
% o0 cos(,)— L sen(S, )+ 5 sen(3,)+D, cos(d,) 5.84
OF, 0L
=4 D
56, 25, +D, 5.85
oC. 0oC,
—z=""t4(C
05 a5, " >80

Con lo que se obtiene la siguiente tabla:

Cde CDc CZéc
3.3104 0.0554 3.3658
3.4284 0.0595 3.4879
3.6658 0.0679 3.7337
3.9000 0.2759 4.1759

12.7231 0.6268 13.3499
11.2942 0.5206 11.8148
10.7531 0.4795 11.2325
10.4724 0.4614 10.9338

Taba 5.11 Variacion de la fuerza en z con respecto a la variacion en angulo de
incidencia de las superficies de control canard
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6

EVALUACION DE RESULTADOS

El modelo matematico es un conjunto de tres ecuaciones diferenciales ordinarias
parciales de primer orden. El linealizado de estas ecuaciones convierte a las
funciones diferenciales de cada ecuacion en derivadas de estabilidad. Estas
derivadas de estabilidad son constantes que se han determinado en el capitulo 4.
Cada ecuacion diferencial contiene a las derivadas de estabilidad, las cuales varian
con respecto a las variables de estado. Al multiplicarse el valor de la variable de
estado por las derivadas, surge un valor para la sumatoria de fuerzas. Se
completan asi los valores de cada variable en la ecuacion diferencial. Y la
ecuacion diferencial se resuelve. Los valores finales de la ecuacion, dependen de
una entrada dada, en este caso las que se provoquen por las superficies de control.
Que basicamente es un incremento de fuerzas y momentos que entra en la
sumatoria de las tres ecuaciones.

El conjunto de tres ecuaciones diferenciales debe ser resuelto para lograr
visualizar las variables de estado que son de interés. En este caso serdn la
velocidad de cabeceo, el cabeceo, el angulo de ataque y la velocidad lineal en el
eje x de la aeronave, todas estas como incrementos en el estado perturbado del
estado estacionario.

Un método clésico es convertir las ecuaciones diferenciales a funciones de
transferencia, y resolverlas para una entrada dada. Una vez que se ha resuelto se
regresan a su forma inicial para poder ver el resultado final de las ecuaciones, que
son en general, valores de las variables de estado en funcion del tiempo.

Estando en la forma funcion de transferencia se pueden observar
caracteristicas importantes. Por ejemplo, es de interés determinar el
comportamiento de la aeronave en su cabeceo, después de mover las superficies
de control. El resultado sera una oscilacion en el giro de la aeronave sobre el eje y.
A partir de la funcion de transferencia se puede determinar las caracteristicas
esenciales de dicho comportamiento, asi como criterios de estabilidad
representados por medio de polos y ceros. En casi todas las aeronaves y en la
mayoria de las condiciones de vuelo se observara un comportamiento de salida o
respuesta similar; un movimiento dividido en dos fases. El primero es un
movimiento brusco, corto en el tiempo y de magnitudes considerables que pueden
ser llamadas oscilaciones de corto periodo. Después un movimiento largo en el
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tiempo de magnitudes menores y de gran amplitud, normalmente de forma
repetitiva y en ocasiones tarda demasiado en amortiguarse, en caso de que fuese a
ser amortiguado, llamado oscilaciéon fugoide.

Lo que interesa normalmente al controlador es que el primer movimiento
arroje la salida requerida y que el segundo sea eliminado lo mas rapido posible. El
segundo movimiento puede ser eliminado en algunos casos por una nueva entrada,
impuesta por el piloto. Sin embargo en caso de que este sea mas dificil de
controlar como en el caso de aviones cazas, se requeriran de computadoras y
servomecanismos que hagan dicho trabajo.

Las caracteristicas de estas dos reacciones dependen de varios factores.
Normalmente las oscilaciones de periodo corto son una reaccion directa a las
fuerzas y momentos que se agregan al manipular las superficies de control, pero el
segundo es una reaccion menos directa. Las oscilaciones fugoides basicamente se
provocan por un intercambio de energias, pasando de la energia potencial a
energia cinética. La masa, especificamente el momento de inercia de la aeronave,
provoca el primer movimiento por energia potencial, y el segundo se provoca por
el movimiento de la aeronave dentro del aire, de donde surgen fuerzas
aerodindmicas que ponen a la aeronave en la posicion anterior.

La oscilacion fugoide es marcada por una caracteristica esencial, la cual
define el tiempo necesario para que la oscilacion amortigiie la mitad de su
amplitud, y es una buena medida del amortiguamiento del sistema. El grado de
amortiguamiento es muy representativo en las aeronaves y es representada por la
siguiente forma:

T1/2

Los valores de las derivadas de estabilidad estan en funcion del disefo de
la aeronave y las condiciones de vuelo. Se muestran sus valores en la tabla 6.1.
Los valores finalmente obtenidos seran adimensionales, siendo en radianes todos
los datos angulares, y en el caso de velocidades angulares estas se multiplicaran
por factores que conviertan sus unidades a radianes por segundo.

Con ayuda de Matlab, la resolucion del conjunto de ecuaciones
diferenciales se puede realizar sin el proceso que incluye obtener la funcion de
transferencia. El conjunto de ecuaciones se puede introducir de forma matricial y
acomodarlos en la forma espacio de estado. Matlab resuelve las ecuaciones y
puede dar las salidas demandadas, integrando con respecto al tiempo se pueden
obtener graficos donde se visualice la respuesta en estado transitorio de las
variables de interés. Todos los valores son graficados contra el tiempo, en vuelo
atmosférico a nivel del mar, considerando las condiciones de atmdsfera estandar y
a diferentes velocidades, que abarcan las tres etapas sonicas.

La aeronave y sus caracteristicas se indican en el apéndice B. Las entradas
al sistema, es decir, el valor en magnitud y tiempo de aplicacion serd el
movimiento de las superficies canard indicado en el programa al definir &ngulo de
deflexion y duracion. Su influencia en la reaccion del sistema esta definida por las
derivadas de control, representada por la matriz B, la cual al ser multiplicada por
el vector U, que define el grado en que las superficies seran reflectadas y cuyas
unidades podran ser radianes o grados, definird el valor total de la entrada al
sistema.
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El vector C define la variable de estado de interés que se visualizara.
Finalmente se obtienen los graficos del estado transitorio para cuatro variables de

interés.
Simbolo Definicién Ecuacion
C
w Sq
C, UsoFx ac, s %o
! Sqou ou
C. U 0Fz 20 +U? 8C
‘ Sqou
() A A5 )
6“ total
c U.oM
. (acL) ( ANICANES
ou ), ch Ou ou ),
C, OFx C, - an
“ Sqoa oa,
CZ aFZ acé —CD
“ Sq@a aap
Co 2(CD+8C J (x,-x.)
OFx aa aE a
Cu, Sqcoa oc,
qc
+(CD + a J ((X X ) (Xch Xcac) )
o
C. 2U ,0Fx 0
‘ Sqcod
c 2ULOFz [ 1, MEJ(CL )
‘ Sqcob 2 o
(CL,,, )M - (CL,,, )M
G| T e, Ot [,
q Sqézae Ly /=12 Leim,
oFx oC,,
Crs Sqds. G- a5,
aFZ aCL
Cas Sqds, 06, 0o,
oM oC aC ()
C M. _ Lc +C c X _X
. Sgcds, 2 { 2, }{ o Wl

Tabla 6.1 Derivadas de estabilidad y control longitudinales
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MaCh Cxu Czu CMu ch CZa cMu
0,25 -0,0361  1.6730  0,0479 -0,1906 3,5792 6,2773
0,50 -0,0409  1.8601 0,2212 -0,2237 4,9942 6,4529
0,75 -0,0534 23187  0,3645 -0,3041 5,6136 5,6305
1,00 -0,6019  2.2358 1,9417 -0,3554 5,8701 2,2149
1,25 -0,9796  8.1534 11,6481 -1,6983 11,5932 7,3042
1,50 -0,2012  2.3079  -3,2999 -1,2712 10,1808 6,7014
1,75 -0,2520 2.7984  -1,5945 -1,1254 9,6461 6,5470
2,00 -0,1241 29384  -0,8488 -1,0532 9,4152 6,5808
Mach CZq CMq Cxac Czsc Cuisc
0,25 -2,7660 -6,5299 0,4921 3.3658 7.1187
0,5 -2,9333 -6,5343 0,5071 3.4879 7.3727
0,75 -3,2976 -6,5363 0,5368 3.7337 7.7916
1 -3,5063 -6,5374 0,5653 4.1759 8.3791
1,25 -6,8508 -6,5554 1,1355 13.3499 26.0976
1,5 -6,0158 -6,5509 1,1098 11.8148 23.1144
1,75 -5,6996 -6,5492 1,0934 11.2325 21.9920
2 -5,5355 -6,5483 1,0834 10.9338 21.4236

Tabla 6.2 Valor de las derivadas de estabilidad y control longitudinales para
distintos numeros de Mach, a nivel medio del mar y a condiciones de atmosfera
estdndar.

El espacio de estados tendra la siguiente forma:

ng éaCXa éﬁCXq 0
u Saq e 2U ) c2g -Cy, —Cy —CW(cosé’;) 0
W 0 Cz, mU; Cly -c, -C. -C, (sen 6?;) 0
= ow  S.q 2U: “ )
9 a B E — CM — CM 0 O
5CM CCM — Iy ! “
g My d 0 0 0 1
2 Wi Sqe
0 0 1 0]
B - -1
mU* c,Cy. ¢;:Cy, 0 OFx |
S g 2U 2U o
Cacza mU; CECZq O _ %
+ ¢ Sq 2U¢ o5y (%]
ECMU, éCM — ]y _ %
2 W Sqe o
0 0 roo L O

Q@ = =
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Los valores de las derivadas serdn sustituidos en las matrices asi como las
diferentes velocidades de vuelo y las caracteristicas de la aeronave que sean
requeridas, mientras no existan subindices que indiquen la parte de la aeronave a
la que se refiere, se tratara entonces al elemento ala.

En el programa de Matlab existirda la opcion de dar los valores de las
variables mencionadas.

Las condiciones de vuelo seran fijas debido a que los coeficientes
aerodinamicos fueron determinados considerando una condicion de vuelo.

La deflexion de aletas sera por el lapso de un segundo para poder hacer
una evaluacion del fendmeno con mayor facilidad.

En un principio se introdujeron los valores que arrojé el disefio de la
aeronave, teniendo los resultados que se muestran en la figura 6.1. El valor
positivo de la derivada Cyy, indica que para cualquier perturbacion en el momento
de la aeronave esta continuara con la tendencia inestable.

Para poder analizar el modelo matematico a diferentes regimenes de vuelo,
se convertira por conveniencia los valores de Cjy, a negativos, haciéndola mas
estable.

A continuacién se observan las reacciones de la aeronave a diferentes
numeros de Mach con las caracteristicas de entrada que se han mencionado ya.
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Figura 6.1 Respuesta en estado transitorio a una deflexion de 6 grados durante
un segundo en las superficies canard a .25 de Mach al Cyy, positivo original de

6.2773
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Figura 6.2. Respuesta en estado transitorio al deflectar las superficies de control

a 6° durante un segundo a .25 Mach
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Figura 6.3. Respuesta en estado transitorio al deflectar las superficies de control
a 6° durante un segundo a .5 Mach
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Figura 6.4. Respuesta en estado transitorio al deflectar las superficies de control
a 6° durante un segundo a .75 Mach
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Figura 6.5. Respuesta en estado transitorio al deflectar las superficies de control
a 6° durante un segundo a 1 Mach
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Figura 6.6. Respuesta en estado transitorio al deflectar las superficies de control
a 6° durante un segundo a 1.25 Mach
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Figura 6.7. Respuesta en estado transitorio al deflectar las superficies de control
a 6° durante un segundo a 1.5 Mach
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Figura 6.8. Respuesta en estado transitorio al deflectar las superficies de control
a 6° durante un segundo a 1.75 Mach
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Figura 6.9. Respuesta en estado transitorio al deflectar las superficies de control
a 6° durante un segundo a 2 Mach

Una vez que se han convertido los valores que rigen la estabilidad
aerodindmica de cabeceo como negativos (Cuy), €s decir, estables, se puede
observar que a .25 de Mach al deflectar las superficies canard a un angulo positivo
de 6° durante un segundo, la velocidad de cabeceo toma un valor maximo de 35
grados por segundo, y después tiene un amortiguamiento grande, llegando a un
valor nulo después de 9 segundos y manteniéndose asi hasta el final. En el caso de
cabeceo, la aeronave logra un maximo de 12 grados, al intentar regresar a su
posicion de equilibrio pasa por -2.8 grados de cabeceo, para que finalmente llegue
a su estado de equilibrio y entrar a la oscilacion fugoide después de 10 segundos.
La oscilacion fugoide, una vez que se ha hecho un acercamiento a sus valores de
cresta y valle, parece ir oscilando cada vez con mayor intensidad, pero de forma
minima, lo que significa que después de un tiempo considerable, la aeronave
podria perder el control si no se le introduce alguna otra entrada que la estabilice.
La velocidad del dngulo de cabeceo provoca un angulo de ataque maximo de 12
grados, aunque después de 10 segundos, el flujo de aire vuelve a alinearse al eje
axial de la aeronave. También habra una disminucién de velocidad menor a 1
metro por segundo, para después tener incrementos y decrementos constantes de
velocidad aproximados a 1 metro por segundo.

En el caso de .5 de Mach también se logra un dangulo maximo de cabeceo
aproximado de 12 grados, pero las alteraciones en velocidad seran de mayor
magnitud.

En .75 de Mach se logra un cabeceo de 2 grados mayor a los anteriores, y
las oscilaciones fugoide se van amortiguando conforme pasa el tiempo, en el caso
del angulo de cabeceo, este tiene un valor de 1.87 en el segundo 36 y en el
segundo 153 disminuye su valor a.88.
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En la etapa supersénica de 1 de Mach, la efectividad de las aletas de
control aumentan de gran manera, y el d&ngulo de cabeceo obtenido ahora sera de
39.3°. Entra a la oscilacion fugoide casi en el mismo tiempo que en las
velocidades anteriores y la magnitud de dichas oscilaciones tienen valores
aproximados. El arrastre supersoénico muestra su influencia al disminuir la
velocidad de vuelo en 5 metros por segundo para entrar de una forma irregular a la
oscilacion fugoide.

Después de la etapa transonica en 1.25 de Mach, el valor del 4ngulo de
cabeceo maximo logrado sigue siendo parecido al anterior. En el caso de los
decrementos de velocidad, estos vienen siendo de la misma magnitud pero menos
irregulares. Todas las oscilaciones fugoide disminuyen su magnitud, haciendo
influencia el alto valor de las derivadas que dependen de velocidad de cabeceo,
cuyo efecto, resulta siendo la amortiguacion natural del sistema.

En el caso de 1.5 de Mach, los resultados son interesantes, pues lo que
causa la inestabilidad observada, es el valor de la derivada Cyy,, siendo -3.2999.
Se hicieron pruebas con el valor de -2.2999 y resultaron valores con las mismas
tendencias del resto de los regimenes de vuelo. Después de superar la etapa
transonica, en 1.25 de Mach, el valor de la derivada Cyy, aumenta repentinamente,
para después disminuir conforme se incrementa la velocidad, al grado de pasar de
positiva a negativa, sin embargo desestabiliza a la aeronave cuando toca valores
menores a -2.9.

A 1.75 de Mach, la efectividad del control se mantiene muy similar a 1.5
M, sin embargo la oscilacion del fugoide en algunas variables, como el angulo de
ataque va aumentando de forma considerable en magnitud, en lugar de
amortiguarse de forma natural como en otros casos. La variacién en fugoide de
angulo de ataque significa un derrape aerodindmico en el plano longitudinal cada
vez de mayor magnitud. La velocidad no tiene incrementos ni decrementos
inmediatos sino hasta las oscilaciones de la segunda etapa.

En 2 de Mach la oscilacion fugoide de las cuatro variables, sigue
aumentando conforme pasa el tiempo, sin embargo, el angulo de ataque lo hace de
forma minima. A diferencia de 1.75 de Mach, la velocidad de cabeceo, sigue
oscilando después de la oscilacion de corto periodo.

Todos los valores obtenidos, son de un sistema llamado de lazo abierto, lo
cual indica que la reaccién del sistema se dejard libre. Siendo asi, se puede
observar que en algunos casos el regreso al estado de equilibrio se realiza de
forma automatica, algunas veces en mayor tiempo que en otras. En algunos casos
el sistema es inestable en cierta magnitud. Debe realimentarse el sistema, ya sea
para mantenerlo siempre en la posicion deseada, para aumentar el tiempo de
reaccion, o simplemente para evitar que se pierda el control.
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7

CONCLUSIONES

7.1 CONCLUSIONES GENERALES

El modelo matematico logrado es una herramienta practica para observar la
influencia de diferentes caracteristicas del vuelo de la aeronave.

El modelo es poco confiable, tan es asi que no se sabe el grado de
confiabilidad, y no se sabra hasta que el modelo de la aeronave disefiada se
construya a escala y se someta a experimentacion en tunel de viento o bien, en
vuelo.

A priori se puede concluir que el modelo estd lejos de indicar las
magnitudes de los movimientos de su comportamiento, sin embargo se puede
visualizar el tipo de comportamiento y la influencia en ¢él de miultiples
caracteristicas, las cuales podrian ser cambiadas todas a la vez o sélo algunas de
ellas. Por ejemplo, si se requiere observar qué comportamiento tiene la aeronave a
una altura dada, y compararla con aquel que tenga a nivel del mar, el modelo
puede dar resultados utiles que arroje conclusiones que sirvan en la toma de
decisiones. O bien, si se estd en la etapa preliminar de un disefio de aeronave y no
se sabe cual es la forma y lugar 6ptimos de las superficies de control, entonces se
puede realizar un modelo matematico de este tipo y conocer los resultados que
arrojen distintas reacciones.

Una caracteristica importante de conocer en aeronaves de altas
velocidades, es la influencia que tiene el vehiculo el superar la etapa sonica.
Ademas de verificar una afectacion en fuerzas tanto de arrastre como de
sustentacion, altera de forma significativa la estabilidad y el control. Dichas
caracteristicas pueden ser visualizadas por estos medios.

Un punto desvemtajoso de este procedimiento es que al realizar un
cambio, como por ejemplo, el flechado del ala, se necesita hacer nuevamente el
analisis aerodinamico del ala y la aeronave completa. Una buna opcion es crear un
programa que facilite el procedimiento de la influencia de algin cambio de la
aeronave en vuelo.

En el caso de modificar las condiciones de vuelo, no basta con alterar el
valor de la densidad en la presion dinamica (como se hacen en algunos trabajos),
pues las condiciones atmosféricas afectan todo el andlisis aerodinamico en la
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determinacion de coeficientes debidos a la densidad, temperatura y viscosidad que
afectan directamente a dichos resultados.

El proceso de caracterizacion aerodindmica es rapido, sencillo y poco
complicado, lo cual significa que algin cambio se puede lograr sin la inversion de
mucho tiempo y esfuerzo.

Un modelo dindmico longitudinal puede ser encontrado en libros e
investigaciones ya hechas, y puede utilizarse siempre y cuando se conozca su
naturaleza y se esté familiarizado con el proceso de su obtencidn. Si se conocen
los fundamentos, el modelo puede utilizarse practicamente para cualquier
configuracidn, sin embargo, es importante la coincidencia en planos de simetria
del modelo a evaluar y del que fue utilizado para dicho modelo matematico. Lo
que se requiere es basicamente las 3 ecuaciones diferenciales de primer orden
acomodadas en la forma espacio de estados correctamente adimensionalizadas.

Sin embargo, una vez que se obtiene dicho modelo, el trabajo comienza, el
cual consiste en la determinacion de las derivadas de estabilidad y control para las
caracteristicas especificas de la aeronave y de sus condiciones de vuelo.

Este modelo no funciona para visualizar una trayectoria de vuelo
completa de la aeronave, sino para saber su reaccion si se le estimula con alguna
entrada dada a una condicioén de vuelo muy especifica y limitada. Sin embargo no
asegura dar como resultado las magnitudes precisas de su verdadero
comportamiento.

Para obtener un modelo matematico completo y confiable, le inica via es
la de la experimentacion.

7.2 CONCLUSIONES PARTICULARES

La masa de la acronave y la posicion de su centro de gravedad en relacion
a los centros aerodindmicos, es una caracteristica muy importante que define el
tiempo de reaccion y la longitud de onda del fugoide. Esto debido a la inercia.

La aeronave disefiada que es de aluminio sélido y no estructurado, tiene un
alto momento de inercia, en contra posicion, la caracteristica del momento de
cabeceo es muy inestable, debido a que el centro aerodindmico del ala se
encuentra alineado en las 3 coordenadas con el centro de gravedad de la aeronave
completa. Las superficies canard tienen la conicidad y superficies indicadas para
provocar una alta efectividad. La alineacion del ala con el centro de gravedad,
indica que al aumentar la velocidad y superar la etapa subsonica la inestabilidad
aumentard, pero al mismo tiempo, la efectividad del control.

Si no existe angulo de incidencia en las superficies canard, la aeronave
aumentard su cabeceo hasta perder completamente el control. Para poder
controlarla, se necesitaria una manipulacion en las superficies canard rapida y de
altas magnitudes. En el caso del andlisis de lazo abierto, era necesario, para poder
visualizar caracteristicas importantes del comportamiento de la aeronave,
convertir los valores de inestabilidad de cabeceo, en estabilidad, pasandolos de
positivos a negativos. De esta forma se pudo apreciar un vuelo relativamente
estable y la influencia que tienen algunas derivadas en el vuelo.

En el caso de la derivada Cyg, ésta incrementa el amortiguamiento de las
ondas en el periodo corto (primera fase del movimiento de respuesta), logrando
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una controlabilidad mas efectiva. Cy, también actia en el periodo corto y de
forma significativa, entre mayor sea su valor, la frecuencia de onda aumenta. Cx,
afecta a la etapa de fugoide, incrementando el amortiguamiento. Cz, incrementa
la frecuencia, en la etapa fugoide. En el caso de Cwy, al tener cierto valor, menor a
-2.9, la aeronave pierde el control, lo cual resulta interesante, y deberia ser
analizado a detalle en un trabajo futuro.
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TRABAJO FUTURO

Como se ha visto, es muy posible que no sea suficiente un modelo matematico
obtenido a partir de metodologias enteramente analiticas para poder predecir la
estabilidad y control de una aeronave. Hasta ahora no se sabe si este modelo
particular de una aeronave disefiada esté lejos o cercano de la realidad. La tinica
forma de saberlo, es intentando validar el modelo por medio de experimentacion.

Pudiese ser que la validacion ocurriera en pasos diferentes. El primero, por
ejemplo, seria el validar los valores de la caracterizacion aerodinamica, incluso
por medio de programas de computacion de simulacion de fluidos. Aunque al
final los resultados que arroje este programa deberan ser igualmente validados con
experimentos. Si se quisiese validar entonces, la caracterizacion aerodinamica, la
mejor solucion es construir el modelo a escala y someterlo a pruebas que arrojen
cada coeficiente aerodindmico.

El siguiente paso puede ser validar cada derivada de estabilidad y de
control por separado, midiendo las fuerzas y momentos de reaccion asi como las
variables independientes que sean necesarias conocer.

Finalmente, se puede hacer una validacion de forma global, donde se
evalua la reaccion completa de la aeronave a entradas determinadas, en este caso,
deflexion en las superficies canard.

Aplicando una entrada elegida y midiendo con precision la reaccion o
salida, se puede realizar una comparacion de lo que arroje el espacio de estados
visualizado en matlab y de esta forma, observar el error para obtener asi una
conclusion mas precisa del alcance del proceso.

Para obtener informacion completa de la validez del modelo, es posible
que no baste con la opcion de la validacion global, sino que una vez hecha esta, se
debera particularizar el analisis, para observar cada factor; derivada de estabilidad
y control, y coeficiente aerodindmico, y de esta manera obtener una evaluacion
completa del modelo matematico, y del proceso analitico que se llevd a cabo para
su determinacion.
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APENDICE A
TRASLACION Y ACTITUD DE UN
CUERPO EN EL ESPACIO

Antes de que la aeronave sea considerada como un cuerpo aerodindmico, es un
cuerpo en el espacio sometido a leyes fisicas, no es sino a partir de estas que se
puede incluir la influencia del aire en el vehiculo.

Estas seis ecuaciones han sido deducidas ya, y surgen a partir del momento
lineal para su uso en modelos matematicos de sistemas mecénicos. Aunque se
pueden encontrar en bibliografias, se muestra a continuacion su deduccion.



II TRASLACION Y ACTITUD DE UN CUERPO EN EL ESPACIO

LEYES FiSICAS

Momento Lineal y Su Conservacion

La ley de la conservacion, en particular la conservacion del momento
lineal se cumple en la teoria cudntica, que describe los fendmenos atomicos y
nucleares, y en la relatividad, que se emplea cuando los sistemas se desplazan a
velocidades proximas a la de la luz, llamada la ley de la conservacion del
momento.

El momento lineal es una propiedad vectorial y es una caracteristica que
tiene cualquier particula en el universo que tenga movimiento, y es igual al
producto de su masa por su velocidad.

El momento lineal de un cuerpo es igual a la suma del momento lineal de
todas las particulas, pero considerando que el momento lineal es un vector. La
obtencion del momento lineal de un cuerpo se debe hacer de la siguiente manera.

Es importante tener claro, lo que significa un sistema de referencia. Todo
fendmeno depende del punto en que se analice. Esto se vera claramente en la
figura A.1.

Particulas

Tierra plana

Figura A.1. Momento lineal de una particula respecto a la tierra plana

Se tiene un cuerpo (C) compuesto por diferentes particulas (p) cada una de
ellas tiene un momento lineal con respecto al sistema de referencia, que es
llamado tierra plana(T). Lo anterior se describe de esta forma:

pr =mpU; A.l

En donde el indice p es el momento lineal y su superindice indica el
sistema de referencia desde donde se hace el analisis, es decir, desde la tierra
plana. El subindice indica el objeto analizado. Masa es una magnitud escalar a la
que solo se le indica en el subindice el objeto del cual se trata. El indice U es el
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vector velocidad que tiene una nomenclatura en subindice y superindice andloga
al vector p.

Se entiende por sistema de referencia “tierra plana” a un sistema de ejes
coordenados cuyo eje z es axial al radio de la tierra y se encuentra situado en
algtin punto de la superficie.

La ecuacion A.1 también se puede escribir de la siguiente forma

p1Z = mpDTSPT A2

En donde D" es la razon de cambio respecto a la tierra plana y spr es el
vector desplazamiento de la particula medido desde 7, o bien, la coordenada de p
con respecto al sistema T. El punto de p también puede ser una triada o bien un
sistema de ejes coordenados a partir del cual se midan sus rotaciones y
traslaciones respecto a otra triada o sistema de referencia. En el caso de la
ecuacion A.2 la triada p no tendrd rotaciones. De acuerdo a lo anterior la
nomenclatura de s utilizada para representar un punto con coordenadas en el
sistema, se puede considerar como una relacion entre dos triadas sin rotaciones
con respecto a una de la otra con la siguiente igualdad.

_ T
Spr =Sp A3

Ahora, para obtener el momento lineal de todo el cuerpo respecto a la
tierra plana y si no se conoce la distancia que tienen las particulas con respecto a
ella, se deben sumar el de cada una de las particulas con respecto al centro de
masa del cuerpo y después de este punto respecto a la tierra plana. Para simplificar
el diagrama se hard considerando que el cuerpo estd compuesto de una sola
particula.

Tierra plana

Figura A.2. Momento lineal de un cuerpo con respecto a la tierra plana
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Ahora bien, el momento lineal total de todo el cuerpo sera:

pe=y.m, (DTSCT + DTSPc) A4
P

O bien

Pg = zmp(DTSTP) A5
P

Segunda Ley de Newton

La segunda ley de newton, explica a partir de donde surgen las fuerzas,
teniendo como base la conservacion de la energia. Ya se ha hablado de la
conservacion del momento lineal. Al haber un cambio en el momento lineal, es
decir, una razén de cambio, surgira de esto una fuerza, que estd en funcion de la
magnitud de la razén de cambio y de la masa de lo que impacta.

D’ p? = D*(m, (D*s2)) A6

En donde B es el sistema de referencia y H algin cuerpo. Puesto que la
masa del cuerpo se mantiene constante:

D’pr =m,D°D"s) A7
D’pl =m,D"U; A.8
D®pl =m,a. A9
F}=m,a, A.10

De esta forma se llega a la segunda Ley de Newton a partir del momento
lineal. Esta ecuacion indica que la fuerza que se provoca depende de la masa del
cuerpo y de la razén de cambio de la razén de cambio de su posicion.

Una vez comprendida la segunda ley de Newton como una derivacion del
momento lineal se pueden lograr las tres primeras ecuaciones que describen la
traslacion de un cuerpo independientemente de su actitud.

Al tener un espacio de tres dimensiones la posicion de un cuerpo o
particula se puede representar de la siguiente manera:
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F{=m,D"'D"s" A.ll

En donde la letra 4 significara aeronave. En la ecuacion A.11 se observa
que el vector desplazamiento es de la aeronave con respecto al sistema tierra
plana. Para que esta segunda ley de Newton se cumpla, los vectores de derivacion
o de razones de cambio tienen que ser con respecto al mismo sistema de
referencia que el del vector desplazamiento. De esta forma se creara, con la
primera razon de cambio, una velocidad y con la segunda la aceleracion.

La ecuacion A.11 pude ser representada por:

Fl=m,D'U} A.12

La aeronave puede ser compuesta por dos triadas, una cuando estd en
cierta posicion y otra cuando ha transcurrido un cambio y se han experimentado
incrementos en las fuerzas aplicadas. Al principio las fuerzas en la aeronave
estaran equilibradas, o bien, la sumatoria de ellas dard cero. A partir de esta
situacion de equilibrio se le aplican incrementos a esas fuerzas aplicadas para
romper el equilibrio. Independientemente del sistema de referencia, habra un
cambio en la posicion original de la aeronave. La suma del estado final de la
aeronave tomara en cuenta el equilibrio mas los incrementos.

D F{ =) F +> F; A13

Lo mismo para la sumatoria de momentos

DML=Y M+ M A.14

En donde E es la triada del estado estacionario y P la triada del estado
perturbado. Siendo que la sumatoria en estado equilibrado da cero, entonces las
ecuaciones A.13 y A.14 quedan de la siguiente manera:

DE=)F 4.15

M= M, 4.16

Regresando a la ecuacion A.12 la derivacion del vector velocidad es una
razén de cambio en su magnitud y direccion. El vector velocidad puede ser
representado por:
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1,U! A.17

En donde 1y es un vector unitario. De ser asi, se tiene la siguiente
derivacion:

o,
Ot

ou’
ot

A18

D'U! ==—YU"+1,

La razon de cambio de la direccion del vector es en realidad una rotacion.
La primera parte de la ecuacion A.18 describe una rotacion con una taza de
cambio con respecto al tiempo. El vector rota manteniendo fijo su punto de
origen. Ese vector tiene una longitud de magnitud U, por lo tanto tendrd una
velocidad tangencial en la punta de:

w, xU’ A.19

Por lo tanto, la razén de cambio de direccion de un vector sera:

aalij =, xU’ A20

ay

U

t=0

Figura 4.3. Taza de cambio de la direccion del vector velocidad

El segundo término de la ecuacion A.18 indica la razén de cambio de la
magnitud del vector velocidad, que puede ser representado graficamente como
sigue:

Ui

[—
Y&

N, N

’%{_ﬂ
U’

1
voor

Figura A.4. Taza de cambio en la magnitud del vector velocidad
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Ambos términos describen la taza de cambio en magnitud y direccion de
un vector, finalmente la diferenciacion de un vector con respecto al tiempo se
representa de la forma siguiente:

Figura A.5 Taza de cambio en la magnitud y direccion del vector
velocidad

Y la ecuacion A.18 una vez sustituido los dos términos queda:

ou’
ot

D'U" =w,xU" +1, A21

El primer término de la ecuacion A.21 estd compuesto por el producto cruz
de dos vectores. Ambos tienen las siguientes coordenadas:

Ul =iu+ jv+kw A22
W, =ip+ jq +kr A.23

En donde i,j y k son los vectores unitarios en x, y y z de la triada de la
aeronave

El segundo término de la ecuacion A.21 tendra las siguientes coordenadas:

T

1, agtf‘ =i+ jv+kw A24

Se realiza el producto cruz del primer término de la ecuacion A.21
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i j k
o,xUl=p q r A.25
u v
w, xUL =i(wq—vr)+ j(ur —wp) +k(vp —uq) A.26

Los componentes de la sumatoria de fuerzas en los tres ejes sera:
D F{=i) Fxp+ )Y Fy, +kY Fz; A27

En base a la ecuacion A.27 y la forma obtenida en la ecuacion A.26 y
A.24, Se obtiene el valor de las fuerzas para cada eje.

ZFxﬁ = m(u +wq—vr)
ZFyZ =m(v+ur—wp) 4.28
> Fzl =m(w+vp—uq)

En el caso de los momentos. La sumatoria de estos serd la suma de las
tazas de cambio de los momentos angulares con respecto al tiempo en cada eje.
De forma general se puede escribir como:

dDMp=>M; = aai] A29

La distribucion de masa de un cuerpo puede provocar un momento
alrededor de su centro de gravedad

0 oxd

Figura A.6. Cuerpo con una velocidad rotacional alrededor de su centro de
gravedad
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El momento del elemento de masa sera la velocidad tangencial de esta
multiplicada por su magnitud.

Ah = (wxd)Am A.30

Se puede obtener el momento del momento de la ecuacion A.30 para
obtener el momento angular. La distancia por la que se multiplica sera la misma
distancia en donde se sitia el elemento de masa

AH =d x(wxd)Am A3l

Para obtener el momento angular o momento de momentos del cuerpo
completo se integran todos los elementos de masa.

Los componentes de la distancia y la velocidad angular y distancia lineal
son:

w=Iip+ jq+kr A.32

d=ix+jy+kz A.33
Y el producto cruz da como resultado
wxd =i(zq—yr)+ j(xr—zp)+k(yp —xq) A34

Para el doble producto cruz se obtiene:
i j k
d x (a) xd ) =| x v z A.35
zg—yr Xxr—zp yp—Xxq

dx(a)xd)z i[(y2 +22)p—xyq—xzr]+ j[(22 +x2)q—yzr—xyp]
A.36
+ k[()c2 + yz)r—xzp —yzq]

Se sustituye la ecuacién A.36 en la ecuacion A.30 integrada para obtener
el momento angular para cada eje.
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H = ji[(yz +zz)p—xyq—xzr]amjtjj[(z2 +x2)q—yzr—xyp]6m

A.37
+ J‘k[(x2 +y° )r —Xzp — yzq]@m
Se conoce que el valor de los momentos y productos de inercia son:
I, =[(*+2 pm A38

J
I, = I(zz +x2)8m A.39
J

L=<+ Jom 4.40
J, = j xyom A4l
J,. = [ xzom A42
J,. = [ yzom A43

En base a la figura A.9 y la teoria del momento y producto de inercia, la
simetria de la aeronave provoca que las ecuaciones A.40 y A.42 se igualen con
cero; por lo tanto la ecuacion A.37 se reduce de la siguiente manera:

H =pl —rJ
Hy :qu A.44
H =rl —pJ_

Como ya antes se ha derivado el vector velocidad, la derivada del vector
momento angular de la ecuacidén A.29 es representado por:

M= M, =1Ha§+wa A 45

Si se sustituye el conjunto de ecuaciones A.44 en el primer término de la
ecuacion A.45 se obtiene las siguientes tres ecuaciones.
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OH

<= pl — 7]
6t p X Xz
O, o1 A46
or 7 '
OH

Sl - pJ
at z p Xz

Y el producto cruz del segundo término arroja el siguiente resultado.
a)xH:i(qHZ—rHy)+j(er—sz)+k(pHy—qu) AA47

La sumatoria de momentos puede representarse por las sumatoria en cada
eje por medio de la ecuacion A.48.

D Mg =i) Li+jY My +k)Y N; A48

Sustituyendo en A.48 las ecuaciones A.46 y A.47 para tener finalmente las
tres ecuaciones que rigen la actitud de un cuerpo en el espacio para obtener
finalmente:

D Lo=pl~r +qr(.~1,)-pgJ,
S ME =gl + pr(I,~1)+(p* - A.49
SINE =, - pJ .+ pgll, —1,)+qrJ.,
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APENDICE B
CARACTERISTICAS DE LA AERONAVE

La aeronave se ha disefiado con el fin de predecir su comportamiento en
vuelo. No se ha tomado en cuenta la necesidad de cumplir con algln requisito de
desempefio ni cubrir alguna necesidad. Su configuracion se busco ser simple, pero
con lo necesario para estar dentro de lo requerido para aeronaves trisonicas de
control canard. Ademds de buscar geometrias simples que permitiera la facil
caracterizacion por métodos analiticos de su aerodindmica, aplicados en las
rapidas evaluaciones de disefios preliminares

Las caracteristicas de dicha aeronave se encuentran en la tabla B.1. El
fuselaje busco ser un cilindro con el frente esférico, para simplificar los céalculos a
la hora de determinar el arrastre en velocidades supersonicas. El flechado del ala
buscd ser el necesario para que se mantuviera en la parte interna del cono de
Mach. Las superficies canard fueron disefiadas con la finalidad de obtener una
superficie lo mas efectiva posible, buscando una conicidad que aumentara su
eficiencia en sustentacion. Esto para que a la hora de ejercer la entrada
determinada por la deflexion de dicha superficie se obtengan resultados visibles.

La masa de la aeronave se considero ser la del aluminio, siendo el volumen
de la aeronave completa de aluminio sélido. En el caso de una aeronave normal, la
parte interna no es solida sino estructurada pero también con accesorios y
elementos Uutiles para el funcionamiento de la aeronave, tales como el combustible
y el mismo motor. El peso total de la aeronave pudiere ser mayor a lo normal, y
por lo tanto su momento de inercia puede provocar demasiada resistencia al
movimiento, o por el contrario resistencia a regresar a su punto inicial.

Al momento de dibujar las superficies con perfil aerodinamico, estas se
dibujaron en dos partes. Una parte solida sin perfil, pero con las caracteristicas
geométricas requeridas en la forma del ala, y por una piel que cubre la primera
parte dando forma al perfil simétrico en el ala. Se us6 un mismo perfil para el ala
y las superficies canard. En el caso del fuselaje, este es completamente s6lido. El
centro de gravedad se mantiene cerca de un cuarto de la cuerda aerodinamica
media sobre el eje x de la aeronave, y ligeramente desplazado hacia arriba en el
eje z, con valor cero en el eje y, debido a su simetria. Para célculos, de momento
e inercia y otros, se considerd estar en la coordenada y y z a la mitad del didmetro
del fuselaje y a un cuarto de la distancia de la cuerda aerodindmica media del ala
en x. Se consider6 también que el centro aerodinamico del ala en velocidades
subsonicas serd el mismo que la posicion del centro de gravedad total de la
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aeronave, asi como el centro de gravedad particular del ala, por lo que el momento
de cabeceo seria unicamente provocado por las superficies canard, hasta que los
fendmenos de compresibilidad provoquen el desplazamiento de centros
aerodinamicos. Esto puede provocar altos valores de inestabilidad en la aeronave
al no tener deflectadas las superficies de control.

La cota del dibujo de la aeronave disefiada es milimetros.

Elemento Simbolo Unidades Valor
Aeronave M (kgm) 16865.23
l, Kgm m? 96227.28
Ala S m? 27.5688
S, m? 21.3688
C: m 6.2
Cp m 1
B m 7.65966423
Al 5.27352541
Nga Grados 53.6621439
Nija Grados 45.5558812
N Grados 39.2034531
CAM m 4.22592593
Canard S m? 2.23941135
Sy m? 1.4050009
CAM m 1.08333333
B m 3
[(Xega)( € )]e m 2.29126457
Fuselaje D m 1
ls m 7.5

Tabla B.1 Valores caracteristicos de la aeronave

PERFIL ao
NACA 64-006 ocl/da
Clmax
Xca
t/c

0
2
1.75
0.25
0.0599

Tabla B.2 Caracteristicas del perfil aerodinamico
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NACA 64-006
(Estaciones y ordenadas dadas en
porcentaje de la cuerda del perfil)

X y dy/dx
0 0 0
0.5 0.4924 0.4687
0.75 0.5956 0.3687
1.25 0.7511 0.2696
2.5 1.0213 0.1822
5 1.4025 0.13
7.5 1.6897 0.1024
10 1.9236 0.086
15 2.2932 0.0635
20 2.5675 0.0471
25 2.7675 0.0332
30 2.9019 0.0207
35 2.9762 0.009
40 2.9855 -0.0061
45 2.9133 -0.0223
50 2.7686 -0.0348
55 2.5689 -0.0448
60 2.3246 -0.0527
65 2.0439 -0.0593
70 1.7359 -0.064
75 1.4078 -0.0671
80 1.0699 -0.0678
85 0.7353 -0.0654
90 0.4224 -0.0589
95 0.1568 -0.0458
100 0 -0.0018

L.E. radio = 0.249 % de la cuerda

Tabla B.3 Geometria del perfil
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APENDICE C
CARACTERIZACION AERODINAMICA

Los resultados obtenidos de la dindmica de la aeronave, dependen directamente de
su caracterizacion aerodinamica. La metodologia empleada [17], arrojé tablas de
valores y graficos que se utilizaron para obtener variables del modelo matematico.
En este Apéndice se muestras esos valores, comenzando por tablas con las
formulas empleadas y posteriormente su representacion grafica.
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Tablas
Arrastre por Friccién
Ala Fuselaje
Mach Velocidad(m/s) Re Cos Re Cos
Re_PUS ¢ SO0T_1TH0 o pUx 0074 1740
7, Re; Re, Y7, Re; Re,

0.1 34.3 9969839.56 0.00277325 17694062.3 0.00252991
0.15 51.45 14954759.3 0.00260181 26541093.5 0.00235797
0.2 68.6 19939679.1 0.00247892 35388124.6 0.00223885
0.25 85.75 24924598.9 0.00238437 44235155.8 0.00214882
0.3 102.9 29909518.7 0.00230812 53082187 0.00207702
0.35 120.05 34894438.5 0.0022446 61929218.1 0.00201765
04 137.2 39879358.2 0.00219036 70776249.3 0.00196725
0.45 154.35 44864278 0.0021432 79623280.5 0.00192361
0.5 171.5 49849197.8 0.00210158 88470311.6 0.00188523
0.55 188.65 54834117.6 0.00206441 97317342.8 0.00185105
0.6 205.8 59819037.4 0.0020309 106164374 0.0018203
0.65 222.95 64803957.2 0.00200042 115011405 0.00179239
0.7 2401 69788876.9 0.00197251 123858436 0.00176688
0.75 257.25 74773796.7 0.0019468 132705467 0.00174341
0.8 274 .4 79758716.5 0.00192299 141552499 0.0017217
0.85 291.55 84743636.3 0.00190083 150399530 0.00170153
0.9 308.7 89728556.1 0.00188014 159246561 0.0016827
0.95 325.85 94713475.8 0.00186073 168093592 0.00166506
1 343 99698395.6 0.00184247 176940623 0.00164848
1.05 360.15 104683315 0.00182524 185787654 0.00163284
1.1 377.3 109668235 0.00180894 194634686 0.00161806
1.15 394 .45 114653155 0.00179347 203481717 0.00160405
1.2 411.6 119638075 0.00177878 212328748 0.00159074
1.25 428.75 124622995 0.00176478 221175779 0.00157806
1.3 4459 129607914 0.00175142 230022810 0.00156597
1.35 463.05 134592834 0.00173864 238869841 0.00155442
1.4 480.2 139577754 0.00172641 247716873 0.00154336
1.45 497.35 144562674 0.00171468 256563904 0.00153276
1.5 514.5 149547593 0.00170341 265410935 0.00152259
1.55 531.65 154532513 0.00169258 274257966 0.0015128
1.6 548.8 159517433 0.00168214 283104997 0.00150339
1.65 565.95 164502353 0.00167209 291952028 0.00149431
1.7 583.1 169487273 0.00166238 300799060 0.00148555
1.75 600.25 174472192 0.001653 309646091 0.0014771
1.8 617.4 179457112 0.00164394 318493122 0.00146892
1.85 634.55 184442032 0.00163516 327340153 0.00146101
1.9 651.7 189426952 0.00162666 336187184 0.00145335
1.95 668.85 194411871 0.00161842 345034215 0.00144593
2 686 199396791 0.00161043 353881246 0.00143873



XVIII CARACTERIZACION AERODINAMICA

Canard Empenaje Vertical
Mach Velocidad(m/s) Re Cos Re Co¢
Re = LUX CDf _ 0.017/:1 B 1740 Re = LUX CDf _ 0.017/21 3 @
Y7, Re;” Re, Re;” Re,
0.1 34.3 2555809 0.00318933 5060559.13 0.00303208
0.15 51.45 3833713.5 0.00311481 7590838.69 0.00288374
0.2 68.6 5111618 0.00302875 10121118.3 0.00276699
0.25 85.75 6389522.51 0.00294977 12651397.8 0.0026731
0.3 102.9 7667427.01 0.00287978 15181677.4 0.00259538
0.35 120.05 8945331.51 0.00281788 17711956.9 0.00252948
04 137.2 10223236 0.00276281 20242236.5 0.00247251
0.45 154.35 11501140.5 0.00271344 22772516.1 0.0024225
0.5 171.5 12779045 0.00266883 25302795.6 0.00237803
0.55 188.65 14056949.5 0.00262825 27833075.2 0.00233808
0.6 205.8 15334854 0.00259109 30363354.8 0.00230188
0.65 222.95 16612758.5 0.00255686 32893634.3 0.00226882
0.7 2401 17890663 0.00252519 35423913.9 0.00223844
0.75 257.25 19168567.5 0.00249573 37954193.5 0.00221037
0.8 2744 20446472 0.00246824 40484473 0.0021843
0.85 291.55 21724376.5 0.00244247 43014752.6 0.00215998
0.9 308.7 23002281 0.00241825 455450321 0.00213722
0.95 325.85 24280185.5 0.00239541 48075311.7 0.00211583
1 343 25558090 0.00237381 50605591.3 0.00209568
1.05 360.15 26835994.5 0.00235334 53135870.8 0.00207663
1.1 377.3 28113899 0.00233389 55666150.4 0.00205858
1.15 394.45 29391803.5 0.00231538 58196430 0.00204145
1.2 411.6 30669708 0.00229772 60726709.5 0.00202514
1.25 428.75 31947612.5 0.00228084 63256989.1 0.00200958
1.3 4459 33225517 0.00226469 65787268.7 0.00199472
1.35 463.05 34503421.5 0.00224921 68317548.2 0.0019805
1.4 480.2 35781326 0.00223434 70847827.8 0.00196688
1.45 497.35 37059230.5 0.00222005 73378107.3 0.0019538
1.5 5145 38337135 0.0022063 75908386.9 0.00194122
1.55 531.65 39615039.5 0.00219304 78438666.5 0.00192912
1.6 548.8 40892944 0.00218026 80968946 0.00191747
1.65 565.95 42170848.5 0.00216791 83499225.6 0.00190622
1.7 583.1 43448753 0.00215597 86029505.2 0.00189536
1.75 600.25 44726657.5 0.00214442 88559784.7 0.00188487
1.8 617.4 46004562 0.00213324 91090064.3 0.00187471
1.85 634.55 47282466.5 0.00212239 93620343.9 0.00186488
1.9 651.7 48560371 0.00211188 96150623.4 0.00185535
1.95 668.85 49838275.5 0.00210167 98680903 0.00184611
2 686 51116180 0.00209175 101211183 0.00183713
Aeronave Completa
Mach Velocidad(m/s) Cqstotal
0.1 34.3 0.011524572
0.15 51.45 0.010958334
0.2 68.6 0.010513513
0.25 85.75 0.010156058



XIX CARACTERIZACION AERODINAMICA

0.3 102.9 0.009860311
0.35 120.05 0.00960961
0.4 137.2 0.009392939
0.45 154.35 0.009202749
0.5 171.5 0.009033678
0.55 188.65 0.0088818
0.6 205.8 0.008744163
0.65 222.95 0.008618496
0.7 2401 0.00850302
0.75 257.25 0.008396313
0.8 2744 0.008297226
0.85 291.55 0.008204816
0.9 308.7 0.008118301
0.95 325.85 0.008037024
1 343 0.007960431
1.05 360.15 0.00788805
1.1 377.3 0.007819472
1.15 394.45 0.007754347
1.2 411.6 0.007692367
1.25 428.75 0.007633265
1.3 445.9 0.007576804
1.35 463.05 0.007522776
1.4 480.2 0.007470993
1.45 497.35 0.007421291
1.5 514.5 0.00737352
1.55 531.65 0.007327548
1.6 548.8 0.007283254
1.65 565.95 0.007240528
1.7 583.1 0.007199271
1.75 600.25 0.007159393
1.8 617.4 0.007120812
1.85 634.55 0.007083453
1.9 651.7 0.007047245
1.95 668.85 0.007012126
2 686 0.006978037
Arrastre por Presion
Ala Empenaje Empenaje
Vertical Horizontal
Mach Velocidad FF
(m/s)
4
FF = {1 n %[tj n 100(tj }[1.34M0'18(COSA )]
(x/c), \c c "
0.1 34.3 0.89944378 0.9387479 0.96069453
0.15 51.45 0.96754339 1.00982335 1.03343162
0.2 68.6 1.01896536 1.06349237 1.08835535
0.25 85.75 1.06072602 1.1070779 1.13295985
0.3 102.9 1.09611431 1.1440126 1.17075803
0.35 120.05 1.12695421 1.17620014 1.20369807
0.4 137.2 1.15436944 1.20481337 1.23298024
0.45 154.35 1.17910444 1.23062925 1.25939966



XX

CARACTERIZACION AERODINAMICA

0.5 171.5
0.55 188.65
0.6 205.8
0.65  222.95
0.7 240.1
0.75  257.25
0.8 274.4
0.85  291.55
0.9 308.7
0.95 32585

1 343
1.05  360.15
1.1 377.3
115  394.45
1.2 411.6
125  428.75
1.3 445.9
135  463.05
1.4 480.2
145  497.35
15 514.5
155  531.65
1.6 548.8
165  565.95
1.7 583.1
175  600.25
1.8 617.4
185  634.55
1.9 651.7
195  668.85
2 686

Mach CDoch
0

0.2
0.4
0.6
0.82 0
0.9 0.002
1 0.73600846
1.05 1.47201692
1.1
1.15
1.2 1.47201692
1.4

1.6

1.20167942
1.22247308
1.24177024
1.25979078
1.27670826
1.2926622
130776653
1.3221156
1.33578842
1.34885191
1.36136325
1.37337171
1.38492006
1.39604569
1.40678149
1.41715654
1.42719668
1.436925
1.44636222
1.45552699
146443618
1.47310508
1.48154763
1.48977654
1.49780345
150563905
151329317
152077489
1.52809259
153525405
154226649

1.25419071
1.27589303
1.29603343
1.31484144
1.33249819
1.34914929
1.36491365
1.37988974
1.39416004
1.40779439
1.42085245
1.43338566
1.44543865
1.45705046
1.46825539
1.47908381
1.48956268
1.49971612
1.50956573
1.51913098
1.52842948
1.53747721
1.54628868
1.55487718
1.56325486
1.57143286
1.57942145
1.5872301
1.59486757
1.60234198
1.60966084

Arrastre Por Onda de Choque

(D/q)och2 = Each |:1 - O386(M — 1 .2)0'57 (1

UWQLm=9ﬂ(Amx

201

1.28351196
1.30572164
1.3263329
1.34558062
1.36365015
1.38069053
1.39682344
141214966
142675358
1.44070667
1.45407001
1.46689623
1.479231
149111428
150258117
151366274
1.5243866
15347774
154485728
1.55464616
1.56416205
157342129
1.58243877
1.59122806
159980159
1.60817078
1.61634613
1.62433734
1.63215337
1.63980251
1.64729248

B ﬁﬂ@/ @er



XXI

CARACTERIZACION AERODINAMICA

1.8

Mach Velocidad(m/s)

0.1
0.15
0.2
0.25
0.3
0.35
0.4
0.45
0.5
0.55
0.6
0.65
0.7
0.75
0.8
0.85
0.9
0.95

1.05
1.1
1.15
1.2
1.25
1.3
1.35
1.4
1.45
1.5
1.55
1.6
1.65
1.7
1.75
1.8
1.85
1.9
1.95

Arraste Spersodnico, Correccion de Flujo Turbulento

34.3
51.45
68.6
85.75
102.9
120.05
137.2
154.35
171.5
188.65
205.8
222.95
2401
257.25
2744
291.55
308.7
325.85
343
360.15
377.3
394.45
411.6
428.75
445.9
463.05
480.2
497.35
514.5
531.65
548.8
565.95
583.1
600.25
617.4
634.55
651.7
668.85
686

Ala

0.00225507
0.0022155
0.00217806
0.00214234
0.00210803
0.00207489
0.00204274
0.00201144
0.00198087
0.00195095
0.0019216
0.00189277
0.00186441
0.0018365
0.00180901
0.00178191
0.0017552
0.00172885
0.00170287
0.00167724
0.00165197
0.00162705
0.00160247
0.00157824
0.00155436
0.00153083
0.00150765
0.00148481
0.00146232
0.00144018

CDf =

Fuselaje

Canard

Empenaje Vertical

0.455

0.00230997
0.00225235
0.00220208
0.00215711
0.00211608
0.00207806
0.00204239
0.00200859
0.0019763
0.00194523
0.00191519
0.00188601
0.00185757
0.00182976
0.00180251
0.00177576
0.00174946
0.00172357
0.00169807
0.00167293
0.00164814
0.00162368
0.00159955
0.00157573
0.00155224
0.00152905
0.00150617
0.00148361
0.00146135
0.00143941
0.00141777
0.00139645
0.00137545
0.00135475
0.00133437

(log,, Re)*** (1+0.1442)

1.47201692
1.4384867
1.42224052
1.40929844
1.39812268
1.38810004
1.37890986
1.37035875
1.36231917
1.35470162
1.34744034
1.34048528
1.33379729
1.32734504
1.32110297
1.31504989
0.00174265

0.65

0.0021492
0.00211632
0.00208405
0.00205235
0.00202117
0.00199049
0.00196027

0.0019305
0.00190117
0.00187226
0.00184376
0.00181568
0.00178799
0.00176071
0.00173383
0.00170735
0.00168126
0.00165557
0.00163028
0.00160537
0.00158087



XXII CARACTERIZACION AERODINAMICA

Sustentacién
Ala
Mach Velocidad(m/s) Cla

2724 S,
p?=1-M’ €. = Ap°(, tan’ A (S J(F)
2+\/4+ [1+ ’"J a

n” B

0.1 34.3 0.99 4.661629792
0.15 51.45 0.9775 4.678380568
0.2 68.6 0.96 4702143516
0.25 85.75 0.9375 4.733244605
0.3 102.9 0.91 4772124282
0.35 120.05 0.8775 4.819355746
0.4 137.2 0.84 4.87567013
0.45 154.35 0.7975 4.941990949
0.5 171.5 0.75 5.019481227
0.55 188.65 0.6975 5.109608506
0.6 205.8 0.64 5.214235697
0.65 222.95 0.5775 5.335750243
0.7 240.1 0.51 5.477251747
0.75 257.25 0.4375 5.642831641
0.8 274.4 0.36 5.838003015
0.85 291.55 0.2775 6.070385902
0.9 308.7 0.19

0.95 325.85 0.0975

1 343 0.99
27’ tan &
( (9% j _ tan i
a) (z+ANM*-1

1.05 360.15

1.1 377.3

1.15 394.45

1.2 411.6 12.34912381
1.25 428.75 11.7231039
1.3 445.9 11.2762313
1.35 463.05 10.94010981
1.4 480.2 10.67770644
1.45 497.35 10.46705705
1.5 514.5 10.29423684
1.55 531.65 10.14995579
1.6 548.8 10.02776092
1.65 565.95 9.923020744
1.7 583.1 9.832319838
1.75 600.25 9.753081388
1.8 617.4 9.683323044
1.85 634.55 9.621493895
1.9 651.7 9.566362603
1.95 668.85 9.516938829

2 686 9.472416858



XXIII

CARACTERIZACION AERODINAMICA

Mach

0.1

0.15
0.2

Mach
0.1
0.15
0.2
0.25
0.3
0.35
0.4
0.45
0.5
0.55
0.6
0.65
0.7
0.75
0.8
0.85
0.9
0.95

1.05
1.1
1.15
1.2
1.25
1.3
1.35
1.4
1.45
1.5
1.55
1.6
1.65
1.7
1.75
1.8
1.85
1.9
1.95

Canard
Velocidad(m/s) Betha”2
34.3 0.99
51.45 0.9775
68.6 0.96
85.75 0.9375
102.9 0.91
120.05 0.8775
137.2 0.84
154.35 0.7975
171.5 0.75
188.65 0.6975
205.8 0.64
222.95 0.5775
240.1 0.51
257.25 0.4375
274.4 0.36
291.55 0.2775
308.7 0.19
325.85 0.0975
343
360.15
377.3
394.45
411.6
428.75
445.9
463.05
480.2
497.35
514.5
531.65
548.8
565.95
583.1
600.25
617.4
634.55
651.7
668.85
686

CLu
3.279938498
3.287103423
3.297230869
3.310420781

3.32680674
3.346560204
3.369896233
3.397081108
3.428442445
3.464382661
3.505397055
3.552098399
3.605250899

3.66581804
3.735031584
3.814493909
3.906334936
4.013462739

13.34912381
12.7231039
12.2762313

11.94010981

11.67770644

11.46705705

11.29423684

11.14995579

11.02776092

10.92302074

10.83231984

10.75308139

10.68332304

10.62149389
10.5663626

10.51693883

10.47241686

Arrastre Inducido a 5° de Angulo de Ataque y S = 0.9

e

-0.66742989

Ala

K100

e=4.61(1-0.0454"%)
(cosA,, )" =3.1

100 —

b
7

K=
¢,

a

0.01154599 0.21451725

0.21374918
0.21266897

K
K= SKIOO
+(1-S)K,
0.03184312

0.03176631
0.03165829

K=f(e)
_ b
e

0.01729918



XXIV

CARACTERIZACION AERODINAMICA

0.25 0.21127157 0.03151855
0.3 0.20955028 0.03134642
0.35 0.20749661 0.03114105
0.4 0.20510001 0.03090139
0.45 0.2023476 0.03062615
0.5 0.19922378 0.03031377
0.55 0.19570971 0.02996236
0.6 0.19178266 0.02956966
0.65 0.18741507 0.0291329
0.7 0.18257331 0.02864872
0.75 0.17721599 0.02811299
0.8 0.17129145 0.02752054
0.85 0.16473417 0.02686481
0.9 0.33333333 0.04372473
0.95 0.25 0.03539139
1 0.16666667 0.02705806
1.05 0.125 0.02289139
1.1 0.1 0.02039139
1.15 0.08333333 0.01872473
1.2 0.08097741 0.01848913
1.25 0.08530164 0.01892156
1.3 0.08868211 0.0192596
1.35 0.09140676 0.01953207
1.4 0.09365307 0.0197567
1.45 0.09553784 0.01994518
1.5 0.09714173 0.02010557
1.55 0.0985226  0.02024365
1.6 0.09972316 0.02036371
1.65 0.10077576 0.02046897
1.7 0.1017054 0.02056193
1.75 0.1025317 0.02064456
1.8 0.10327033 0.02071843
1.85 0.10393396 0.02078479
1.9 0.10453294 0.02084469
1.95 0.1050758 0.02089897
2 0.10556968 0.02094836
Mach Velocida (m/s) Cpiab°

Cp = KCf

0.1 34.3 0.02107809

0.15 51.45 0.02117864

0.2 68.6 0.02132158

0.25 85.75 0.0215092

0.3 102.9 0.02174461

0.35 120.05 0.02203187

04 137.2 0.02237623

0.45 154.35 0.02278434

0.5 171.5 0.02326472

0.55 188.65 0.02382821

0.6 205.8 0.02448882

0.65 222.95 0.02526474



XXV

CARACTERIZACION AERODINAMICA

Mach
0.1
0.15
0.2
0.25
0.3
0.35
04
0.45
0.5
0.55
0.6
0.65
0.7
0.75
0.8
0.85
0.9
0.95

1.05
1.1

0.7
0.75
0.8
0.85
0.9
0.95

1.05
1.1
1.15
1.2
1.25
1.3
1.35
1.4
1.45
1.5
1.55
1.6
1.65
1.7
1.75
1.8
1.85
1.9
1.95

e

2401
257.25
2744
291.55
308.7
325.85
343
360.15
377.3
394.45
411.6
428.75
445.9
463.05
480.2
497.35
514.5
531.65
548.8
565.95
583.1
600.25
617.4
634.55
651.7
668.85
686

Canard
KO

1.11769613 0.14213965 0.30488377

0.30421921
0.3032848
0.3020764

0.30058855

0.29881429

0.29674504

0.29437036

0.29167764

0.28865172

0.28527439

0.28152373

0.27737321

0.27279041

0.26773535

0.26215798

0.25599443
0.2491614

0.25641026

0.125

0.09090909

0.07692308

0.02618007
0.02726726
0.02857102
0.03015481
0.01198698
0.01724876
0.02967149
0.04462645
0.06211365
0.08213309
0.08588731
0.07921041
0.07459599
0.07120849
0.06861365
0.06656214
0.06490001
0.06352685
0.0623742
0.06139372
0.06055027
0.05981768
0.05917602
0.05860988
0.0581071
0.05765801
0.05725479

K K=f(e)

0.15841406
0.1583476
0.15825416
0.15813332
0.15798454
0.15780711
0.15760019
0.15736272
0.15709345
0.15679086
0.15645312
0.15607806
0.155663
0.15520472
0.15469922
0.15414148
0.15352513
0.15284182
0.15356671
0.14042568
0.13701659
0.13561799

0.127172

CDi ab°
0.05191171
0.05211688
0.05240757
0.05278736
0.05326107
0.05383492
0.05451675
0.05531639
0.05624604
0.05732085
0.0585597
0.05998629
0.06163063
0.06353118
0.06573806
0.06831775
0.07136062
0.07499302
0.07114862
0.27375792
0.50500853
0.69814268



XXVI

CARACTERIZACION AERODINAMICA

1.2
1.25
1.3
1.35
1.4
1.45
15
1.55
1.6
1.65
1.7
1.75
1.8
1.85
1.9
1.95
2
Mach Velocidad
(ml/s)
0.1 34.3
0.15 51.45
0.2 68.6
0.25 85.75
0.3 102.9
0.35 120.05
04 137.2
0.45 154.35
0.5 1715
0.55 188.65
0.6 205.8
0.65 222.95
0.7 240.1
0.75 257.25
0.8 274 .4
0.85 291.55
0.9 308.7
0.95 325.85
1 343
1.05 360.15
1.1 377.3
1.15 394.45
1.2 411.6
1.25 428.75
1.3 445.9
1.35 463.05
14 480.2

( D, )Subso'nico

0.00203186
0.0020305
0.00202332
0.00201515
0.00200717
0.00199967
0.00199272
0.00198628
0.00198031
0.00197476
0.00196959
0.00196476
0.00196022
0.00195595
0.00195192
0.00194811
0.00394449

0.05186581
0.05069523
0.05011764
0.04965365
0.0492505

ref

0.07491128 0.13541681 0.73505237
0.07859717 0.1357854 0.66954443
0.08145822 0.13607151 0.62465108
0.08375132 0.13630082 0.59190945
0.08563325 0.13648901 0.56696071
0.08720633 0.13664632 0.54732093
0.08854073 0.13677976 0.53146637
0.08968645 0.13689433 0.51840828
0.09068024 0.13699371 0.50747597
0.09154977 0.13708066 0.49819789
0.09231633 0.13715732 0.49023251
0.0929966 0.13722534 0.48332624
0.09360383 0.13728607 0.47728673
0.09414871 0.13734056 0.47196542
0.09463995 0.13738968 0.46724569
0.0950847 0.13743415 0.46303471
0.09548894 0.13747458 0.45925767
Arrastre Parasito Final
CDO total
— z (CDf FFSh) , CDO . — z (CDfC Sh(' ) + CD” )



XXVII CARACTERIZACION AERODINAMICA

1.45 497.35 0.04888718
1.5 514.5 0.04855266
1.55 531.65 0.04824033
1.6 548.8 0.0479458
1.65 565.95 0.04766601
1.7 583.1 0.0473987
1.75 600.25 0.04714215
1.8 617.4 0.04689503
1.85 634.55 0.04665625
1.9 651.7 0.04642493
1.95 668.85 0.04620037

2 686 0.04598193

Arrastre Total Final a a=5°
Mach Velocidad Cpa=s

0.1 34.3 0.02310996
0.15 51.45 0.02320914
0.2 68.6 0.0233449
0.25 85.75 0.02352435
0.3 102.9 0.02375178
0.35 120.05 0.02403155
0.4 137.2 0.02436894
0.45 154.35 0.02477062
0.5 171.5 0.02524503
0.55 188.65 0.02580298
0.6 205.8 0.02645841
0.65 222.95 0.0272295
0.7 2401 0.0281403
0.75 257.25 0.02922321
0.8 274.4 0.03052294
0.85 291.55 0.03210292
0.9 308.7 0.01593147
0.95 325.85 0.02724876

1 343 0.05267149
1.05 360.15 0.08462645
1.1 377.3 0.12211365
1.15 394.45 0.15713309
1.2 411.6 0.13775313
1.25 428.75 0.12990564
1.3 445.9 0.12471363
1.35 463.05 0.12086214
1.4 480.2 0.11786416
1.45 497.35 0.11544931
1.5 514.5 0.11345268
1.55 531.65 0.11176718
1.6 548.8 0.11032001
1.65 565.95 0.10905973
1.7 583.1 0.10794897
1.75 600.25 0.10695983
1.8 617.4 0.10607105
1.85 634.55 0.10526612

1.9 651.7 0.10453204
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1.95 668.85
2 686

0.10385838
0.10323672

Movimiento del Centro Aerodinamico

Mach Velocidad Axac Xca(Ala) Xca(canard)
AX,, =0.26(M —0.4)"°
0.1 34.3 0 0.25 0.25
0.15 51.45 0 0.25 0.25
0.2 68.6 0 0.25 0.25
0.25 85.75 0 0.25 0.25
0.3 102.9 0 0.25 0.25
0.35 120.05 0 0.25 0.25
0.4 137.2 0 0.25 0.25
0.45 154.35 0.000145344 0.25076315  0.2502175
0.5 171.5 0.000822192 0.254317  0.25123038
0.55 188.65 0.002265695 0.26189626 0.25339054
0.6 205.8 0.004651021 0.27442065 0.2569601
0.65 222.95 0.008125 0.29266112 0.26215879
0.7 240.1 0.012816708 0.31729541  0.26917977
0.75 257.25 0.018842714 0.34893555 0.27819749
0.8 274.4 0.02631015 0.38814407 0.28937225
0.85 291.55 0.035318694 0.43544433 0.30285323
0.9 308.7 0.045961941 0.49132776 0.31878049
0.95 325.85 0.058328401 0.5562591  0.33728649
1 343 0.072502248 0.6306803 0.35849717
1.05 360.15 0.088563901 0.71501362 0.38253289
1.1 377.3 0.106590487 0.80966401 0.40950907
AX, =0.112-0.004M
1.15 394 .45 0.1074 0.81391444 0.41072048
1.2 411.6 0.1072 0.81286432 0.41042119
1.25 428.75 0.107 0.8118142 0.41012189
1.3 445.9 0.1068 0.81076408  0.4098226
1.35 463.05 0.1066 0.80971396 0.40952331
1.4 480.2 0.1064 0.80866384 0.40922401
1.45 497.35 0.1062 0.80761372 0.40892472
1.5 514.5 0.106 0.8065636  0.40862543
1.55 531.65 0.1058 0.80551348 0.40832613
1.6 548.8 0.1056 0.80446336 0.40802684
1.65 565.95 0.1054 0.80341324 0.40772755
1.7 583.1 0.1052 0.80236312 0.40742825
1.75 600.25 0.105 0.801313  0.40712896
1.8 617.4 0.1048 0.80026288 0.40682967
1.85 634.55 0.1046 0.79921276 0.40653037
1.9 651.7 0.1044 0.79816264 0.40623108
1.95 668.85 0.1042 0.79711252  0.40593179
2 686 0.104 0.7960624  0.40563249
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