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RESUMEN

Esta tesis se enfoca en obtener los modelos matematicos de:

1 Aeronaves de ala fija de configuracion planar (aviones),
2 Cuerpos de ala fija de configuracion cruciforme (algunos modelos de cohetes y
misiles)

Se obtiene el modelo matematico de ala fija a través de una técnica semiempirica que utiliza

una base de datos experimentales, conocida como DATCOM, se da un ejemplo de
aplicacion, en donde se obtienen la frecuencia natural y relacion de amortiguamiento critico,
asi como diagramas caracteristicas de la dinamica de tres prototipos diferentes. En cuanto a
cuerpos cruciformes, se estudian diferentes metodologias, mayormente analiticas basadas en
mecanica de fluidas y otros métodos energéticos. Finalmente se opta por utilizar una técnica
analitica y poderosa [1], basada en teorias de mecanica de fluidos, auxiliadas de mapeo
conforme. De esta forma se obtienen los coeficientes caracteristicos necesarios para el
modelo matematico. Esta técnica es limitada al principio, pero que en un trabajo futuro
puede enriquecerse para ser aplicable para cualquier tipo de misil o cohete en cualquier
situacion de vuelo.



ABSTRACT

This thesis is focused on obtaining mathematical models:

1 Planar and fixed wing aircraft (airplanes).
2 Fixed wing bodies and cruciform configuration (some models of rockets and missiles).

The mathematical model of fixed wing was obtained through a semi-empirical technique
that uses an experimental database, known as DATCOM. Using features diagrams of
dynamics of three different prototypes, the natural frequency and critical damping ratio was
obtained.

For cruciform bodies, different methods were studied, mostly based on analytical fluid
mechanics and energy methods. A powerful analytical technique [1], based on theories of
fluid mechanics, were chosen, aided with conformal mapping. This yields coefficients for
mathematical model. This method is limited in this work, but can be improved in a future, to
be applicable for any type of missile or rocket in any flight situation.
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RESUMEN

Esta tesis se enfoca en obtener los modelos matematicos de:

3 Aecronaves de ala fija de configuracion planar (aviones),
4 Cuerpos de ala fija de configuracion cruciforme (algunos modelos de cohetes y
misiles)

Se obtiene el modelo matematico de ala fija a través de una técnica semiempirica que
utiliza una base de datos experimentales, conocida como DATCOM, se da un ejemplo de
aplicacion, en donde se obtienen la frecuencia natural y relacion de amortiguamiento
critico, asi como diagramas caracteristicas de la dindmica de tres prototipos diferentes. En
cuanto a cuerpos cruciformes, se estudian diferentes metodologias, mayormente analiticas
basadas en mecanica de fluidas y otros métodos energéticos. Finalmente se opta por utilizar
una técnica analitica y poderosa [1], basada en teorias de mecanica de fluidos, auxiliadas de
mapeo conforme. De esta forma se obtienen los coeficientes caracteristicos necesarios para
el modelo matematico. Esta técnica es limitada al principio, pero que en un trabajo futuro
puede enriquecerse para ser aplicable para cualquier tipo de misil o cohete en cualquier
situacion de vuelo.

ABSTRACT

This thesis is focused on obtaining mathematical models:

1 Planar and fixed wing aircraft (airplanes).
2 Fixed wing bodies and cruciform configuration (some models of rockets and missiles).

The mathematical model of fixed wing was obtained through a semi-empirical technique
that uses an experimental database, known as DATCOM. Using features diagrams of
dynamics of three different prototypes, the natural frequency and critical damping ratio
was obtained.

For cruciform bodies, different methods were studied, mostly based analytical fluid
mechanics and energy methods. A powerful analytical technique [Nielsen], based on
theories of fluid mechanics, were chosen, aided with conformal mapping. This yields
coefficients for mathematical model. This method is limited in this work, but can be
improved in a future, to be applicable for any type of missile or rocket in any flight
situation.
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OBJETIVO

Objetivo General.

Utilizar una metodologia rapida, sencilla, econémica y ttil para la caracterizacion de los
dos sistemas aerodinamicos en cuestion. Dicha caracterizacion debe funcionar para la
implementacion de sistemas de control y en los andlisis dindmicos de la etapa de disefio.

Objetivos Particulares.
A continuacion se muestran tres objetivos particulares para cada prototipo.

1

Obtener una herramienta practica para modelar la dindmica de una aeronave de ala
fija de control canard, solo en el plano longitudinal, que funcione tanto para
velocidades subsOnicas como supersonicas. Dicho modelo (funcion de
transferencia de la planta) debe funcionar para el desarrollo de autopilotos simples
que logren mantener el cabeceo de la aeronave en regimenes de comportamiento
lineal. Asi como un evaluador del disefio aerodinamico.

Obtener un codigo en Matlab que obtenga las derivadas de estabilidad (coeficientes
caracteristicos constantes en el tiempo) significativas para diferentes pardmetros
geométricos de misiles con la configuracion de la figura 65 y 66. Estos coeficientes
se utilizaran en modelos matematicos lineales para observar la dinamica
longitudinal de algiin prototipo.
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JUSTIFICACION

Existen muchos trabajos de control empleados con ayuda de modelos matematicos lineales
con coeficientes constantes en el tiempo. Estos se siguen usando en pilotos automaticos
auxiliares y en sistemas de control completos de aeronaves no tripuladas y misiles. Cuando
se crea un nuevo modelo, la obtencién de los coeficientes implica un gasto de recursos
considerable. Por lo que resulta valiosa una metodologia como la que se presenta en este
trabajo. Ademas, estas herramientas resultan Ttiles cuando un disefiador debe tomar
decisiones en cuanto a estabilidad y control se refiere.

Aunque se sabe bien, que al final, el modelo y todos los pardmetros obtenidos, deben ser
validados con experimentacion para poder ser enteramente aplicados, los modelos
matematicos y derivadas de estabilidad obtenidas aqui, se pueden utilizar para adelantar el
trabajo de control, los modelos matematicos, o los mismos sistemas de control, pueden ser
refinados por distintas técnicas una vez que el prototipo es sometido a las primeras pruebas
de vuelo. Al final, el ahorro en tiempo y esfuerzo, es significativo.

15



DESCRIPCION DE LA TESIS

Capitulo 1

INTRODUCCION. MODELOS DINAMICOS DE AERONAVES.

Esta introduccion define las diferentes metodologias que son empleadas en el andlisis
dindmico de prototipos. Se define para cada uno de los siguientes:

e Aecronaves de ala fija
e Aecronaves de ala fija de configuracion cruciforme

La explicacion de dichas metodologias, consiste de un analisis util de cada método; el
concepto, los limites y algunas aplicaciones, ademds se hacen algunas referencias a
publicaciones donde se emplean dichas técnicas.

Capitulo 2

FUNDAMENTOS TEORICOS.

En este capitulo se analiza a profundidad los aspectos necesarios de comprender en el
funcionamiento de los tres tipos de aeronaves, esto para tener el criterio suficiente a la hora
de elegir la metodologia, la cual ya fue explicada en el capitulo I.

Capitulo 3

ANALISIS DINAMICO DE AERONAVES DE ALA FIJA TIPO CANARD.

En base a la metodologia de modelado elegida (segun el criterio del capitulo I), y a los
conocimientos de este tipo de acronave explicados en el estado del arte (capitulo II), se
procede a modelar prototipos de ala fija tipo canard, de tal forma que se obtenga un modelo
matematico, listo para que sean introducidas las variables paramétricas, y tener asi, un
analisis de estabilidad del prototipo.

Capitulo 4
ANALISIS DINAMICO DE AERONAVES DE CONFIGURACION CRUCIFORME.
Este capitulo se desarrolla de la misma forma que el capitulo III.

Capitulo 5

CONCLUSIONES Y TRABAJOS FUTUROS.

En esta seccion se comenta la forma en que puede complementarse el trabajo desarrollado.
Las conclusiones estan en funcion de los valores finales obtenidos.

Capitulo 6 )
DESARROLLO DEL CODIGO
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Este es un capitulo es dedicado a la metodologia del lenguaje de programacion. La forma
en que es programado el modelo matematico parametrizado con ayuda de MATLAB.

Apéndices
Los apéndices seran los siguientes

Apéndice A.

FUNDAMENTOS TEORICOS. FUNCIONES ANALITICAS Y TRANSFORMACIONES
CONFORMES

Apéndice B.
CODIGOS EN MATLAB

Apéndice C
ARTICULOS PUBLICADOS.
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NOMENCLATURA

Figura I- Ejes del misil y angulos de rotacion positivos.

Tabla 1.- Nomenclatura Lineal
Ejes Posicion Velocidad Aceleracion Fuerza

X X U u Fy
Y y vV v Fy
VA z w w Fz

Tabla 2.- Nomenclatura Angular

Ejes Posicion Velocidad Momento Inercia Producto de Inercia
X 1) Balanceo p L(M,) I, Jo
Y 6 Cabeceo q MM,) I, Jyz
7 4 Ladeo r N(M.) I Jox
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o

Cl.

Cn

cP

Cr

NOMENCLATURA

radio del fuselaje

Alargamiento

Matriz de coeficientes constantes en el tiempo

Coeficientes inerciales

Coeficientes inerciales analizados en la parte trasera del misil (Xb)
Flechado del borde de ataque

envergadura

tan(M2 —1/2 “Angulo de cono de Mach.

(x/2), X
J Aijd (/1) Integracion de coeficiente inercial a lo largo de la cuerda de un ala.
(x/4),

Constante de amortiguamiento
Coeficiente de arrastre
Cuerda expuesta

Posicidon del centro de gravedad a partir de la nariz

(x/2),
X X y S
J Aij — |d| — | Integracién de coeficiente inercial a lo largo de la cuerda de un ala.
(x/4), A A

Coeficiente de sustentacion

Coeficiente de sustentaciéon de una seccién
coordenada arbitraria de un contorno
Centro de presiones.

Cuerda de raiz
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NOMENCLATURA

Cre Cuerda de raiz expuesta
d Diametro del fuselaje
2

XY (X y o

D _[Ay‘ — | d| — | Integracién de coeficiente inercial a lo largo de la cuerda de un ala.
A A

(x/2),

E Integral eliptica de segundo orden

Flech UM  Flechado a un medio de la cuerda

h Altitud

ly Momento de inercia sobre el eje y

K Rigidez del sistema

Kz Coeficiente de interferencia del fuselaje

k, coordenada arbitraria de un contorno

Kw Coeficiente de interferencia del ala

L Longitud del misil.

I, longitud de la nariz

m Momento en el gje y

M Numero de Mach

M Matriz de masas

m masa

M, Numero de mach en corriente libre en el sistema xtest, ytest, ztest
mj Masas aparentes

Mn Numero de mach normal al borde de ataque
n Momento en el eje z
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P+

Po

Pe

Qo

Gn

RP

NOMENCLATURA

Vector normal al contorno de la seccién transversal

Velocidad de giro en el eje x

Coeficiente de presién debido a la succioén en la superficie
Coeficiente de presién debido al impacto en la superficie
Presion estatica de la corriente en el sistema x test, ytest z test
Presion estética

Velocidad de giro en el eje y

Presion dinamica

Componente de g, normal al borde de ataque

Velocidad de giro en el eje x

Parte real

coordenada de la geometria del misil en el eje y

Superficie alar.

Superficie alar del canard

Semienvergadura

Superficie de referencia

Distancia de la nariz del misil al centro aerodinamico de las superficies de control
Velocidad en el eje x

Velocidad de vuelo inicial o velocidad del flujo de aire
Velocidad en el eje y

Velocidad de vuelo
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Vo
Ve

Ve.

X ac
Xab
Xaw
Xb

Xc

g

X cg(ref)
cp

Xep

X ep(ref)

Xn

Y

NOMENCLATURA

Volumen

u

Velocidad radial

Velocidad tangencial
Velocidad en el eje z
Potencial complejo ¢ +iy
Fuerza en el eje X

Distancia del centro de gravedad al ala

Distancia adimensional del centro de presiones del fuselaje afectada por la interferencia del
ala

Distancia adimensional del centro de presiones del ala afectada por la interferencia del
fuselaje

Distancia del origen de los ejes coordenados a la parte trasera del misil
Distancia del centro de gravedad al canard

Distancia de la nariz del misil al centro de gravedad inicial.

Distancia de la nariz del misil al centro de gravedad movible.

Distancia del centro de presion del misil a su centro de gravedad inicial.
Distancia de la corriente al centro de presion del ala

Distancia del centro de presion del misil a su centro de gravedad movible.
Distancia del origen de los ejes coordenados a la punta del misil
Fuerzaenel ejey

Fuerza en el eje Z

Plano fisico
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AP

&g ™

e

Funcién compleja x+iy

Coeficiente de carga

Energia cinética

Relacion de amortiguamiento critico
Frecuencia natural @,

Angulo del vértice medio de un ala triangular
Plano transformado

Angulo de ataque

Angulo de ataque en el plano normal al borde de ataque
Angulo de deriva

Angulo medio de la cufa

Recorrido angular del perimetro de un circulo
Eje vertical del plano transformado

Angulo de cabeceo

Angulo polar en el plano y, z

Longitud de referencia

Angulo de flechado del borde de ataque
Conicidad

Plano horizontal del plano transformado
Densidad del aire

Plano transformado

NOMENCLATURA
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24

NOMENCLATURA

Velocidades potenciales en x,y y z

Potencial del fuselaje

Potencial del misil completo

Potencial del ala

Guifiada / funcion corriente

Velocidad potencial

Desplazamiento angular de superficies de control canard de un misil.
Desplazamiento angular de superficies de control canard de una aeronave de ala fija.
Desplazamiento angular de superficies de control traseras de un misil.

Distancia del dentro de gravedad inicial al centro de gravedad movible.
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Capitulo 1. Modelos Matematicos. Actualidad.

CAPITULO

1 MODELOS MATEMATICOS. ACTUALIDAD.

1.1 ANALISIS DE LA DINAMICA DE AERONAVES DE ALA FIJA PLANAR.

F. W. Manchester fue el primer occidental en investigar analiticamente la estabilidad
dindmica de las aeronaves [2]. Estudio 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 llam6 a las trayectorias de vuelo resultantes fugoides, un
nombre que se sigue usando.

En el afio 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 [2]. 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 pequefias 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 so6lo plano de simetria de la aeronave. Ningin 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
pequenas perturbaciones era que las fuerzas aerodinamicas de la aeronave mostrarian cierta
dependencia sobre constantes o “derivadas de estabilidad”, como ellos las llamaron. Bryan
sugiri6é que deberian ser determinadas experimentalmente.

Cerca de 1912 Bairstow y Melvill Jones, del Laboratorio Nacional de Fisica de Gran
Bretafia 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 [2]. Ellos mostraron
sus resultados después de un afio de esfuerzos, mostraron coOmo 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.

La teoria y practicas experimentales fueron extendidas subsecuentemente para los
investigadores originales y otros. Bairstow consider6 la estabilidad de movimientos mas
complicados como una trayectoria en vuelo circular y desarrolld analisis para el
movimiento de dirigibles. El investigd mucho sobre el tema cerca de los afios veinte. H.
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Capitulo 1. Modelos Matematicos. Actualidad.

Glavert, quien trabajo en el Laboratorio Nacional de Fisica en 1914 introdujo las técnicas
de Bairstow para tineles de viento y el método de Bryan y Bairstow para el célculo de la
dindmica de estabilidad en los Estados Unidos [2]. El colabord en el primer reporte en la
NACA NASA el cual trataba sobre respuestas de aeronaves. Glavert calcul6 las derivadas
de estabilidad de una hélice y los movimientos de una aeronave con los elevadores libres
[2]. Las mediciones del modelo o el calculo particular de las derivadas de estabilidad
continuaron llamando la atencion y se realizé 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 apareci6 en la teoria
aerodinamica de Durand, la aproximacion clésica de Bryan y Baristow fue bien establecida
pero muy poco usada [2]. 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 e 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 s6lo 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 fécil 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 aun 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 [2]. La omision de ciertos términos, los cuales son
relativamente no importantes, provocaba una gran simplificacién para hacer que la relacion
causa efecto pudiese ser determinada con facilidad.

La situacion fue cambiando dréasticamente 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 notacién adimensional, y
se agrego 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 [2].

Sin embargo, el valor y caracteristicas de las entradas en forma matematica ain
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Capitulo 1. Modelos Matematicos. Actualidad.

estaban restringidos, no se podia manipular al sistema matematicamente 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 inicamente con funciones simples, como la
funcion paso o rampa. Esto hacia no solo que los célculos 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 algin 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 [2], 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. Ademas de que se pueden programar rutinas para
lograr la manipulacion de las entradas.

Atn ahora, después del trabajo de muchos investigadores en el area de la matematica y
mecanica de fluidos, el modelado matematico 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.

Basicamente el modelado se puede clasificar en dos tipos; lineal y no lineal, a partir de
esto, la caracterizacion del modelo pueden se, tedrica, semiempirica o empirica.

Modelado Lineal.

Una solucion por el camino analitico es mucho mas precisa, pero demasiado
complicada, normalmente el modelo matematico se linealiza para su solucion. Dicha
solucion resulta relativamente sencilla. El gran problema recae en la obtencion de las
caracteristicas aerodinamicas.

En el caso de un prototipo aerodindmico, cuando este se linealiza, surgen coeficientes,
los cuales definen el comportamiento dindmico de la aeronave. Estos coeficientes son
analogos al coeficiente de amortiguamiento y de rigidez de algin sistema masa-resorte. Si
se planea obtener los coeficientes por medios completamente tedricos, se necesita
profundizar en mecanica de fluidos, y posiblemente, para obtener un buen resultado se
necesita mas de un especialista.

Dentro de la metodologia tedrica, los especialistas pueden crear programas
computacionales que ayuden al andlisis del prototipo. O bien, dicho andlisis se puede
realizar con ayuda de programas comerciales de analisis de fluidos. Si se elige realizar un
programa computacional, se pueden utilizar métodos alternos de solucion a los analiticos,
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de acuerdo a las leyes de la mecanica de fluidos. Por ejemplo, métodos numéricos, ya
sean como alternativas de soluciéon de ecuaciones diferenciales, o bien el método de
elemento finito.

Por tiempo, dificultad y costos, es preferible que a partir del modelo matematico lineal
se obtenga la caracterizacion aerodinamica con un programa de analisis de fluidos
comercial.

En [3], se utiliz6 un modelo matematico lineal, y para la caracterizacion aerodinamica,
se empled un método muy sencillo utilizando en el analisis de aeronaves en las primeras
etapas de disefio, segun se muestra en [4]. En este libro se emple6 una técnica
semiempirica, combinando la teoria, y algunas tablas que fueron obtenidas por
experimentacion. El resultado no es completamente confiable, aunque tal vez lo sea si
unicamente se requiere observar de forma general las caracteristicas de estabilidad y
control en la etapa preliminar del disefio de la aeronave. Es decir, sélo sirve para las
primeras evaluaciones de prototipos. Sin embargo, si el prototipo requiere de un analisis
mas fino, por ejemplo, una caracterizacion para implementar algiin sistema de control,
entonces, para que este método se pueda utilizar, deberia ser validado y refinado con
ayuda de experimentacion, en tinel de viento y/o pruebas de vuelo.

Modelado semiempirico.

Independientemente de las ecuaciones de movimiento, las cuales se analizan de forma
completamente teorica, la caracterizacion aerodindmica puede ser semiempirica. Y puede
serlo de diferentes maneras. Una forma de combinar la confiabilidad de pruebas en tinel
de viento, con lo econdmico del proceso tedrico, es el empleo de [5], DATCOM (Datum
Compendium) que es un método de calculo de caracteristicas de estabilidad y control de
aeronaves y misiles desarrollado por la USAF. Originalmente se compilé en varios
volumenes con multiples tablas y férmulas a las que recurrian las oficinas de disefio. En
1980 Mc-Donnell Douglas digitalizé toda la informacién en un programa. Este tipo de
informacion consta de valores caracteristicos para diferentes configuraciones, geometrias
y proporciones. A partir de estos datos, se pueden llenar lo valores de coeficientes en un
modelo matematico lineal, estos coeficientes, son constantes, conocidas en el ambito
aerondutico como derivadas de estabilidad.

Método de caracterizacion aerodinamica empirica.

Un método empirico clasico, es la obtencion de los coeficientes caracteristicos del
modelo, por experimentacion en tineles de viento, para posteriormente ser introducidos
en el proceso de modelacion matemadtica. Especificamente, lo que se obtiene por métodos
experimentales son graficos de una variable de estado contra alguna fuerza, normalmente
adimensionalizada. Por ejemplo, en la figura 2 se muestra el coeficiente de sustentacion
(fuerza de sustentacion adimensional), coeficiente de arrastre y coeficiente de momento,
contra una variable de estado, que en este caso representa el angulo de incidencia entre la
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velocidad del aire y el ala de la aeronave (dngulo de ataque). Las derivadas parciales de
los coeficientes con respecto al angulo de ataque, son nombradas derivadas de estabilidad,
que fisicamente son las pendientes de las curvas graficadas.
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e

Figura 2.- Coeficientes aerodinamicos contra angulo de ataque. Extraido de [3].

Estas derivadas de estabilidad, o coeficientes del sistema, estan en funcion de
varios términos, de la geometria del vehiculo, de las condiciones atmosféricas, del nimero
de Mach, entre otros.

Asi como se obtienen las derivadas de estabilidad en tineles de viento, también
pueden obtenerse en pruebas de vuelo, tomando lectura de las variables necesarias.

Es importante mencionar que tanto los coeficientes de sustentacion, arrastre y
momentos, asi como las derivadas de estabilidad son coeficientes. Los primeros tres son
simplemente coeficientes aerodindmicos, y las derivadas de estabilidad son coeficientes
caracteristicos de la dinamica de la aeronave, los cuales pueden estar constituidos por
coeficientes aerodindmicos o de masa.

Modelo No Lineal.

Como ya se sabe, el comportamiento de una aeronave es no lineal, sin embargo la
solucion de las ecuaciones que la modelan es muy complicada por métodos enteramente
analiticos, por lo tanto la solucion de sistemas no lineales, suele hacerse con
computadoras analodgicas o métodos numéricos. Un método muy usado, es el uso de
iteraciones. Se resuelven las ecuaciones diferenciales para un instante determinado, las
variables de salida que arroja la solucién vuelven a ser introducidas al sistema, de esta
manera se puede obtener la solucion de ecuaciones diferenciales no lineales, en un
intervalo de tiempo definido, la exactitud de la solucion dependerd directamente del
espacio entre puntos de tiempo, al ser mas pequeiios estos, el numero de discretizaciones
sera mayor en un intervalo de tiempo igual.
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Caracterizacion aerodinamica.

Para los valores caracteristicos, las derivadas de estabilidad aqui no son empleadas.
Simplemente se utilizan los coeficientes aerodindmicos, para ser introducidas al modelo.

1.2 ANALISIS DE LA DINAMICA DE AERONAVES DE CONFIGURACION
CRUCIFORME.

Una aeronave de configuracion cruciforme, es regularmente un cohete o misil. Y una
de las principales diferencias en cuanto a estabilidad y comportamiento dindmico entre ala
fija y ala cruciforme es que en el caso de los misiles la forma normalmente no tiende a
dejar espacio para pasajeros. Por esta razon se incrementan los rangos de velocidad,
altitud, y las aceleraciones en las maniobras no son tan limitantes para los disefiadores de
misiles, y eso ademds complica los problemas aerodindmicos. Aparentemente, las altas
altitudes permitidas y aceleraciones en las maniobras, permiten que exista la operacion en
rangos no lineales de altos angulos de ataque. Un misil puede ser lanzado desde la tierra
hacia el aire, o de aire a aire, y en consecuencia habra grandes aceleraciones, tanto en el
desplazamiento lineal como rotaciones, por ejemplo el cabeceo, esto puede provocar
cargas en el ala muy grandes, ademés los cohetes y misiles pueden no tener tren de
aterrizaje. En la ausencia de un piloto, el misil puede realizar alabeos completos sin
problemas y a altas velocidades, y por lo tanto existe la presencia de nuevos problemas de
estabilidad dinamica. El guiado del misil sin un piloto, implica gran complejidad para el
sistema de guiado, esto junto con las condiciones atmosféricas de vuelo provoca grandes
problemas en el andlisis de estabilidad y control. Muchos misiles tienen sus alas o aletas
en forma de placas, y la mayoria usan mas de dos aletas. Es por eso que una buena opcion,
y que es frecuentemente usada, es el analisis aerodinamico de este tipo de vehiculos se
hace en base a la teoria de cuerpos delgados.

El modelo matematico para cohetes y misiles parte de las mismas 6 ecuaciones
generales de movimiento. Sin embargo en el caso de modelos lineales el numero de
coeficientes (derivadas de estabilidad) a estudiar se reducen notablemente, debido a la
simetria cruciforme [6], ademas de otros fendmenos aerodinamicos que ayudan a la
simplificacion.

Ya se han estudiado con precision cudles son las derivadas de estabilidad se deben
estudiar y cudles no. Esto dependiendo de la configuracion del cohete/misil, es decir,
dependiendo del numero de aletas y de la simetria sobre el plano transversal su eje
longitudinal. Esta técnica es llamada Maple-Synge y se puede conocer a detalle en [6].
Esto ayuda a no perder tiempo estudiando derivadas de estabilidad repetidas.

Ademas de descartar derivadas de estabilidad por su simetria, también se ha

descubierto en algunos trabajos, aquellas derivadas que influyen tan poco en el
comportamiento dinamico del prototipo que es mejor no perder el tiempo calculandolas.
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Un método lineal, al igual que en el caso de las aeronaves de ala fija, limita los
resultados en muchos aspectos. Por ejemplo, los resultados hablaran solamente de alguna
situacion de vuelo en especifico. De esta manera se tendrian que tener mas de un modelo
para poder crear un sistema de guiado valido para toda la misiéon. Como un ejemplo
especifico y para notar las limitantes de un sistema lineal, se plantea el siguiente
problema:

Se tiene un misil de combustible s6lido del cual se quiere obtener su funcion de
transferencia (cociente de una entrada de control por la reaccion a dicha entrada, extraido
de una ecuacion diferencial linealizada en el espacio de la frecuencia). Lograr esto es
complicado por la necesidad de determinar un grupo consistente de propiedades fisicas y
condiciones de vuelo. Las propiedades fisicas de interés, son la masa, el momento de
inercia, y la locacién del centro de gravedad, los cuales estdn todos en funcién del
combustible empleado. Las condiciones de vuelo (altitud y velocidad) determinan el
nimero de Mach, el cual se necesita para calcular las derivadas de estabilidad del misil,
estas ultimas pueden estar también en funcion del angulo de ataque y de las deflexiones de
las superficies de control. Durante la etapa temprana de disefio, se peden realizar vuelos a
diferentes condiciones de lanzamientos para predecir el movimiento del centro de
gravedad con el consumo de combustible, usando el perfil de empuje de disefio, con la
correspondiente masa y la variacion estimada del coeficiente de arrastre con respecto al
numero de Mach. Usando los datos de puntos de vuelo seleccionados, se puede desarrollar
un analisis dindmico preliminar. Usando los resultados del analisis dindmico preliminar,
se puede realizar una simulacion completa para obtener los datos para el disefio final del
piloto automatico y sistema de guiado. En la tabla 3,extraida de [7] se muestran las
derivadas de estabilidad y otras caracteristicas del misil para 6 puntos de su trayectoria.
Estas fueron usadas para obtener las funciones de transferencia que se presentan en la
tabla 4.

Tabla 3.- Cambio de caracteristicas dinamicas de un misil con respecto al tiempo. Extraido de[7].

Cm, C: Cnm,

t h v Mach m l, (1 /rad) (1/rad) C,, cg
(sec) (m) (m /sec) (kg) (kgm?) (ref) (1 /rad) (ref) (1 /rad) (m)
3 159 38767 1.14 9088 23344 -1238 -19.22 -12088 -83 -—3.578
5 464 65237 1928 798 2050 -612 -1525 -9798 -6.72 -3.49
12 2400 8298 2508 623 176769 -36.78 -13.1 -7899 -541 -3.336
20* 5819 1139.62 359 423 1445 -9.04 -10.78 -58.79 —-4.03 -3.16
26 8524 B8B84.12 289 423 1445 —2707 —11.39 -70.24 —-482 -3.18
27 8927 851.87 2.802 423 1445 -293 -11.79 -7205 -494 -3.186

*Sustainer bumout and point of maximum dynamic pressure, ref. cg = —-3.16 m, d =0.203 m,
8=013m2
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Tabla 4 Cambio de la funcion de transferencia velocidad de cabeceo - deflexion de superficies de control, con
respecto al tiempo. Extraido de[7].

t 6(s) / 5,(s)
Case (sec) (1 / sec)
] g . —106.47(s +0.418)
5% +0.6445 +86.4
) . -279.61(s +0.775)
s? +0.955 +116.87
3 12 2—3394“3 +ﬂ.94}
5 +1.098s5 + 126.4
4 20 :m.e{s +1.2)
8 +1278 +7225
s 26 ;—24?.7‘(3 +0.64)
5° +0.764s5 +95.46
—-224.7 0.
¢ 27 5(s +0.603)

$2 +0.7265 +91.4

El modelado matematico lineal es facil en la solucion de modelo, pero hace que la
implementacion del sistema de control sea laboriosa. Ademds no se puede tener una
simulacion completa y real de un prototipo cuyas condiciones de vuelo van variando a lo
largo de la mision. Sin embargo, es una excelente herramienta de disefio, y hay muchos
trabajos de control automatico en misiles con modelos lineales.

Otra limitante de los modelos lineales, es que no resultan validos para angulos de
ataque altos. Un misil va a tener angulo de ataque cuando haga maniobras cerradas hasta
cierto grado. Es decir, las superficies de control se comportaran diferente en un misil cuya
velocidad de cambio en el cabeceo es mayor al cambio en su trayectoria (derrape). Esto se
presenta en misiles de corto alcance aire- aire que normalmente tienen que virar
rapidamente. De antemano se puede adelantar que los sistemas de control desarrollados
con sistemas lineales, pueden funcionar para misiles, que sigan objetivos con cambios
nulos o lentos de su trayectoria, y deben ser disparados anticipando en lo posible el
movimiento del blanco. Inclusive, si se conoce la velocidad que tendra el misil, se sabra
por completo cudles son sus limites para lograr impactar en el blanco.

Como ya se mencion0, los prototipos pueden ser estudiados con la teoria de cuerpos
delgados, siempre y cuando las aletas sean cuerpos delgados, es decir, su espesor sea X
con respecto a su superficie. Esta metodologia de caracterizacion aerodinamica es
relativamente sencilla y permite obtener de una forma relativamente sencilla, los
coeficientes que caracterizan al sistema dinamico.
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Clasificacion de Varias Teorias Utilizadas en la Caracterizacion Aerodinamica De
Cohetes y Misiles.

Para el analisis de este tipo de vehiculos se utiliza un numero considerable de teorias
aerodinamicas. Las teorias que se emplean son clasificadas e los siguientes aspectos:

e Potencial o no potencial.

e Rango de aplicabilidad del numero de Mach

¢ Dimensionalidad del flujo, por ejemplo si es bidimensional o axialmente
simétrico, etc.

¢ Forma de las condiciones fisicas de frontera consideradas.

Todas las teorias en el andlisis de este trabajo van a considerarse potenciales a
excepcion de cuando se tenga que aplicar la teoria Newtoniana, y la teoria de flujo
transversal viscoso.

Con respecto a la aplicabilidad del nimero de Mach, normalmente todo el analisis de
cohetes y misiles se realiza con teorias vélidas en el rango de velocidad supersonico,
aunque la mayoria de esas teorias son validas también en velocidades subsdnicas.
También es de utilidad teorias que manejen flujo bidimensional, flujos axialmente
simétricos y en tres dimensiones. Como por ejemplo, de las fronteras fisicas, cuyas formas
pueden ser superficies planares, cuerpos de revolucion, perfiles aerodindmicos, etc. Solo
se consideran flujos estables.

Un listado de teorias se muestra en la tabla 5. Las teorias son clasificadas en las clases
A, B, C, y D. Las primeras tres clases son teorias potenciales esenciales, pero la tipo D no
lo es. La clase 4 es una clase de teorias esenciales en dos dimensiones: la clase B es la
clase de teorias de dos dimensionales aplicadas a formas en tres dimensiones, y la C es
una clase de teorias esenciales en tres dimensiones.

En este trabajo las teorias de clase 4 son arregladas a fin de incrementar su exactitud de
acuerdo a metodologias de [1]. Las primeras tres teorias, en algunos trabajos se han
tratado de forma tal que puedan hacerse calculos ingenieriles. La teoria de Ackeret trata la
solucion de la ecuacion potencial linealizada, especializada en dos dimensiones.

(M2 1), —¢.. =0 . (1.1)

Y esta teoria da ademas los coeficientes de presion lineales en el flujo con angulo de
deflexion (angulo de ataque). La feoria de Busemann es una aplicacion de las ecuaciones
de ondas de choque oblicuas y de flujo de Prandtl-Meyer expandido en series de potencia
en la deflexion del flujo en términos de segundo grado. El uso de las ecuaciones de ondas
de choque oblicuas y del flujo Prandtl -Meyer en su forma completa es presentado en la
teoria de expansion de impacto. El calculo por el método de expansion de impacto puede
ser convenientemente hecha por medio de tablas y graficas [8] . Como se describe en el
método de caracteristicas, es basicamente un método grafico en dos dimensiones para
resolver flujos potenciales en dos dimensiones o axialmente simétricos.
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Tabla 5.- Diferentes teorias numéricas y analiticas para caracterizar cuerpos aerodindmicos

Teoria Potencial D1mens10nfllldad Ff)r.mas Rang'o de Clase
del flujo tipicas velocidad
Ackeret Si 2D Perfiles M>1 A
Busemann Si 2D Perfiles M>1 A
Expansion de Si 2D Perfiles M>1 A
1mpacto
Método de , 2D axialmente Perfiles y
.. Si o cuerpos de M>1 A
caracteristicas simetrico .,
revolucion
Strip Normalmente 2D 3D Cualquier M B
. Alay
B.a trido Normalmente 2D cilindros Cualquier M B
simple
flechados
Ala ,
. . Si 3D Alas M >1 C
supersonica
Flujo Cénico Si 3D Alas, M=>1 c
conos normalmente
Ala
Linea de consc‘;rulda
sustentacion Si 3D , © M >1 C
. vortices
supersonica de
herradura
Quasi- Si 3D Quasy- M= 1 C
cilindro cilindro normalmente
Cuerpos , Cuerpos .
delgados Si 3D delgados Cualquier M C
Impac't N No 3D Cualquier Cualquier M D
Newtoniano forma
Flujo viscoso No 3D Cuerpos Cualquier M D
cruzado delgados

En muchas instancias los procedimientos graficos de esta ultima teoria pueden ser
utilizados con ayuda de técnicas computacionales para analizar cuerpos de tres

dimensiones.

Las teorias de clase B son métodos de dos dimensiones aplicadas directamente a

figuras de tres dimensiones. En la teoria

“strip” cualquier forma en tres dimensiones es

dividida en tiras por una serie de planos paralelos usualmente en direccion aguas abajo
(direccion del flujo). La primera suposicion es que el flujo en cada tira es bidimensional,
sin interaccion entre tiras. Para cada tira se aplica entonces alguna teoria bidimensional.
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La teoria de barrido simple es una forma especial de teoria de “strip” aplicada normal al
angulo de ataque de alas flechadas o cilindros.

Con la excepcion de la teoria de cuerpos delgados, las teorias de clase C involucran
tres coordenadas espaciales independientes en sus ecuaciones diferenciales parciales. La
teoria de flujo conico puede ser puesta de una forma con solo dos variables
independientes. Para la teoria de cuerpos delgados, la tercera coordenada, la distancia
aguas abajo, es manifiesta de las condiciones de frontera mas que en las ecuaciones
diferenciales parciales. La teoria de ala supersonica es basada en la ecuacion de flujo
potencial estable linealizado.

(’M§_1)¢ﬁ_¢ﬁ_¢2220' (12)

Esta teoria es discutida en [9] en la teoria de ala supersonica, las condiciones de
frontera son aplicadas en el plano z = 0, el plano del ala. Las soluciones son conocidas por
muchos tipos de alas tanto para sustentacion como alas no sustentables. La teoria de ala
supersonica para superficies de sustentacion es llamada teoria supersonica de superficies
de sustentacion. La teoria de flujo conico es una forma especial de teoria linealizada
aplicable a problemas en los cuales las cantidades de flujo son constantes a lo largo de la
linea de un vértice. El flujo supersénico sobre un cono o superficie de sustentacion
triangular son ejemplos bien conocidos de flujo conico. La linea de presion de Jones [9] es
otro ejemplo. Lagerstrom ha listado un largo numero de flujos conicos [10]. La utilidad de
la teoria de flujos conicos se encuentra en el gran nimero de campos de flujo en el ala que
pueden ser construidos por la superposicion de campos de flujo conico, con diferencia en
las posiciones de los vértices.

La contraparte a velocidades supersonicas de la feoria de linea de sustentacion de
Prandtl va a ser llamada teoria de linea de sustentacion supersonica. La diferencia
esencial de esta técnica es que los vortices de herradura son supersonicos en lugar de
considerarlos subsonicos. En este método la superficie de sustentacion es remplazada por
uno o mas vortices de herradura. En el proceso, los detalles del flujo en las vecindades del
ala son despreciadas, pero se gana simplicidad al tratar de calcular el campo de flujo a
distancias remotas del ala. El calculo de las velocidades de las lineas de flujo hacia abajo
(downwash) y hacia los lados (sidewash) a distancias lejanas del ala son tratables s6lo en
algunos casos en donde se maneja la teoria de ala supersonica con precision. Nuevamente,
en el calculo del campo de flujo asociado con combinaciones ala-fuselaje, el uso de la
teoria de linea de sustentacion es tratable donde la teoria complemente lineal no lo es. La
teoria quasi-cilinro a velocidades supersonicas es analoga a la teoria de ala supersonica,
en ambas utilizan las mismas ecuaciones diferenciales, pero en la forma de las
condiciones de frontera son aplicadas sobre una superficie cilindrica, en lugar de un plano
en z = (. En este caso el cilindro es una superficie cerrada generada por una linea
moviéndose paralela a una linea dada. Asi muchas superficies de sustentacion pueden ser
generadas. En los resultados obtenidos en esta tesis, se utilizaron aplicaciones de la teoria
de quasi-cilindros a cilindros que son esencialmente circulares.[11].

Las teorias restantes de clase C (teoria de cuerpos delgados) estd adaptada para el caso
particular de cuerpos delgados como es el caso de muchos misiles. Estd basada en la
solucion de las ecuaciones de Laplace, en dos dimensiones con coordenadas en el sentido
de la corriente, con las condiciones de frontera respectivas. La idea de que las ecuaciones
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de Laplace apliquen en la teoria de cuerpos delgados es que en la teoria de cuerpos
delgados la matematica sea manejable, y puede ser aplicada a cuerpos de tres dimensiones,
lo cual es tratado en muchos casos de interés. Las teorias de clase D no son teorias
potenciales.

Fuente de Linea de Presion.
Como un ejemplo de la solucion de un flujo conico, se tiene la fuente de linea de
presion de R. T. Jones [12], el cual es util en problemas de control, arrastre, etc. La

explicacion general es la siguiente Se considera el cono triangular infinito mostrado en la
figura 3.

LZ

Mach line

Figura 3.- Cuiia infinita o cono triangular infinito. Extraido de [1]

Este cono esta en la frontera formada por una fuente de linea de presion a lo largo del
borde de ataque. El coeficiente de presion para un borde de ataque subsonico es:
28cosh™ u B tan A/ B — Btanv

P=RP U= .
71'(tar12 A—Bz)% [(tanAtanv—l)2 +(z/x)2(tan2 A—B2)]y2

(1.3)

Y para un borde de ataque supersonico:

28cosh™
7(B? - tan® A)%

P=RP (1.4)

36



Capitulo 1. Modelos Matematicos. Actualidad.

La designacion RP denota la parte del coseno inverso o el coseno hiperbolico inverso.
Las ecuaciones muestran que los coeficientes de presion dependen solo de las cantidades v,
v/x y z/x, las cuales son constantes a todo lo largo y desde el origen. El campo de
presiones es por lo tanto conico. La cufia y el campo de presiones son simétricos por
arriba y debajo del plano z = 0.

El campo de presiones mostrado en la figura 4 es para una cufia subsonica en el borde
de ataque. El coeficiente de presion es cero a lo largo de la linea de Mach izquierda,
incrementandose conforme se mueva de izquierda a derecha. En el borde de ataque, el
coeficiente de presion es tedricamente infinito. A la derecha del borde de ataque, la
presion vuelve a caer de la infinidad a cero, que corresponde a la presion de
estancamiento. Una cufia con borde de ataque supersonico tiene un campo de flujo conico
como el que se muestra en la figura 5. Lo que hace distinto es la region de presion
constante entre el dngulo de ataque y la linea de Mach. Superponiendo las fuentes de
lineas de presion y sumideros, se pueden construir alas simétricas de ancho variante.

Pk

1.51

My=+2

Mach line

=10

Figura 4.- Distribucion de la presion sobre una cufia infinita con borde de ataque subsonico. Extraido de [1].
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Caracteristicas Aerodinamicas De Superficies Rectangulares Y Triangulares De
Levantamiento, En Base A La Teoria De Ala Supersonica.

Primero se deben definir algunos términos. En contraste a los campos de presion
simétricos de alas simétricas a d&ngulo de ataque cero, los campos de presion de superficies
de sustentacion no son simétricos; es decir, la presion cambia de signo entre las
superficies superior e inferior. El término coeficiente de carga de un ala o cuerpo, indica
la diferencia entre coeficientes de presion a puntos correspondientes en las superficies
superior ¢ inferior.

AP=P" - P~ (1.5)
El signo (+) se refiere a presiones de impacto de la superficie inferior, mientras que el
signo (-) se refiere a la succidon que se presenta en la superficie superior. La distribucion

AP sobre la superficie es llamada la distribucion de carga. La seccion de coeficientes de
sustentacion es el promedio sobre la cuerda local de los coeficientes de carga.

¢, :iIAde. (1.6)
le

Figura 5.- Distribucion de la presion sobre una cuiia infinita con borde de ataque supersonico. Extraido [1].
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La distribucion de carga alar es la distribucion a lo largo de la envergadura del ala del
producto de la cuerda local y los coeficientes de sustentacion de la seccion cc;. El centro
de presion es la posicion en la cual toda la sustentacion de un panel de ala puede ser
concentrada para el célculo de momentos.

Existen algunos resultados obtenidos usando la teoria de ala supersonica en alas
triangulares. Stewart [13] ya ha obtenido la pendiente de la curva de sustentacion para
superficies de sustentacion triangulares con bordes de ataque subsodnicos (fig. 2.5), y la
define como:

dc, 2rtan w
da  E(1-B*tan® o)

. (1.7)

Donde E es la integral eliptica completa de segundo tipo del modulo (7-B° tanza))]/ ?

La distribucion de presion de levantamiento es constante desde la punta a todo lo largo
del ala,

4atan w
AP = . (1.8)
E(1- tan® v/tan’ 0)”

¥ & a

A<

Mach line

RS e e e e —
_— = ——
—— ———

X

|
|
\
l
\
|
\
\
!
|
t

Figura 6.- Notacion para alas triangulares. Extraido de [1].

y las presiones son infinitas en los bordes de ataque.
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El campo de presion de levantamiento es conico con respecto a la punta, y las
presiones son infinitas en los bordes de ataque. La distribucion de carga alar es eliptica
para alas triangulares con bordes de ataque subsonicos.

2\
cc,(ccl){l—tan Vj . (1.9)

tan’ @
La carga alar en la cuerda de raiz (cc))o es

4doc. tanw
(ce,), :fT. (1.10)

Debido a que el flujo es conico, cada elemento triangular desde la punta del ala tiene su
centro de presion a una distancia de dos terceras partes desde la punta hasta la base. Todos
los elementos triangulares tienen su centro de presion a dos terceras partes de la cuerda de
raiz, y por lo tanto del ala. La posicion lateral del centro de presion para la carga alar
eliptica es a 4/3w sobre la posicion de la semiala.

La superficie de levantamiento triangular con bordes de ataque supersonicos también
tiene propiedades aerodindmicas simples. Primeramente, la pendiente de la curva de
sustentacion es la misma que en un perfil de dos dimensiones.

dC,
da

4
= (1.11)

La distribucion de carga es conica y puede ser calculada directamente de los resultados
de las fuentes de la linea de presion puesto que las superficies superior e inferior son
independientes. La pendiente 7 es simplemente remplazada por a en la ecuacion (1.4).
Sobre esta base con una fuente de linea a lo largo de cada borde de ataque se tienen para
la carga alar:

AP =
71'(32 —cot’ a))%

4o (cosl cota)/B—BtanV]+ _i cotw/ B+ Btanv . (1.12)

1-tanv/tan @) 1+ tanv/tan @

La ecuacion (1.12) lleva a carga constante en la region que existe entre las lineas de
Mach y el borde de ataque,

AP= % (1.13)

(82 —cot’ w)% .

Para la region entre las lineas de Mach, la ecuacion (1.13) puede quedar de la siguiente
forma:
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AP

2 22 2 \2
4o 2 . 1(cot a)/B cot” wtan Vj (1.14)

= |1~ _sin 7, 2
(Bz—cotza))é T l—-tan“vcot” @

La carga alar en este caso no es eliptica como en las superficies de sustentacion con
bordes de ataque supersonicos pero tienen una variacion lineal a lo largo de la seccion
exterior y una variacion diferente entre las lineas de Mach. Para la parte lineal tomando
como referencia la fig 2.6, se tiene:

4alS —y)cotw
| 48, = y)eo e g|y<s, (1.15)
(Bz_cotzw)/ Btanw

y sobre la seccion inferior:

4 ., yB’tan’ w— +y . . yB’tan’ o+
cc = “ 5 +L(s, = y)sin 27N S T 0 IO AR T
B? tan’ a)—l)% (s, —y)Btan @ V4 (s, +y)Btanw
S
0<y<s—=2—,
d Btan w
(1.16)
z tan @ =3 M¢=2

Figura 7.- Distribucion de carga a lo largo del borde de ataque, y distribucion de }:_arg.;l enla énvergadura
para un ala triangular con bordes de ataque supersonicos Extraido de [1].

El centro de presion estd todavia a dos terceras partes de la cuerda de raiz sobre la
locacién axial debido a que la presion de levantamiento es conica.

41



Capitulo 1. Modelos Matematicos. Actualidad.

Ahora, las caracteristicas de superficies de levantamiento rectangulares a velocidades
supersonicas, se deben diferenciar, varios casos, dependiendo del alargamiento efectivo
BA. Para BA > 2 las ondas de Mach de la punta no intersecan, para / > BA > 2 las ondas
de Mach en la punta intersecan una con otra, pero no intersecan las puntas del ala solas.
La pendiente de la curva de sustentacion para los casos 1 y dos de la figura § tiene la
misma forma analitica

dC, _4(,_ 1
da B 2BA

] BA>1. (1.17)

Para el caso 3 la pendiente de la cura de levantamiento es:

ac, _ 4{[2—1jsinl BA+(BA—-2)cosh™ 1+(1+1j(1—32,42)4 1/2<BA<L].
da 7B BA BA BA

Para el caso 1, 2, y 3, son especificadas las regiones I, I1 y III.

La forma analitica del las cargas es diferente para cada una de las tres regiones. En la
region I no hay influencia de las puntas del ala, y los coeficientes de carga tiene el valor
bidimensional.

4o
AP ="% (1.18)
B
N Y
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Figura 8.- Casos de alas rectangulares. (a) Casol, BA = 2; (b) caso 2, ] <BA <2 (c) caso 3, /2 <BA < 1.
Extraido de[l].

Seguln los célculos de Busemann [14], la distribucion de carga dentro de la region II es
conica desde las extremidades de los bordes de ataque. Para la region derecha segun la
figura 8 se tiene;
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—1 _
APH:M{l—{l—COS (1 2Btan91)}. (1.19)
B V4

Las cargas son escritas como cargas en dos dimensiones menos un decremento debido
a las puntas del ala. El decremento debido a las puntas del ala es mostrado en el diagrama
de carga alar de la figura 9. En la region III, la influencia de ambas puntas de ala afectan
como un decremento.

-1(1_ -1(1_
AP, zéta{l_{l_cos (1 2Btan6’1)}_{1_cos (1 2Btan6’2)}} (1.20)
B

T T

La carga alar ahora aplica para el caso BA>= 2 de tal manera que la influencia de una
de las puntas cae sobre la longitud de alguna cuerda.

dac c
cc, = Br OSySS—E;
272 (1.21)
(Ccz):% lcos"l[l—m_)})}+2{3(s_y)_32(s_yj :l
B |7 c ju c .

La segunda ecuacion de la carga alar en las regiones de la pinta del ala, y la pendiente de
toda la carga alar es mostrada en la figura 9. La distancia del centro de presion a partir de
los bordes de ataque es:

xﬂzl% 1< BA. (1.22)
c 21-1/2B4
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Figura 9.- Distribucion de carga en el borde de salida, y distribucion de carga en la envergadura para ala
rectangular. Extraido de [1].

Teoria de Flechado Simple

Para cilindros flechados o alas flechadas, la teoria del flechado simple ofrece un
método facil de obtener el campo de flujo en muchos ejemplos. Considere una ala
flechada de envergadura infinita como la que se muestra en la figura 10. Sea el nimero de
Mach de corriente libre M, y este puede ser descompuesto en una componente M, paralela
al borde de ataque y en otro componente M, perpendicular a este. La primera cosa que
debe ser notada es que el componente de la velocidad paralelo al borde de ataque no
influye en el fluido como es visto en planos perpendiculares al borde de ataque. Lo tinico
que pasa con M, es que mueve la columna de particulas en un plano dentro del siguiente,
tal como se muestra en la figura 10. El flujo en planos normales depende entonces s6lo
del angulo de ataque y del numero de Mach en el plano. En particular si M, es subsonico,
la distribucion de presiones es tipicamente subsonica en los planos normales, aunque M)
puede ser supersonico [15].

Ejemplo.

Como un ejemplo del uso de la teoria de flechados simples, se puede determinar la
distribucion de presiones en las vecindades del borde de ataque de una ala triangular con
borde de ataque supersonico. En la figura 10 el cono de Mach desde el punto Q del ala
triangular interseca la misma area que como si el ala triangular fuera parte de un ala

infinita. Por lo tanto la solucion va a ser del mismo orden que la teoria lineal.

Para el ala se tiene:
M, =M, ,cosA,V, =V,cosA.

El angulo de ataque por definicion es:
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Donde —w es el flujo hacia abajo sobre la plataforma. El angulo de ataque en la
direccién normal se define a continuacion:

a=""="2 (1.23)
V. cosA

Esto debido a que el flujo hacia abajo —w se mantiene sin cambio. Aplicando la teoria
bidimensional de Ackeret, el coeficiente de presion es:

pP=p _2a, _ 2a (1.24)

gn B, cosA(M(f cos’ A—l)y2 .

Donde B, es ( M, cos’A-1)".

+ @

Figura 10 Teoria de flechado simple con aplicacion al ala triangular con bordes de ataque supersonicos. (a)
ala de flechado infinito, (b) ala triangular. Extraido de .[1]

La ecuacién (1.24) es valida entre los bordes de ataque del ala y las lineas de Mac.
Comparando los coeficientes de presion gy y g, se tiene:
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p=Pe" P _ 20 . (1.25)
9o (32 — tan’ A)y2

El resultado de la ecuacion (1.25) para el coeficiente de presion coincide con la
ecuacion (1.13), con el coeficiente de carga @ = nw/ 2 — A. La pendiente de la curva de
sustentacion de una ala flechada infinita varia con el angulo de flechado en la misma
forma que el coeficiente de presion en la ecuacion (1.25).
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CAPITULO

2 FUNDAMENTOS TEORICOS. ANALISIS DINAMICO DE AERONAVES.

2.1 MODELADO DE AERONAVES DE ALA FIJA

Los fundamentos tedricos 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 matemadtico lineal es la determinacion de las derivadas de estabilidad. La
determinacion de éstas, implica conocimientos sobre aerodinamica, bien sea para evaluarlas
por medio de experimentacion o por medios analiticos como es el caso. Es necesario el
calculo de los coeficientes aerodinamicos en las tres etapas sonicas; el coeficiente de
arrastre, el coeficiente de sustentacion, el de momentos y el estudio de la posicion del centro
aerodinamico a diferentes angulos de ataque.

Al referirse a la caracterizacion aerodinamica de una aeronave trisonica, el analisis
aerodinamico debe considerar el fluido a diferentes regimenes y el modo de analizarlos.
Mientras que en el caso de un analisis subsonico, no es necesario considerar fendémenos
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
sustentacion no es necesaria la consideracion de la viscosidad. Estas consideraciones teoricas
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 formulas
utilizadas en el célculo aerodindmico, las cuales son mostradas en el apéndice C junto con
las tablas de resultados. Lo anterior en base al analisis de disefos preliminares para lograr
una rapida aproximacion de las caracteristicas aerodinamicas de la aeronave [4].

Otro factor importante es el aspecto matematico. El modelo permite la visualizacion de
un fenémeno fisico y su variacion con respecto al tiempo. Esto se logro con leyes fisicas y
herramientas matematicas. Para la comprension de los métodos del modelado es necesario
tener el conocimiento de ciertos procesos matematicos, como el significado de una funcioén
diferencial, que es el caso de las derivadas de estabilidad, la utilidad de la funcion de
transferencia y la utilidad del 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.

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
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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 solo 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 mecanica 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 didmetro 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 esta formada por una delgada capa llamada capa limite. En 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 formulas 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 analisis 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 pequeia
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
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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 avion en vuelo supersonico 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 numero de Mach, que es el
cociente entre la velocidad de flujo y la velocidad del sonido. Por tanto, los flujos
supersonicos tienen un niumero 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.

Arrastre

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

Arrastre por Friccion

El fluido que se encuentre en el volumen de aire influenciado por la superficie del cuerpo
sumergido, provocard 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 sélo sera
significativo dentro de la capa limite, la masa de aire que se encuentre en zonas mas lejanas
de la superficie no tendrd 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 numero 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 analisis de este tipo de arrastre, el arrastre por friccion, deben
considerarse en su andlisis 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 [4].

Arrastre Parasito Subsdnico
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
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metodologia para determinar el arrastre por presion [16].

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 friccion
de una placa

Arrastre Parasito Supersonico

El arrastre parésito 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 andlisis 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 est4 unido a las alas, la reduccion en la seccion
transversal total del fuselaje y las alas disminuye la resistencia al avance del aparato.

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 [17]. Y se
debe a que en esta etapa es donde se forman las ondas de choque. Es importante determinar
cudndo 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 esta 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 subsonico, transdnico y supersonico.

Arrastre Inducido
Al presentarse la distribucion 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 esta en funcion del nimero de Mach.
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Figura 11 Efecto Doppler en el Agua andlogo al cono de Mach

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.

Sustentacion en la Etapa Subsoénica

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

Sustentacion en la Etapa Transdnica

Para la determinacion de la curva Cy, en la etapa transonica 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 nimero de Mach. Para un ala flechada el régimen transonico se sitia entre 0.85 y
1.2 de Mach.

Sustentacion en la Etapa Supersénica

Para que el ala se encuentre completamente en flujo supersonico, el angulo del cono de
Mach debe ser tan grande como el angulo 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 angulo de flechado del ala con ¢l dngulo del cono de
Mach. Parten de la ecuacion linealizada de movimiento de un flujo no viscoso compresible,
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y con la ecuacion clasica del coeficiente de sustentacion logran agregar la influencia de
fenomenos de compresibilidad y onda de choque [4], [18].

Centro Aerodinamico

Una de las principales caracteristicas aerodindmicas 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 aerodindmico es un factor muy importante para obtener
un disefio estable y manejable. Normalmente el centro aerodinamico se situa 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 aerodinamico 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 maximo espesor estd a un cuarto de la cuerda se produce una
distribucion de presiones que permite ser asignado un punto en donde actian las fuerzas
aerodindmicas. En un andlisis en tres dimensiones ese punto puede ser localizado en la
cuerda aerodindmica media [4].

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. Ademads, 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 subsonico se puede hacer una variacion de Cy, con respecto a ese flechado. Y si se
tiene una flechado supersonico, se hace la variacion con respecto al numero de Mach, sélo
con valores mayores a uno.

Pendiente de sustentacion de un perfil aerodinamico.

Cuanto mayor sea la inclinacion del perfil aerodindmico (mayor angulo de ataque)
respecto a la direccion relativa del viento, mayor serd la relacion sobrepresion/depresion, y
por tanto aumentara la sustentacion, pero este aumento de la sustentacion con el angulo de
ataque solo se produce durante un cierto intervalo encontrando su valor méximo alrededor
de los 15° a 18 ° ( dependiendo del perfil aerodindmico usado ) . Si se supera este valor la
sustentacion cae en picado, produciéndose la entrada en pérdida.
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CL (CL)max

v

Angulo de ataque (grados®)

Figura 12.- Curva de sustentacion contra angulo de ataque

La curva anterior es la llamada curva de sustentaciéon en la que se representa el
coeficiente de sustentacion C; en funcion del angulo de ataque.

En el momento de llegar al angulo critico (C; maximo ) se produce una caida de
sustentacion, justo en ese momento se desprende la capa limite, por tanto la corriente sobre
el perfil sustenta menos que en el maximo y la sustentacion es menor a mayor angulo,
mientras que la resistencia es cada vez mayor. Antes de la pérdida, la sustentacion aumenta
de forma bastante proporcional a un aumento de angulo de ataque. En la entrada en pérdida
la capa limite se desprende y la sustentacion deja de crecer si aumenta el angulo de ataque.

Derivadas de estabilidad.

La razon de cambio de alguna fuerza o momento adimensional con respecto a
componentes de velocidad lineal o angular del misil o derivadas del tiempo son llamadas
derivadas de estabilidad y son los coeficientes que caracterizan al sistema de ecuaciones que
se empleara tanto para misil como para aeronave. Las derivadas de estabilidad son en
realidad derivadas parciales; estas pueden ser encontradas en algin grado y puede incluir
algiin numero de componentes de velocidad como variables independientes al igual que el
tiempo. Estas derivadas de estabilidad son las caracteristicas aerodindmicas mas importantes
en un analisis dinamico [19].

Antes de comenzar el andlisis de debe definir la notacion y otras referencias. El sistema
de ejes que va a ser utilizado representara un punto de partida.

El modelo matematico a emplear surge de las ya conocidas ecuaciones de un cuerpo
moviéndose en el espacio (ver nomenclatura).

ZFx = m(u + wq —vr)
ZFy =m(v +ur —wp). (2.1)
ZFZ = m(w+ vp —uq)
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D L=pl —1J +qr(l,—1)-pqJ,
S M =g, +pr(l,-1.)+(p* =), . 2.2)
S N=#L—pl.+pgll,—1.)+qr]..

Estas ecuaciones seran solucionadas por la metodologia empleada en [3] por lo tanto al

linealizarse, surgiran derivadas parciales que describen la variacion de fuerzas y momentos
con respecto a variables de estado. Expresada en una matriz conocida como Jacobiana

(OFs OFx OF OFy OFx OF OFx Ok OFr OFx O OFY]
ou dv oJdw dp dg IJr du I I OJdPp Jd&g IF
oy OFy Oy oFy aFy Oy OFy Oy oy oFy Oy oF

oFz JFz OFz OJFz OFz OJFz OFz 0Fz OFz OFz OFz OFz | (2.3)

oMz oMz oMz oMz OMz oMz oMz oMz oMz oMz oMz OMz
lou v ow dp dg OJr ou I ow JdPp I OF

En este caso estas derivadas parciales, resultan ser nimeros constantes de los cuales no
todos son necesarios definir, para analizar el modelo dindmico de una aeronave [3], ademas
de eso. En esta tesis se analiza un sélo plano dimensional lo que reduce el numero de
derivadas, ademas solo se considerardn las necesarias para realizar un piloto automatico que
controle el cabeceo de la aeronave [7], [3]. Asi que las Uinicas que nos conciernen son:

JoFz oMy oMy OFz dMy (2.4)

ow’ ow’ 9dq 9% &

Estas derivadas parciales son adimensionalizadas por caracteristicas geométricas y
condiciones de vuelo. La adimensionalizacion a detalle puede observarse en [17].

La definicion de estos cuatro coeficientes son mostrados a continuacion

Para oFz .

Considerando que:

2.5)

SIE

y una vez que ha sido adimensionalizada se tiene:
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(BCZJ =C,,. (2.6)

o
De [20] se obtiene:

aC,
da

—(Cm +C,p, +aaaC;]. 2.7

Considerando que el estado de analisis es cuando el angulo a tiene a cero, entonces:
Cr = _(Cw +Chpy ) . (2.83)

Es decir, C., es igual a la pendiente de sustentacion mas el coeficiente de arrastre cuando
existe angulo de ataque cero. Sin embargo, el coeficiente de arrastre en este punto, suele ser
insignificante comparado con la pendiente de sustentacion. Por lo tanto, finalmente queda:

c,, =-C

Za — La* (29)

La obtencion de esta pendiente de sustentacion (coeficiente constante) puede hacerse de
distintas maneras. Una de las mas precisas es el método experimental, colocando a la
aeronave en distintos dngulos de ataque dentro de un tunel de viento con condiciones
atmosféricas controladas. Existen métodos analiticos basados en la teoria de cuerpos
delgados complementados con los efectos que puede causar el alargamiento de un ala
triangular [1].

La ecuacion segun la teoria de cuerpos delgados sera:
C,,=—. (2.10)

En donde se nota que la pendiente depende directamente del alargamiento, sin embargo
existen otros factores que pueden afectar, como el tipo de perfil, geometria del ala, régimen
de vuelo: subsonico o supersonico, y la influencia que tienen entre si los componentes de la
aeronave, es decir, ala-empenaje, ala fuselaje etc.

Superficies de control canard

En aerondutica, canard ("pato" en francés) es una configuracion de aeronave de ala fija
por la que el estabilizador horizontal estd en una posicion adelantada frente a las alas, en
contraposicion a un avidon convencional donde esta por detrds de éstas. El término canard ha
llegado a denominar cualquier superficie aerodindmica horizontal montada frente al ala
principal, independientemente de si es movil o no. En este caso, los prototipos utilizaran los
canard como timoén de profundidad, ademas de que funcionan como estabilizadores. Un
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angulo de ataque positivo causara un angulo de cabeceo en a aeronave positivo, al contrario
del timon de profundidad de cola.

Figura 13.- Aeronave con superficies de control canard.

Ventajas de utilizar superficies canard.

El canard mejora la maniobrabilidad a alta velocidad, y dificulta la entrada en pérdida con
grandes angulos de ataque, mejor a baja velocidad que el delta, pero peor que el
estabilizador clasico. En cuanto a control, las superficies canard ayudan a evitar el desplome
de la aeronave. Cuando se tiene un angulo de ataque muy alto, el canard al estar delante se
desprende primero la capa limite, y esto hace que la aeronave cabecee hacia abajo sin perder
la sustentacion del ala, y asi se regresa el control canard. Es decir, las superficies de control
canard pueden ser una garantia de estabilidad en maniobras cerradas con altos dngulos de
ataque.

Ejes de referencia.

Los sistemas de referencia que normalmente se emplean para este analisis pueden ser los
ejes del cuerpo, los ejes del viento, ejes de estabilidad, ejes Eulerianos, y ejes pseudo-
Eulerianos, una sola triada de ejes no puede cubrir todos los requerimientos del analisis.
Comunmente en algunos andlisis, los sistemas son positivos hacia la derecha y hacia arriba.
Pero en este caso las direcciones positivas de ¢, w, 0y p, q, r no deberian de corresponder a
las notaciones de la rotacion de sistema de la mano derecha. Por esas y otras razones, se
decidio estandarizar los ejes de referencia para las derivadas de estabilidad a un grupo de
ejes de cuerpo coincidentes en direccion con los ejes de inercia principales del misil. Las
direcciones positivas son las que se muestran en la figura 1.
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Esta eleccion de ejes de referencia nos lleva a utilizar directamente las propiedades de
simetria del misil en el estudio de sus efectos sobre las derivadas de estabilidad, sin una
transformacion intermediaria de un sistema a otro. Una vez que la derivada de estabilidad ha
sido determinada con respecto a un sistema estandar de ejes cuerpo, estos pueden, sin
embargo, ser transferidos a cualquiera de los otros sistemas de ejes. Tiene que tomarse en
cuenta que en un analisis dindmico los momentos de inercia no son funciones del tiempo.

De acuerdo a la figura 1 los ejes de referencia X, Y, y Z, constituyen una triada de ejes
fijos en el misil con su origen coincidente al centro de gravedad de dicho misil. Se utilizan
las letras mayusculas para no confundirlas con x, y, z. Los componentes de los ejes X, Y,y Z,
de fuerza, momento, velocidad translacional del centro de gravedad, y su desplazamiento
angular estan dados en la figura 1 en simbolo y signo. La direccion positiva de momentos,
velocidades angulares y desplazamientos angulares corresponden a rotaciones positivas de
acuerdo a la regla de la mano derecha para las direcciones positivas de los ejes. Los
componentes de la velocidad transnacional del centro de masa del misil, #, v y w, no deben
ser confundidos con los componentes de la velocidad local del fluido a lo largo de x, y y z.

Se les debe prestar especial atencion a los desplazamientos angulares 6, w y ¢. Estos son
diferenciados estrictamente de los angulos de ataque, de angulo de deriva y angulo de
alabeo. Como seglin se define en la siguiente seccion:

Angulos de ataque y deriva

Los angulos de ataque y de deriva son definidos con cantidades enteramente cinematicas
dependiendo so6lo de las magnitudes de las velocidades. Estas son medidas por sus
componentes a lo largo de los ejes cuerpo del misil. Sea Vjla corriente de aire relativa al
centro de gravedad de misil con componentes u, vy w a lo largo de los ejes x, y & z,
respectivamente. Como se define u, v y w son velocidades del flujo, y —u, -v y —w son
velocidades del dentro de gravedad con respecto a la corriente del aire.

Los angulos de ataque y deriva han sido definidos de las siguientes tres maneras.

Si se define como pequerios angulos, entonces se tiene:

) w ) -y
sin@, =— smp =—. 2.11
=y B, v (2.11)

0 0

Las definiciones de tangente son:

tan ¢, =¥ tan f3, ==Y (2.12)
u u

57



Capitulo 2 Fundamentos Tedricos. Analisis Dinamico de Aeronaves

X

Figura 14.- Angulos de ataque.

Los subindices s y ¢ son usados para diferenciar entre las definiciones seno y tangente.
Una interpretacion grafica de los dngulos ay, S, a; y f:es mostrada en la figura 14. Se nota
que un angulo de deriva () ocurre cuando la corriente de aire se aproxima desde la cara
derecha. Para pequefios angulos, los angulos de ataque y deriva no dependen de qué
definicion sea usada. Para grandes angulos, es necesario conocer cuales definiciones han
sido adoptadas. Frecuentemente, la definicion seno es usada para una cantidad y la
definicion tangente para otra.

Es comun relacionar los angulos de ataque y deriva al angulo incluido y angulo de alabeo.

u ="V, cos(x,x)=V, cosa,,v="V,cos(x,y) = -V, sine, sin g,

,w="V,cos(x,z)=V,sina, cos @ @13)
Para valores dados de a. y ¢, los valores de o, y f; son expresados por:

sina, =sina, cos@, sin S, =sine, sing. (2.14)
Los valores de a. y ¢ necesarios para obtener a; y s estdn dados por:

sin® @, =sin’ &, +sin’ S,, tan(p:% : (2.15)

sine,

Para la definicion tangente, un grupo de relaciones existen de forma similar a las
ecuaciones (2.50) y (2.51) y tienen la siguiente forma:
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tana, =tana, cos@, tan B, =tanq, sing . (2.16)
tan

tan’ @, =tan’ @, +tan” f,, tang, =7'B’. (2.17)
tan ¢

Para pequetios valores del angulo incluido a., las ecuaciones (2.50) y (2.51) quedan;
a=o,cosp, P[=a,sing . (2.18)

Estas relaciones tienen gran uso en la aerodindmica de cuerpos cruciformes. No importa que
el angulo ¢ sea tan largo como a, es pequefio. Es notable que las ecuaciones (2.51) y (2.54)
deberian ser usadas en un los prototipos que son montados en tuneles de viento, para
seleccionar previamente los valores de ay, f;, o de a, f.

Algunos términos que van a emplearse cominmente son los siguientes:

—Ejes cuerpo: una triada de ejes cartesianos fijos al misil y paralelos a los ejes de
simetria del misil, en caso de que tenga dicha simetria.

—Plano de flujo transversal: Un plano normal a la velocidad del flujo de arie libre.

—Ala cruciforme: Panes de cuatro alas similares montadas juntas en na cuerda
comun y desplazadas una de la otra por /2 radianes.

—Grado de fineza: Proporcion entre la longitud y el diametro del misil.

—Plano de simetria horizontal: Es el plano horizontal en el cual la mitad inferior del
misil es la imagen a espejo de la mitad superior.

—Angulo de ataque: Angulo entre la velocidad del flujo y el eje longitudinal del
misil.

—Angulo de interdigitacion: angulo entre el plano de una superficie de sustentacion
y el plano de otra superficie de sustentacion colocada en tdndem.

—Plano normal: Un plano normal al eje longitudinal del misil.

—Borde de ataque subsonico: Un borde de ataque el cual es el componente del flujo
libre del numero de Mach menor a uno normal al borde.

—Borde de ataque supersonico: El borde de ataque cuyo componente del flujo libre
del nimero de Mach mayor a uno es normal al borde.

—Ala simétrica: Es un ala que posee un plano horizontal de simetria

—Qjiva Tangente: Es la nariz del misil la cual tiene una curvatura de radio constante
en todos los planos a lo largo del eje longitudinal desde el vértice hasta el cilindro,
al cual es tangente.

—Plano trefftz: Es un plano transversal al flujo ficticio, infinitamente lejos detras del
misil o de alguna superficie de levantamiento al cual el sistema de vortices se
extiende sin disipacion viscosa.

—Plano vertical de simetria: Es el plano vertical en el cual la mitad izquierda del
misil es la imagen a espejo de la parte derecha.
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—Paneles del misil: Son aquellas partes principales que son superficies de
sustentacion exteriores al cuerpo del misil.

Los angulos de ataque y deriva tienen una definicién cinematica basada en los
componentes de la velocidad de corriente libre a lo largo de los ejes del misil. Los
desplazamientos angulares 6 v y ¢, por otro lado, son usados para medir la actitud del misil
con respecto a una triada de ejes fijos, y no requiere informacion del movimiento del misil
relativo al aire circundante para su definicion. Sea Xy, Yy, y Zy los ejes estacionarios fijados
en el espacio, y consideran al misil moviéndose con respecto a esos ejes fijos. Existen
diferentes maneras de especificar la posicion angular del misil en algin instante de tiempo.
Esto se deberia hacer de forma sucesiva para la guifiada, cabeceo, y a alabeo, con los ejes
X0, YO y Z0 hasta que estos coincidan en direccion con los ejes X, Y, y Z fijos en el misil
como se muestra en la figura 15. Los angulos de guifiada, cabeceo y alabeo, w, 6, y o,
entonces describen Unicamente la actitud del misil. Si hay una guifiada del misil por un
desplazamiento angular y sobre el eje OZ0, hace que Xy vaya a X; y ¥y a ¥;. De la misma
manera el cabeceo del misil en un angulo 6, sobre el eje OY; hace que X; se mueva a X,y Z)
a Z. Finalmente, el alabeo del misil por un angulo ¢ sobre el eje OX> hace que el punto Y, se
mueva a Yy Z, a Z Se nota que los angulos w, € y ¢ no son ejes mutuamente
perpendiculares. La operacion de guifiada, cabeceo y alabeo no siguen las leyes ordinarias de
la suma de vectores, pero si a la ley conmutativa.
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V2,7, (@)

Figura 15.- Sistemas de desplazamientos angulares. (a) Sobre el eje OZ, denotado por v, (b) cabeceo en el eje
OY; denotado por 6; (c) alabeo sobre el eje OX, denotado por ¢ (d) diagrama compuesto. Extraida de[1]

Bajo este sistema los cosenos de direccion del los ejes finales del cuerpo del misil X, Yy
Z a los ejes fijos Xy, Yy y Zy estan dados por la tabla 6. Los angulos de guifiada, cabeceo y
alabeo son un sistema de tres desplazamientos angulares que especifican la orientacion
angular de algun misil en el espacio con referencia a una triada fija de ejes.

Tabla 6.- Cosenos de direccion de los ejes de referencia.

jes fijos

Ejes 00Xy 07 0Zy
cuerpo
ox cos@cosy cos@siny —sin@
oY —cos@siny +sin@sinfcosy  cos@siny +sin @sin @siny sing@cosé
oz sin@siny +cos@sindcosy  —sin@cosy +cos@sinfsiny  cos@cosb

Esos angulos son cantidades puramente geométricas independientes de la cinematica del
misil. Para pequefios angulos de 6, v y ¢, esas cantidades pueden ser consideradas como
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tomadas con respecto a los ejes cuerpo del misil. Bajo esas circunstancias, los cosenos
directores vienen a ser a aquellos que se muestran en la tabla 7.

Tabla 7.- Cosenos de direccion de los ejes del cuerpo en caso de pequerios desplazamientos.

jes fijos

OX() OY() OZ()
(0),4 1 74 -0
oY -y 1 ®
oz 0 - 1

Naturaleza General de Fuerzas Aerodinamicas; Derivadas de Estabilidad

Las fuerzas y momentos actuando sobre un misil son provocados principalmente por el
sistema propulsivo del misil, atraccion gravitacional y de la reaccion del aire sobre el misil
como resultado de su movimiento. Aunque pueden entrar otros tipos de fuerzas. Considérese
un misil el cual ha estado volando por algin tiempo en el aire el cudl esta en reposo a
grandes distancias del misil. Las fuerzas sobre el misil en algun instante dependen en general
de su historial en el tiempo de su movimiento en el aire. Este resultado es normalmente
valido para velocidades subsoOnicas. A velocidades supersonicas, las alteraciones en la
presion de algiin punto estan confinadas a su flujo abajo dentro del cono de Mach. Como
consecuencia, en flujo supersonico estacionario solo una pequeiia longitud de la estela puede
influir al misil. La dependencia en funcion de alguna fuerza o momento sobre el historial
completo de la dindmica del misil, puede ser escrita.

F = flu(e)v(e) wle), ple).q(e).o(e)]. (2.19)

Obviamente la dependencia de la fuerza sobre el historial completo del movimiento es
demasiado complicada. Por lo tanto se deben simplificar las relaciones sobre la base de
algunas asunciones logicas. Debido a los movimientos del misil, se pueden lograr
simplificaciones. Las fuerzas resultantes sobre el misil a un cambio repentino en el dngulo
de ataque deberian depender del historial pasado del movimiento para un periodo definido
después del cambio repentino. Las fuerzas actuando sobre un misil el cual estd bajo
oscilaciones sinusoidales de alta frecuencia van a depender mas de estos movimientos que
del estado dindmico instantdneo del misil. Las fuerzas aerodindmicas asociadas con la
separacion de la capa limite, tal como histéresis en la sustentacion cerca de la maxima
sustentacion, ciertamente depende de esta capa limite que solo de los valores instantaneos
dew, v w,p,qyr.

Un misil se calienta rdpidamente como el resultado del calentamiento aerodinamico, lo
cual desarrolla fuerzas las cuales dependen del historial de su movimiento. Sin embargo,
para el movimiento de misiles los cuales toman lugares suficientemente lento y cuyos
efectos de calor y viscosidad no son significantes, es razonable asumir que las fuerzas del
misil y momentos dependen principalmente sobre el estado dindmico instantaneo,
especificado por los componentes de velocidad lineal y angular. Si se consideran también
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componentes de aceleraciones lineales y angulares, entonces deberian también ser tomados
en cuenta en parte el historial pasado inmediato del misil en los grados de aproximacion , tal
que du/dt, dv/dt, dw/dt, dp/dt, dg/dt, dr/dt, son variables independientes en series de Taylor
para las fuerzas y momentos. A continuacion se presentaran las consecuencias de simplificar
con asunciones matematicas.

Sea Fx, Fy, Fz, L, M, N los componentes de las fuerzas y momentos del misil
correspondiente a un estado dinamico, descritas por u, v, w, p, ¢ y r. bajo esta definicion, las
fuerzas y momentos dependen solamente de los valores instantaneos de u, v, w, p, g y r, se
pueden escribir de forma mas especifica.

F, :FX(u,v,w,p,q,r) . (2.20)

Si se considera que la funcion dada en la ecuacion (2.20) es analitica, y que no hay
efectos de histéresis, entonces se pueden expandir en series de Taylor con respecto algun
punto uy, vg, Wo, po, qo, ro- Si se expande con respecto al punto (0,0,0,0,0,0) entonces queda:

_ 1j .k I _m_n
F,= ZFXijklmn(uo,VoaWo,poa%’ro)”V wpqr,
jkimn=0,1,2,.. . (2.21)

Uy=Vy =W, =Py =¢, ==0

Donde Fx;jum, €s en general una funcion la cual depende de ug, vo, wo, po, qo, 7o pero las
cuales son constantes en este caso. Por la teoria de las expansiones de Taylor, es conoc1d0
que la funcion Fx;jum, esta relacionada a las derivadas parciales 0x*/ ou' ov onw* 6p oq™ or"
donde g =i +j + k +/+ m + n Esta derivada parcial es llamada derivada de estabilidad
con la posible aplicacion a constantes multiplicativas que dependen de la definicion exacta
de derivada de estabilidad. Es entonces claro por qué las derivadas de estabilidad dependen
de los valores particulares de uy, vy, Wy, po, qo, 7o, Si se escriben los términos de primer grado
de la expansion general de la ecuacion (2.21) sobre el punto ug, vy, Wo, po, qo, ¥o. queda:

Fy = Fy 00000 (HO,VO,WO,[JO,%,VO)"' FXIOOOOO(u - u0)+ FXmoooo(V ) )FX001000(W_ Wo)+

.(2.22)
+ FX000100 (p - po)+ FX000010(q - q0)+ FX000001(r - ro)

FX:FXO+aFX&4+aFX5v+aFX&v+ X@a+ X5q+ X&r
ou v ow

(2.23)

Se tienen 6 derivadas en Fx incluyendo términos de primer grado en la expansion general,
y se obtienen mas para cada Fy, Fz, L, M, N. De esas 36 derivadas, estan las que son debidas
a las velocidades lineales u, v, y w, son nombradas derivadas de resistencia.

F,, F, F,, L, M, N,
FXv FYv FZv Lv Mv Nv
FXW FYw FZW L M N
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Las 18 derivadas dependen de los componentes de la velocidad angular y son nombradas
derivadas de rotacion.

FXp FYp FZp Lp Mp Np
FXq FYq FZq Lq Mq Nq
FXr FYr FZr Lr Mr Nr

Si se incluyen las variables independientes du/dt, dv/dt, dw/dt, dp/dt, dq/dt, y dr/dt en la
expansion genera de la ecuacion (2.21), se obtendrian 36 derivadas de aceleracion mas,
incluyendo términos de primer grado. Con lo que respecta a esas derivadas de aceleracion, la
experiencia ha mostrado que algunas pueden ser importantes. Aquellas que son utiles son

[1]:

F.

Zw?

MY, N,

po Lty tVy

También existen derivadas de estabilidad de 6rdenes mas altos que de primero. Ciertas

derivadas de este tipo y que pueden ser utiles [1] son las siguientes:
Laﬂ’L@’Lﬂp’N@

Nuevamente, las suposiciones bajo las cuales las derivadas de estabilidad son usadas en la
practica, son que las fuerzas y momentos del misil dependen solamente de los valores
instantaneos u, v, w, p, ¢ y r y posiblemente de dw/dt y dv/dt, y que la relacion funcional
entre fuerzas y momentos y sus variables independientes son series de Taylor. Debe tenerse
en mente que las derivadas de estabilidad son una fundacién y dependen de valores
particulares de wuy, vo, Wo, po, qo, ro, dw/dt y dv/dt. Sin embargo, si se tiene suerte, la
dependencia funcional es normalmente simple.

Las derivadas de estabilidad que se observan en las ecuaciones anteriores son
dimensionales, y normalmente es necesario que sean adimensionales. Se necesita una area de
referencia, o bien, una longitud. Frecuentemente se utilizan diferenetes dimensiones para
diferentes tipos de modelos. Normalmente, el coeficiente de momento de cabeceo esta
basado en la envergadura del ala. Para tratamientos generales, es deseable usar s6lo una
longitud de referencia, determinada con 4 y un area de referencia Sk. La conversion a otras
cantidades de referencia puede hacerse rapidamente para casos especificos. Si gy es la
presion dinamica de la corriente de aire, los coeficientes de fuerza seran tomados como

sigue:

o C, =, c,=—"2—. (2.24)

X
qoSr , qoSk

M c =N c -t . (2.25)

Cm =T > n s
CIOSR/1 %SRﬂ qOSR/I
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Los componentes de velocidad u, v, y w, se adimensionalizan dividiendo por V)
obteniendo asi los dngulos de ataque y deriva.

u
-, “:—, oa=—. 2.26
VO ( )

Las aproximaciones de angulo de ataque y deriva a y £ de la ecuacion (2.26) son validas
solo si a y S son pequeiias comparadas a la unidad. Si asi fuese, la teoria lineal seria valida.
Las velocidades angulares, se adimensionalizan como sigue:

pA gA A
2V, "2V, 2V,

El uso del factor 2, hace que pA/2V, sea un numero de ajuste para arreglar ciertos efectos
de los vortices de la punta del ala. Las derivadas de aceleracion, deben también ser
adimensionalizadas de la siguiente forma:

ul 7} WA ald pr g A
U 2r 2¥, 2V 20, )] )

El uso del factor 2 en este caso es conveniente, por que las combinaciones como M, + M,
causan muchos problemas.

Ahora que se han adimensionalizado todas las fuerzas, momentos, velocidades y
aceleraciones, se muestran a continuacion la notacién para las derivadas de estabilidad
adimensionales:

c - aC, _dCy C. - aC,
o a(au/VO ) a(au/V0 ) Y agu/VO )
c, =< ¢ -9 c, = Cu

! a(u/Vo) o a(u/Vo) a(u/Vo)
€, . _9C, . _aC,

C,, = = -
’ a(au/ ) a(au/ v agu/ 7o)
c c C, -
Ch=—rtv Cp=arte C =%
BRI 0 I (70 9 B (70 49
aC, aC, _ac,

T Ty i
=) o) T s,

La notacion adimensional empleada para las derivadas rotativas sera:
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= 3am,)

= aqam,)

Cc. = oC, Cc. = aC, c = oC,
v a(pﬂ/ v ) i a(q/l/ Vo ) v a(l” /1/ Vo )

.o, e _ac,
” a(pﬂ/Vo ) " a(qﬂ/Vo ) " a(rl/Vo )

C. = aC, B aC, aC,
” a(g/l/ Vo ) “ a(% /1/ V ) o a(g /1/ Vo )

C C C )

cC, =——">'° C =—1="1_ (C = X
v a(p/’i/Vo ) lq a(q/i/Vo ) " a(”/’i/Vo)

c - aC, c = aC, B aC,
" a(pﬂ/Vo ) " a(qﬂ/Vo ) " a(rl/Vo)

aC, aC, aC,

= 50am,)

Lo notacion adimensional para las derivadas de aceleracion es:

F, =
+F

X 000100

(E) (E)
F +FX0011(q2_

X 0000

(P - Po)"’ Fy 00010

aC,

o = aaan,)

Cre oad/v,)

X1001

aC,

(q - %)+ Fy g00001

r2)+ 2F,9) (wr —qv)+ 2F, ) (Wq —vr)+

(r=1)

X1001

aC,

9 =, < T aeray)
oC

= 308am,)

o _ 90 _ac,
“oley,) ey, T alpA/r,)
C. = ai C..= BL — ai
“alaav,) T aBaw,) T apAr,)
oC oC oC '
C, = — C,, = e C. = R G
“adw,) oAy, " a(pAy,)
c = aCm C o= oC f _ oC X
" dadv,) " ABAY,) T a(pAY,)
aCn aCn aC X

Cn = ApA/V,)

Con las derivadas dq/dt y dr/dt es similar.

Las derivadas de mas alto orden estan especificadas en la misma manera que las de
primer orden:

J%C,

C,, = .
" 30 (pA? 212)

En ocasiones las derivadas que dependen de los componentes de velocidad translacional
son llamadas derivadas de resistencia, y en conjunto con las rotacionales, son derivadas de
estabilidad de velocidad, en contraste con las derivadas de estabilidad de aceleracion.

(2.27)
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Existen algunas derivadas que tienen especial importancia, y se les ha asignado diferentes
nombres:

Estabilidad Estatica:
C,. Estabilidad estatica longitudinal.
C.s Estabilidad direccional.

Derivadas de amortiguamiento:
C,»C,, Amortiguamiento en cabeceo.

C

mq

C,, Amortiguamiento en guifiada.

nr?

Efecto diedro:

_ Clﬂ

El significado de C,, y C,s es que funcionan como constantes de resorte, para
movimientos de guifiada y cabeceo estas constantes ayudan a determinar la frecuencia
natural de los modos. Para que el sistema sea estable, C,,, debe ser negativa, y C,z positiva.
Las derivadas de amortiguamiento actlian como amortiguador, en el caso de considerar un
sistema. Masa-amortiguador, y controla la velocidad con la que las oscilaciones son
amortiguadas. El efecto diedro es una medida del momento de alabeo desarrollado por el
misil como un resultado de deriva. Si el momento de alabeo es positivo (direccion derecha y
abajo del ala) para una deriva negativa, el efecto diedro es “estable” y el misil regresa a la
posicion original antes del balanceo.

Propiedades de las Derivadas de Estabilidad Resultantes de la simetria del misil;
Analisis de Misiles Cruciforme “Maple-Synge”.

Antes de comenzar a calcular las derivadas de estabilidad debe considerarse cuéles van a
ser utiles, esto en funcion de las propiedades simétricas del misil. El andlisis “Maple-Synge
es un método elegante [6], deduce sistematicamente las consecuencias de diferentes tipos de
simetria que poseen los misiles. Como se mencioné las derivadas de estabilidad dependen de
sus valores u, v, w, p, ¢ y r. A continuacion se enlistan algunos casos que relacionan estas
variables.

Caso 1: Con alabeo y cabeceo uz0, w#0, p#0, v=¢g=r=0.
Caso 2: Con cabeceo y sin alabeo: uz0, w0, p=0, v=¢g=r=0.
Caso 3: Con alabeo y sin cabeceo: us0, w=0, p#0, v=¢g=r=0.
Caso 4: Sin alabeo ni cabeceo: u#0, w=0, p=0, v=¢g=r=0.

Dos tipos distintos de simetria son importantes en lo que concierne a las derivadas de
estabilidad: la simetria rotacional, y la simetria a espejo. Cuando se dice que un misil posee
un plano vertical de simetria, indica que posee una simetria a espejo de un lado del plano al
otro; es decir, la parte izquierda al plano es la imagen a espejo de la de la derecha. Los
misiles frecuentemente posen varios planos de simetria. En la figura 16 el misil posee 1%, 22,
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3%, y 4? simetria, pero no una simetria a espejo, contrasta con misiles que poseen 4 simetrias
y también simetria a espejo. Se nombra a un misil triforme si tiene tres planos de simetria a
espejo y 37 simetria, y un misil cruciforme uno de cuatro planos de espejo de simetria y
simetria 4°. Las dos propiedades de simetria juntas dan informacion general de la forma
analitica de las derivadas de estabilidad, y también especifican cuales derivadas van a ser
iguales a cero.

\
Eje de simetria

x espejo

~
/:j
- _—)Eg.—- -
f’r\.
Y

(b)

Figura 16.- Simetrias de misiles, simetrias n-gonales y de espejo. Extraido de [6].

En el andlisis es necesario especificar ciertas combinaciones de numeros complejos como
sigue:

F=F,+iF,, F=F,—iF,,v=w+iv, v=w—iv, T=N+iM,T =N —-iM,
O=r+iq,0=r—iq
(2.28)

Existen algunas dependencias de las fuerzas y momentos cubicas o cuadraticas de las
variables u o p, y pueden ser consideradas sin agregar términos de segundo y tercer grado en
la expansion general. En términos de cantidades complejas, se tiene lo siguiente:

F=F,+iF, Zfz,kz” p)v’*’

ijkl

T=N+iM =Y 1,(
ijkl
F, = ZFXijkl(u,p)viV‘/a/(w'l
ijkl

Z i u p)vv’a/‘m

ijkl

\u, p V'Y 0)1‘671
(2.29)
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Los coeficientes Fyu, Tij, Fxjx, L, son funciones de valor complejo de u y p, las
consecuencias de las simetrias rotacionales y de espejo son deducidas sistematicamente para
obtener valores de la ecuacion (2.29).

Los términos generales de las series de arrastre y momento de alabeo son:

Fy = Fx(()go)o +Fx(()‘§1)l(q2 _”2)+FXFX1(8))1(W”+ ‘]V)+2Fx1(‘0€0)1(wq —vr)+

+ Fxl(jfo)0 (w2 —v? )+ valoresde cuarto grado
(2.30)

L=, + 159, (q* =12 )+ 218 (wr + qv)+ 21(5) (wg —vr)+ (2.30)
+ 11(100)0 (W2 - )+ valoresde cuarto grado

Los coeficientes son funciones de ¢ y p. El superindice (E) denota que la funcién es par en
p, y el superindice (O) detona que la funcién es non en p. De forma similar, se tienen los
resultados para las fuerzas Yy Z

E, = £ = g+ fillw— fitbly 2an
Fy = fallr= 10 + fl0w— filbly

M =5 = 8+~ -
0 0o ’ :
N=tém)or+t(()§1)0q+t1(§0)0w+t1(00)0v

Las expansiones para Fy, Fz, M y N no contienen términos de segundo grado.

Las ecuaciones (2.33) y (2.30) da las expansiones “Maple-Synge” para las 6 fuerzas y
momentos en potencias de w, v, g, y r con coeficientes los cuales son funciones de u y p. Las
derivadas de estabilidad estdn formadas por la diferenciacion de fuerzas y momentos con
respecto a u, v, w, p, q y r. Cuando la velocidad de alabeo es cero, las siguientes relaciones
ayudan a reducir el nimero de derivadas de estabilidad las cuales no son cero.

FX;Z) = lzﬁkol) = f(ol) = (fl) =0 si p= 0,

17 i
aan;.f):aaz;f,):aa ij%):;t;.f,):o si P=0.
p p p p

(2.33)

Las derivadas que existen para los cuatro casos son mostrados en la figura 16
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Tabla 8.- Derivadas que son cero para misiles triformes y cruciformes.

Fx Fy Fz L M N

0 0

N T 2 e

Derivadas que son cero para Caso 1: Con alabeo y cabeceo
uz0 w#0 p#0 v=g=r=0

Fy Fy F, L M N

u 0 0 0
v o0 0 0 0
W 0 0 0
p 0 0 0
q 0 0 0
ro0 0 0

Derivadas que son cero Caso 2: Con cabeceo y sin alabeo
uz0 w#0 p=0 v=g=r=0

Fx Fy Fz L M N

u 0 0 0 0
v 0 0
w0 0
p 0 0 0 0
g 0 0
r 0 0

Derivadas que son cero para Caso 3: Con alabeo y sin cabeceo:
uz0 w=0 p#0 v=g=r=0

Fy Fy F, L M N
u 0 0 0 0 0
v o0 0 0 0

w 0 0 0 0
p 0 0 0 0 0
g 0 0 0 0
ro0 0 0 0

Derivadas que son cero para Caso 4: Sin alabeo ni cabeceo:
u#z0 w=0 p=0 v=g=r=0
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Tabla 9.- Derivadas que son cero para misiles biformes y con simetria de espejo.

Fy Fy F L M N
u
v
w
p
q
r

Derivadas que son cero para Caso 1: Con alabeo y cabeceo
uz0 w#0 p#0 v=g=r=0

Fx Fy Fz L M N

u 0 0 0
v o0 0 0
W 0 0 0
p 0 0 0
q 0 0 0
ro0 0 0

Derivadas que son cero Caso 2: Con cabeceo y sin alabeo
uz0 w#0 p=0 v=g=r=0

Fy Fy F, L M N

u 0 0 0 0
v 0 0
w0 0
p 0 0 0 0
g 0 0
r 0 0

Derivadas que son cero para Caso 3: Con alabeo y sin cabeceo:
uz0 w=0 p#0 v=g=r=0

Fy Fy F, L M N
u 0 0 0 0 0
v o0 0 0 0

w 0 0 0 0
p 0 0 0 0 0
g 0 0 0 0
ro0 0 0 0

Derivadas que son cero para Caso 4: Sin alabeo ni cabeceo:
u#z0 w=0 p=0 v=g=r=0
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Por virtud de las ecuaciones (2.31) y (2.32) se pueden obtener algunas igualdades, de la
siguiente forma:

FZr:FYQ» FZ :_FYr’ FZw:FYv, FZV:_F
N, =M, N =-M, N,=M, N =M,
(2.34)

Cuando esas igualdades son tomadas en cuenta, es claro que de las 34 derivadas que no
son cero, para el caso 1, 26 son independientes; para el caso 2, 13 son independientes; para
el caso 3, 12, y, para el caso 4, s6lo 6. Pero el total numero de derivadas sin tomar en cuenta
la simetria son 35, una gran reduccion en el nimero de puede lograr con al anélisis “Maple-
Synge”. Mientras que el andlisis determina cuales derivadas son cero por simetria, otras
derivadas pueden ser cero por algunas razones aerodinamicas.

A continuacion se analizan misiles con 2* y 3? simetria, ademas de simetria de espejo.

Analisis “Maple-Synge para Misiles Triformes y Otros.

Los misiles triformes presentan un caso interesante en comparacion a los misiles
cruciforme. La expansion para Fy, Fz, M, y N, pueden ser comparadas con las
ecuaciones (2.31) y (2.32), las cuales dan las cantidades correspondientes para misiles
cruciformes. Los términos de primer grado en cada caso tienen forma idéntica, pero los
misiles triformes tienen muchos términos de segundo grado que los cruciformes no tienen.
Esos resultados comparados con los de los cruciformes de las ecuaciones (2.29) y (2.30),
revela que las formas de la ecuacion son idénticas para los dos casos con respecto a los
términos de segundo grado.

Con las series para las fuerzas y momentos explicitamente determinadas, se pueden
obtener las derivadas de estabilidad con diferenciacion directa, respecto a u, v, w, p, g y .
Sin embargo las derivadas las cuales no son idénticas a cero, por condiciones de simetria,
son las que se enlistan en la figura 16. Para el caso 1, Fx, y L, no son cero in las
circunstancias presentes; y, para el caso 2, L, no es cero. Para los casos 3 y 4, las derivadas
las cuales son cero por simetria son idénticas a misiles con 2% simetria, y simetria de espejo,
para misiles triformes y cruciformes.

Todas las derivadas listadas en el caso 1 y 2 no son independientes. De hecho las
siguientes cualidades se mantienen para esos casos:

0 0 0 0
F, = Wﬁ(zw)’ N, = wg(Nw),pr = wg(Yw), M, = wa(Mw). (2.35)
Para el caso 2 las cualidades son las siguientes:
0 0 0 0
F, = wa(FZW), N, = wg(sz), F, = wg(FYW), M, = wa(MW). (2.36)
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Expresion General Para las Derivadas de Estabilidad en Términos de Coeficientes de
Inercia; Método de Bryson.

Est¢ método sirve para determinar las derivadas de estabilidad. Existen diferentes
opciones, en el caso de tener configuraciones de cuerpos delgados. Existe una aproximacion
directa usada por Nonweiler para determinar el potencial, calcular la distribucion de
presiones por la ecuacion de Bernoulli, e integrar la distribucion de presiones para obtener la
fuerza o momento que quiere calcularse. Si los términos cuadraticos en la ecuacion de
Bernoulli son incluidos, las integraciones llegan a ser muy complicados en la mayoria de los
casos. También se debe tener especial atencion en la succion del borde de ataque.

Existe un segundo método, empleado por Ward y la version extendida por Sacks, que
considera todas las fuerzas y momentos evaluadas bajo la consideracion de que las presiones
actian sobre las superficies de control rodeando al misil, en conjunciéon con el momentum
del flujo que pasa por las superficies. Este segundo método usa extensivamente la teoria de
residuos y mapeo conforme, dando de esta forma las derivadas de estabilidad en términos de
coeficientes de las series de Laurent para transformar la seccion transversal del misil en un
circulo.

Una tercera aproximacion, que es la que se emplea en esta tesis es el método de masas
aparentes usada por Bryson, [21]. Este método es directo si los coeficientes de masa aparente
de la seccion transversal del misil son conocidos. Esta metodologia toma automaticamente
en cuenta los efectos de succion del borde de ataque.

Existen algunas bases que deben conocerse antes de emplear esta técnica.

e La estela del ala no debe de influir con el empenaje.

¢ FEl método de masas aparentes no da el valor de fuerzas y momentos, si no de
las derivadas de estabilidad.

e Si las fuerzas o momentos en cuestion son cero, cuando v, w, p, ¢ 0 r son
cero, entonces las derivadas respecto a algunas de esas variables
independientes dan automdaticamente las fuerzas o momentos para los valores
de esas variables diferentes de cero.

Sin embargo el ultimo punto, podria no ser cierto, para la sustentacion o momento de
cabeceo asociado con una ala combada o con torcimiento. En tales casos es probable que sea
mejor calcular la fuerza o momentos actuando cuando v, w, p, g o r son cero, por métodos
especiales que no sean el método de masas aparentes.
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Planto
.~ transversal fijo
P en el fluido

Figura 17.- Sistemas de coordenadas para el analisis de masas aparentes. Extraido de [1].

El método de Bryson de las masas aparentes estd basado en ciertos resultados de Lamb
[22].

El método de Bryson se explica a continuacion a detalle.

Considérese un misil moviéndose a través de un infinito espacio de fluido estacionario a
la infinidad, y sea el sistema de ejes X, ¥, Z, teniendo su origen fijo al centro de gravedad del
misil mostrado en la figura 17. Considérese un plano de corriente cruzada fijo en el fluido y
perpendicular al eje X. El potencial en este plano depende sélo de las velocidades normales
de la seccion transversal del misil en el plano, en el instante bajo consideracion. Sea &, 'y ¢
paralelos a X, Yy Z, y sea v; y v, velocidades lineales de la seccion transversal del misil, en
el plano a lo largo de los ejes 7 y ¢, respectivamente.

Obtencion de Coeficientes de Inercia.

Existen muchos métodos disponibles para evaluar los coeficientes de inercia. Sin embargo,
hay un método poderoso, basado en la teoria de residuos. Esto requiere s6lo conocimientos
sobre la transformacion que mapeo la seccion transversal del misil a un circulo de radio c,
sin distorsion al infinito. De este método se puede encontrar los coeficientes de inercia sin
dificultad, excepto cuando estos requieren inevitablemente de la suma de series infinitas.
Estas han sido usadas por varios autores, El tratamiento de Bryson [21] es la base de esta
metodologia. Nielsen [11] propone primeramente derivar las féormulas simples para los
coeficientes de masas aparentes, en términos de la transformacion la cual va a convertir a la
seccion transversal del misil en un circulo de radio c. [1]. Como se vera en el capitulo 3 se
definen los coeficientes de masas aparentes como:

L 99, L
mij = mji =-p| ¢ - s i,j=123. (2.37)
C
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Los coeficientes de masas aparentes definidos son normalmente llamados coeficientes de
masa aparentes “adicionales”. Los coeficientes de masas aparentes actualmente no tienen
dimensiones de masa, pero tienen dimensiones que se pueden observar facilmente en su
relacion con los coeficientes de inercia adimensionales.

m m m m
4, = p; . Ay, =4, = p; , Ay = p;z , Ay =45 = p/llSS‘ )
K K K ko (2.38)
Ay =4y e et

Las cantidades 1 y Sk son la longitud de referencia y area de referencia, respectivamente.
Aunque las cantidades m;; no tienen dimensiones de masa, se nombran masas aparentes. Los

coeficientes de inercia dependen de 1 y Sg, y estas, normalmente no son propiedades de la
seccion transversal.
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CAPITULO 3

ANALISIS DINAMICO DE AERONAVES DE ALA FIJA TIPO CANARD

3.1 OBJETIVO

Obtener una metodologia practica para modelar teéricamente la dindmica de una aeronave de ala
fija de control canard en el plano longitudinal, que funcione tanto para velocidades subsonicas como
supersonicas. Dicho modelo (funcion de transferencia de la planta) debe funcionar para el desarrollo
de autopilotos simples que logren mantener el cabeceo de la aeronave en regimenes de
comportamiento lineal. Asi como un evaluador del disefio aerodinamico.

3.2 ALCANCE

El modelo funcionara para aeronaves de ala triangular que tengan una conicidad de 0 y que su
sistema de control sea a través de superficies canard, el fuselaje sera cilindrico y con la nariz cénica,
ademas el perfil aerodindmico del ala y superficies de control deberan ser s6lo alguna de las
siguientes opciones:

NACA de 4 y 5 digitos
NACA de la serie 63, 64, 65 6 66

Biconvexo
Doble

Este modelo es valido s6lo cuando el angulo de ataque esta dentro del comportamiento lineal del
perfil aerodinamico del ala, aproximadamente de -12° a 12° [ver capitulo 2 de esta tesis] . Ademas, el
analisis esta limitado a una condicion de vuelo, con una velocidad tal, que defina un ntimero de
Mach, a un angulo de ataque inicial y a un angulo de actitud inicial. Es decir, el modelo matematico
es afectado por la compresibilidad del aire a altas velocidades, y por las condiciones iniciales
mencionadas. Si se requiere obtener un autopiloto para diferentes etapas de la aeronave en vuelo, se
tendrian que obtener distintas funciones de transferencias de la planta para cada una de ellas. En este
caso de estudio estara limitado a una velocidad, y a un angulo de ataque y de actitud que
normalmente corresponden a velocidad crucero.

El acoplamiento dinamico entre planos dimensionales sera ignorado y sélo serd tratado como
trabajo a futuro para un andlisis mas completo de disefios preliminares y para el desarrollo de un
piloto automatico que realmente pueda ser aplicado.
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3.3 EXPLICACION DE LA METODOLOGIA A EMPLEAR

Se extraeran de [3] ecuaciones para el andlisis s6lo en el plano longitudinal. Ademas se obtendra
el valor de los coeficientes constantes (derivadas de estabilidad). Después se hara un analisis de
comportamiento dinamica para tres tipos de aeronaves seleccionadas. Esto se hard en lo siguientes
pasos

e Utilizando la base de datos USAF Datcom se realizard un programa en Matlab que arroje el
valor de los coeficientes, tendiendo como entrada las caracteristicas geométricas de la
aeronave, condiciones atmosféricas y condiciones iniciales de vuelo.

e De las ecuaciones se obtendra la forma que define la relacion de amortiguamiento critico (¢)
y la frecuencia natural (@,) de los tres disefios de aeronave distintos, para analizar como
influye cada variable atmosférica y la geometria de la aeronave en el comportamiento
dindamico.

e Se van a obtener las funciones de transferencias.

e Se obtendra la grafica de funcion de transferencia contra frecuencia (diagrama de Bode). Y
el lugar de las raices para algunos casos de interés.

o Primera funcion de transferencia
= Entrada. Sera como entrada una deflexion de las superficies canard.
=  Salida. Angulo de ataque
o Segunda funcion de transferencia
= Entrada. Una deflexion de las superficies canard.
= Salida. Un angulo de cabeceo de la aecronave medida en grados.

Para los tres tipos de aeronaves, en diferentes condiciones atmosféricas criticas se obtendra la
conocida solucion.

x(t) = e x(z, ). (3.1)
Para un sistema en lazo abierto:
dx
— =Ax. 32
i (3.2)
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Caracteristicas geométricas de los tres prototipos.

En la figura 18 se observan las caracteristicas geométricas mas significativas para este analisis.

Se
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c i ~
3 h
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]

¥ t- o

F | i SC

# Flech_UM _~ Ale i/

P

Figura 18.- Parametros geométricos mads significativos
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3.4 DESARROLLO
Obtencion de coeficientes.

Los coeficientes a tratar son los nombrados derivadas de estabilidad, los cuales ya
fueron definidos y adimensionalizados como se menciona en el capitulo 2. De acuerdo a lo
comentado en el capitulo 1, existe una metodologia que combina el proceso experimental
con el analitico. Consiste en un compendio de datos obtenidos experimentalmente y
expresados en graficos de forma conveniente para el andlisis. Este compendio de datos es
llamado Datcom y fue desarrollado por USAF y permite obtener las derivadas de
estabilidad para regimenes subsonico transonico y supersonico. Algunos de estos graficos
se pueden encontrar en [7] o bien puede comprarse la bibliografia completa [5] cuyo precio
oscila en los $ 1100 USD. Para este estudio esos mismos graficos seran empleados. Sin
embargo, se extraeran los datos de los mencionados graficos en una base de datos y se
desarrollard un programa en MATLAB. De esta forma, al introducir las caracteristicas
geométricas de alguna aeronave, el programa hara una interpolacién, se obtendran los datos
pertinentes que seran introducidos en las ecuaciones, que finalmente definan las 5 derivadas
de estabilidad. El codigo de Matlab se encuentra en el apéndice A.

Parametros
geomeétricos de Condiciones de
aeronave. vuelo.

|—+

DATCOM
7 L]_I E 1)
- 1/2
mut & ) N
} R 1% Sistema de ecuaciones
IR EEP SRR EC s A Ud U do
,f; ZARRAMES Eo=szarrai] - ['277?{7CZajot(t)Jr{7%57Cw(sin®)}6([)=Cz&,ée 0]
2 7 LN~ g = 5 »
§ ot s LA AT ¢ . da b de ¢ . do), .\
l _a-F = ‘:"'__;-—ihlh- (_EC”’“;_C"’“Ja(t)+[ﬁﬁ_ﬁc”’“;}90)7 C,:0.(t)
+ mmEN -1
T T
CZa’Cma’Cmq’CZé'e’Cm& v

Diagramas de Bode y Respuesta a un paso
unitario

Tares )

Figura 19.- Procedimiento para la caracterizacion dinamica de una aeronave de ala fija tipo canard.
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Tabla 10.-Parametros geométricos de los prototipos a caracterizar

Prototipo 1 Prototipo 2 Prototipo 3
x14 6.00 x14 6 x14 6
42.75 Flech_UM 41 Flech_UM 41
CL_a 6.07 CL_a 6.07 CL_a 6.07
Cc 11.40 C 22.8 C 22.8
3.00 AR_e 2.136 AR_e 2.136
X_ac 6.00 X_ac 20.52 X_ac 20.52
0.24 Ale 60 Ale 60
d 4.00 d 6.42 d 6.42
4.12 S 651.2 S 651.2
b 20.52 b 37 b 37
459.6 S_e 459.6 S_e 459.6
In 6.42 In 19.83 In 19.83
632.70 Cre 28.33 Cre 28.33
Ce 12.33 Ce 19.7 Ce 19.7
Sc 11.26 Sc 45 Sc 45
Xc 30.78 Xc 15 Xc 15
19.83 Crb 33 Crb 33
A 5.47 A 0 A 0
forma de nariz | 19.70 forma de nariz conica | |forma de nariz conica
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Tabla 11.- Derivadas de estabilidad del prototipo 1 para 3 diferentes numeros de Mach.

Prototipo 1 Alargamiento = 2

Cza Cma Cmq Czé‘e Cm&

0.6 Mach= -2.16 -046  -4.41 -0.06 0.04
1 Mach= -2.53 -0.54  -4.64 -0.06 0.04
1.2 Mach= -2.05 -0.43 -4.39 -0.06 0.04

Tabla 12 Derivadas de estabilidad del prototipo 2, para 3 diferentes numeros de Mach
Prototipo 2 Alargamiento = 3

Cza Cma Cmq Cz&e Cmﬁe
0.6 Mach= -3.29 -0.35 -4.75 -0.06 0.04
1 Mach=  -4.13 -0.34 -4.86 -0.06 0.04

1.2 Mach=  -3.42 -0.35 -4.25 -0.06 0.04
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Tabla 13.- Derivadas de estabilidad del prototipo 3 para3 diferentes numeros de Mach.
Prototipo 3 Alargamiento = 4

Cza Cma Cmq Cz&e Cm&

0.6 Mach=-4.01 0.01 -3.7 0.03 -0.03
1 Mach= -5.59 0.01 -4.74 0.03 -0.03
1.2 Mach= -4.33 0.01 -3.70 0.03 -0.03

Seleccion de Ecuaciones

Se extrae del sistema de ecuaciones 4.39 de [23].

. , L w
Del vector se obtendran las variables mas caracteristicas { 0}

D o = =

Si la velocidad vertical w es dividido por la velocidad de vuelo U se obtiene el angulo de
ataque a.

Ademas, como se menciona en [7] el analisis de etapa transitoria se hace cuando no hay
cambios en la velocidad, por lo tanto no se considerara el vector u ni la ecuacion que define
el grado de libertad lineal en el eje X.

Los coeficientes menos significativos.

Cz:Czq:O.
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Por su poca influencia en la etapa de estado transitorio, pueden ser eliminados para este
analisis [7].

Finalmente bajo estas consideraciones se obtiene las siguientes dos ecuaciones:

('"Ud“—cm]a@{—”“f”""—cW<sm@>}e<z>=cwae<r>. 63)
Sq dt

c da Iy d*6 ¢ dée
-—C, ,—-C  lalt)+| ——-—C, — 16lt)=C,;0,¢). 34
( ol 0, =) G

Frecuencia natural y relacion de amortiguamiento critico

Se obtiene la transformada de Laplace de las ecuaciones (3.3) y (3.4).

(’”Us _ Czaja(s)+ {_"”Us _ Cufsin @)}e(s) _C.605). (3.5)
Sq Sq

_ o .- Dy o c _

( U C, s Cmaja(s)+ (ch T Cmque(s) =C, ;0.(s). (3.6)

Se analizard cuando el angulo de cabeceo inicial es cero,
0=0.

Entonces se obtiene las ecuaciones homogéneas en forma matricial

mU mU
(SS—CZQJ " o
9 , 9 L’} =0 (3.7)
(—CCMS—CW) —ysz—iCm s
2U Sgc 2U ™

Nuestro sistema es un sistema subamortiguado [24].

Se tiene la ecuacion diferencial para sistemas subamortiguados de la siguiente manera:

x+2lw, %+ @, x=0. (3.8)

Mientras que la ecuacion para sistemas sin amortiguacion (vibracion libre) es:

Mx+Cx+Kx=0. (3.9
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En donde M es la matriz de propiedades inerciales, C la matriz de amortiguamiento, y K
la matriz de rigidez

De la relacion que hay entre la ecuacion (3.9) y (3.8) se determina que:

C
20w, = —. 3.10
é’ nat M ( )
K
=.]—. 3.11
o =137 (3.11)

Ahora bien. Obteniendo el determinante de la ecuacion (3.7) que estd en el espacio de la
frecuencia, se obtiene

mUN Iy e (o (mU (CCM} mU (Ccm ] i
Sqg )\ Sqc Sqc Sqg \2U Sqg \2U ™
S .
+(Ccm jcm— mYle,.,
20" Sq

Usando la ecuacién (3.9) en el espacio de la frecuencia y acomodando a conveniencia.
Se tiene:

(3.12)

s(Ms> + s+ K)=0. (3.13)

Haciendo una analogia de la ecuacion (3.12) y (3.13) se obtienen los coeficientes de
inercia, de amortiguamiento y de rigidez en la siguiente forma:

(MUY
B Sq \ Sqc
C= _[IYJCM _ (mUJ(C Cma] _ (’"UJ(C C ] _ (3.14)
Sqc Sq \2U Sq \2U ™
K= (" c, jcza = (’”UJCW
2U ™M Sq

De las ecuaciones (3.10) y (3.11) se logran obtener las ecuaciones para la frecuencia
natural y para la constante de amortiguamiento critico.
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a)nat =
mu 1y
Sq )\ Sqc

(3.15)

Para lograr la observar la influencia de las condiciones atmosféricas en la frecuencia

natural. Se sustituye el valor de la presion dindmica.

1.
=-Up.
¢= Up

b
["cm jcm— ",
2U M Sq
a)nat = *
mU | Iy
Sq )\ Sqc

Sustituyendo (3.16) en (3.17)

mU Iy

2 2
{217}

2 2

Simplificando se obtiene:

C,.Cre 2mC,, "

o = SUpc 2 spc
nat 2 Iym

(3.16)

(3.17)

(3.18)

(3.19)

Y de la ecuacion (3.19) y (3.10) se obtiene la relacion de amortiguamiento critico.
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c mU 1
_77(Cma+cmq)_7ycza
r= 2U Sq Sq¢ - (3.20)
Cchza _Zﬂc
( Iy J(mUJ(UpSc 2 pSe
Sgc \ Sq I,m

Sustituyendo la ecuacion (3.16) y simplificando se llega a:

12

21
;:—1 c,, +C, +—2C, me . (3.21)
4 " me I(C C. 2om j
Yy ma

Analisis dinamico

Para determinar el comportamiento dinamico de los tres prototipos se utilizara el
diagrama de Bode, la respuesta en estado transitorio y el lugar de las raices, los dos
primeros para observar las magnitudes a la reaccion de las entradas de nuestras aeronaves y
el segundo para observar la estabilidad del sistema.

Utilizamos las ecuaciones en el espacio de la frecuencia (3.5) y (3.6) en donde &, es una
deflexion de las superficies canard en radianes. El dngulo de cabeceo ® que es una
condicion inicial, sera cero. Ademas la derivada de aceleracion para este tipo de aeronave
es despreciable [7].

C,,=~0.

Las funciones de transferencia de interés son:

e Deflexion de superficies de control contra angulo de ataque: &, vs a
e Deflexion de superficies de control contra cabeceo o, vs 6

Para esto, resolvemos a del sistema de ecuaciones utilizando el determinante.
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CZé‘e _?qs
oy 2 e
als) "\ Sge” 20
56(3) (mU j mU
——85—=C,, -
Sq Sq

Cz& [y S2_Lcm s +ﬂcm&s
afs) Sgc 22U ") Sq
0
(s) (’"U Zaj([yy_c » j_(ccma +CmajUs
Sq Sqc 2U q
]y mU Cc
Cpas+——Coo——-C, Cpy
als) Sge ** " Sqg "% oy M
(0"
(s) szgy 2 Mo +I—yCZa—l@Cma s+ CuC, _Cmaﬂ
Sq%c 2S¢ ™ Sqc 2 Sq 2U 7 Sq

Y para obtener la segunda funcion de transferencia:
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c mU
e(S) ~ - E CmaCZé‘eS - (Cma )CZ& - Cm& (S'qs - CZ(ZJ .
Sl S IR R R
20" ) Sq Sge 22U "\ Sq “
mU c
o) _mtW) s (b o (e e N[V, )-Lce,, ]
q’c Sqc AV Sq 2U !
(3.23)

A estas funciones de transferencia se les dard su valor en Matlab y se obtendran el

diagrama de Bode y de Nyquist para los tres prototipos, todos a 0.6 de Mach. El codigo del
programa se encuentra en el Apéndice 2.

Las ecuaciones (3.22) y (3.23) pueden ser representadas como en (3.24) y (3.25).
als) _ (w)s+v

5.(s) ()s*—()s+x (3.24)
9(5) _ (8)s+;5
S,(s) (&) +(2)s* +(p)s (3.25)
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3.5 RESULTADOS
AERONAVE 1

Tabla 14.- Funciones de transferencia dngulo de ataque vs deflexion de canard para el prototipo 1 a
diferentes altitudes a 0.6 de Mach.

a
Altitud Funcion de transferencia —
NMM i 0.82
0.065° +0.835+9.97
0.98
1828 m (6000 ft
( w 0.095* +0.995 +11.91
1.43
5486 m (18 000 ft
m (18 000.11) 0.195 +1.465 +17.44
1.82
7620 m (25 000 ft
( ) 0.31s*> +1.855+22.17
227
9449 m (31 000 ft
( w 0.48s% +2.35+27.53
3.34
12192 m (40 000 ft
m ( % 1.055> +3.395+ 40.5
16459 m (54 000 fi) 5 6.52
3.995° +6.635+79.03
19812 m (65 000 fi) 11.05

11.45s5> +11.225+133.76

Tabla 15.- Funciones de transferencia dangulo de cabeceo vs deflexion de canard para el prototipo 1 a
diferentes altitudes a 0.6 de Mach.

Altitud Funcién de transferencia g
NMM ?.82s+0;05
0.065° +0.83s" +9.97s
0.98s+0.05
1828 m (6000 ft
( ) 0.095> +0.995* +11.91s
1.445+0.05
5486 m (18 000 ft
( 7 0.195° +1.465* +17.44s
1.835+0.05
7620 m (25 000 ft
( % 0.31s* +1.855% +22.17s
2.27s+0.05
9449 m (31 000 ft
( 7 0.48s° +2.35 +27.53s
3.345+0.05
12192 m (40 000 ft
( 7 1.05s° +3.39s% +40.5s
16459 m (54 000 fi) 6535 +0.05
3.99s° +6.63s” +79.03s
11.055+0.05
19812 m (65 000 fi
m ( % 11.455° +11.225% +133.765
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Figura 22- Diagrama de Bode del angulo de ataque vs deflexion de las superficies de control. A 0.6 de Mach

Magnitude (dB)

Fase (deg)

Prototipo 1.

ADD =

A2

R AU

ABD e e

] ST

200

Alargamiento = 2

360

270

Diagrama de Bode de angulo de ataque contra deflexién de canard

Loodqeepelei] 1

beelbebri)

2
0
Frecuencia (rad/sec)

107

Figura 23.- Diagrama de Bode del angulo de ataque vs deflexion de las superficies de control. A 1 de Mach
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Figura 24.- Diagrama de Bode del dngulo de ataque vs deflexion de las superficies de control. A 1.2 de

Mach. Prototipo 1.
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Figura 25- Diagrama de Bode del angulo de cabeceo vs deflexion de las superficies de control. A 0.6 de

Mach. Prototipo 1.
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Figura 26.- Diagrama de Bode del dngulo de cabeceo vs deflexion de las superficies de control. A 1 de Mach
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Respuesta escalon unitario de angulo de ataque contra deflexién de canard
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Figura 28.- Respuesta a escalon unitario del angulo de ataque vs deflexion de las superficies de control. A
0.6 de Mach Prototipo 1.
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Figura 29.- Respuesta a escalon unitario del angulo de ataque vs deflexion de las superficies de control. A 1
de Mach Prototipo 1.
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Respuesta escalon unitario de angulo de ataque contra deflexién de canard
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Figura 30.- Respuesta a escalon unitario del angulo de ataque vs deflexion de las superficies de control. A
1.2 de Mach Prototipo 1.
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Figura 31.- Respuesta a escalon unitario del angulo de cabeceo vs deflexion de las superficies de control. A
0.60 de Mach Prototipo 1.
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Respuesta escalon unitario de cabeceo contra deflexién de canard
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Figura 32.- Respuesta a escalon unitario del angulo de cabeceo vs deflexion de las superficies de control. A 1

de Mach Prototipo 1.
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Figura 33.- Respuesta a escalon unitario del angulo de cabeceo vs deflexion de las superficies de control. A

1.2 de Mach Prototipo 1.
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AERONAVE 2

Tabla 16.- Funciones de transferencia dngulo de ataque vs deflexion de canard para el prototipo 2 a

diferentes altitudes. A 0.6 de Mach.

a
Altitud Funcion de transferencia g
I 203
0.635> + 2.855 +16.02
24
1828 m (6000 ft) 24
0.89s> +3.415+19.12
5486 m (18 000 ft) BN L—
1.925° +55+27.95
4.54
7620 m (25 000 ft) .
3.115° +6.365 4 35.51
5.64
9449 m (31 000 ft) .
4.815° +7.915 +44.08
31
12192 m (40 000 ft) 83
10.43s° + 11645+ 64.81
Z0.015 +16.24
16459 m (54 000 ft) -
39.775% +22.745 +126.39
—0.01s+27.5
19812 m (65 000 ft) SO
114.015° +38.55 + 213.86

Tabla 17.- Funciones de transferencia dngulo de cabeceo vs deflexion de canard para el prototipo 2 a

diferentes altitudes. A 0.6 de Mach.

Altitud Funcion de transferencia g
MM 20454013
0.63s" +2.855> +16.025
2435 +0.13
1828 m (6000 ft) LA
0.895° +3.415> +19.12s
. 1
5486 m (18 000 ft) 3.575+0.13
1.925” +55~ +27.95s
4.545+0.1
7620 m (25 000 ft) 4345 +0.13
3.115° +6.365° +35.51s
5.655+0.13
9449 m (31 000 ft) 20T
4.815° +7.915° + 44.085
8325+0.13
12192 m (40 000 ft) Rl
10.435° +11.645” + 64.81s
16.245+0.13
16459 m (54 000 ft) Rl
39.775° +22.74s +126.39s
27.55+0.13

19812 m (65 000 ft)

114.01s” +38.55” +213.86s
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Lugar de las raices. Cabeceo contra deflexién de canard
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Figura 34.- Lugar de las raices del angulo de cabeceo vs deflexion de las superficies de control. A 0.6 de
Mach Prototipo 2.
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Figura 35.- Lugar de las raices del angulo de ataque vs deflexion de las superficies de control. A 0.6 de
Mach Prototipo 2.
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Diagrama de Bode de angulo de ataque contra deflexion de canard
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Figura 36.- Diagrama de Bode del angulo de ataque vs deflexion de las superficies de control. A 0.6 de Mach
Prototipo 2.
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Figura 37.- Diagrama de Bode del angulo de ataque vs deflexion de las superficies de control. A 1 de Mach
Prototipo 2.
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AERONAVE 3

Tabla 18.- Funciones de transferencia dngulo de ataque vs deflexion de canard para el prototipo 3 a

diferentes altitudes. A 0.6 de Mach.

a
Altitud Funcion de transferencia g
NMM 2 ~1.41
0.72s°+2.185s—-0.14
—-1.68
1828 m (6000 ft) 5
1.035° +2.61s—0.21
-2.4
5486 m (18 000 ft) 5 7
2.22s°+3.825—-0.39
-3.14
7620 m (25 000 ft) 5
3.65° +4.865—0.54
-3.91
9449 m (31 000 ft) 5
5.555° +6.04s —0.72
-5.75
12192 m (40 000 ft) D
12.04s5” +8.9s—1.15
—-11.23
16459 m (54 000 ft) 3
4593s°+17.385s—2.42
—-19.02

19812 m (65 000 ft)

131.68s” +29.435 —4.23

Tabla 19.- Funciones de transferencia dngulo de cabeceo vs deflexion de canard para el prototipo 3 a

diferentes altitudes. A 0.6 de Mach

0
Funcion de transferencia E

Altitud
NMM —31.14s—(3,12
0.725° +2.18s> —0.14s
1.03s° +2.61s> —0.21s
—-2.47s-0.12
5486 m (18 000 ft) - s .
2.225° +3.825° —0.39s
—3.145-0.12
7620 m (25 000 ft) 3145
3.65° +4.865" —0.54s
9449 m (31 000 ft) -33~918—(2>.12
5.555° +6.04s" —0.72s
—-5.755-0.12
12192 m (40 000 ft) . s .
12.04s° +8.95° —1.15s
16459 m (54 000 ft) —31 1.24S—02.12
45.93s” +17.38s" —2.42s
—19.025-0.12

19812 m (65 000 ft)

131.68s° +29.435% —4.23s
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Imaginary Ads

Lugar de las raices. Cabeceo contra deflexién de canard

T
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Figura 48.- Lugar de las raices del angulo de cabeceo vs deflexion de las superficies de control. A 0.6 de

Imaginary Axis

Figura 49

Mach Prototipo 3.

= Lugar de las raices. Angulo de atague contra deflexién de canard
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- Lugar de las raices del dngulo de ataque vs deflexion de las superficies de control. A 0.6 de

Mach Prototipo 3.

106



Capitulo 3 Analisis Dinamico de Aeronaves de Ala Fija Tipo Canard.

Diagrama de Bode de angulo de ataque contra deflexién de canard
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Figura 50.- Diagrama de Bode del angulo de ataque vs deflexion de las superficies de control. A 0.6 de Mach
Prototipo 3.
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Figura 51.- Diagrama de Bode del angulo de ataque vs deflexion de las superficies de control. A 1 de Mach
Prototipo 3.
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Figura 52.- Diagrama de Bode del angulo de ataque vs deflexion de las superficies de control. A 1.2 de
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Figura 57.- Respuesta a escalon unitario del angulo de ataque vs deflexion de las superficies de control. A 1
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Respuesta escaldn unitario de angulo de atague contra deflexién de canard
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Figura 58.- Respuesta a escalon unitario del angulo de ataque vs deflexion de las superficies de control. A
1.2 de Mach Prototipo 3.
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Figura 59.- Respuesta a escalon unitario del dngulo de cabeceo vs deflexion de las superficies de control. A
0.60 de Mach Prototipo 3.
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Figura 60.- Respuesta a escalon unitario del angulo de cabeceo vs deflexion de las superficies de control. A 1
de Mach Prototipo 3.
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Figura 61.- Respuesta a escalon unitario del dngulo de cabeceo vs deflexion de las superficies de control. A
1.2 de Mach Prototipo 3.
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3.6 CONCLUSIONES PARTICULARES

El modelo aqui obtenido arroja datos muy parecidos a otras aeronaves. [4, 7, 17, 20]. En
cuanto a los valores de las derivadas de estabilidad.

Finalmente se tiene el comportamiento de la aecronave a una entrada dada que sirve
perfecto para el desarrollo de un autopiloto longitudinal.

Se observa la diferencia en estabilidad entre las tres aeronaves. El lugar de las raices
muestra que hay mayor amortiguamiento en una aeronave con menos alargamiento, aunque
no es demasiada la diferencia. Se logra ver mas claramente en la respuesta a un escalon
unitario. En el ultimo caso donde el alargamiento es de 4, la aeronave ya es inestable.

La estabilidad de la aeronave depende en gran manera de la posicion del centro de
gravedad con respecto al centro aerodindmico. En este caso, esta distancia y la superficie
alar se considerd constante para observar otros factores de peso. Claramente se observan
que el alargamiento es determinante. De [25] se sabe que un mayor alargamiento en
superficies de control.

Se observa que entre mayor sea la densidad del aire, habra mayor estabilidad y
amortiguamiento en las oscilaciones de la aeronave. Estas variaciones hacen que este
modelo matematico lineal y limitado dificulte el desarrollo de un autopiloto, ya que no
puede ser el mismo para altitudes y regimenes de vuelo diferentes. Sin embargo, las
computadoras de hoy pueden solucionar el problema con cierta facilidad.

Observaciones.

Es importante observar que en la funcion de transferencia que corresponde al cabeceo,
tiene un polo s = 0, es decir, es una raiz del denominador de esta ecuacion en donde s = 0.
Este valor de s en el denominador matematicamente representa una integracion pura. Como
resultado, si la entrada es un paso escalon (es decir, un valor constante), la salida, o angulo
de cabeceo 0, sera la integral de esta constante, y se aproximara al infinito con el tiempo.
Esto sucedi6 por considerar el angulo de cabeceo inicial @ = 0. Es decir ya no influye le
efecto de la gravedad en la aeronave.
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CAPITULO 4

ANALISIS DINAMICO DE AERONAVES DE CONFIGURACION CRUCIFORME.

4.1 OBJETIVO

En este capitulo se creara un codigo en Matlab que obtenga las derivadas de estabilidad
(coeficientes caracteristicos constantes en el tiempo) significativas para diferentes
parametros geométricos de misiles con la configuracion de la figura 66 y 67, con un sélo
juego de aletas o dos. Estos coeficientes podran ser utilizados en modelos matematicos
lineales.

Esta metodologia utiliza el método de Bryson [21] de los coeficientes inerciales, por esto
y otros factores se tienen las limitantes mencionadas en el capitulo 2. Que en resumen son:

e Esta limitado a aletas delgadas sin perfil aerodindmico

e [os resultados son directamente las derivadas de estabilidad (coeficientes
constantes en el tiempo) por lo tanto sélo funciona para modelos matematicos
lineales.

¢ Funciona sélo para secciones transversales cruciformes

e Aplica s6lo para regimenes de velocidad subsonicas (flujo no compresible).

e Los resultados aplican para una unica situacion de vuelo inercial. Velocidades
lineales y angulares, condiciones atmosféricas (altitud), posicion angular del cuerpo
con referencia a su velocidad y al sistema inercial (Tierra).

4.2 ALCANCE

Finalmente se obtendrd un programa en Matlab que puede arrojar las derivadas de
estabilidad significativas de cuerpos cruciforme de diferentes proporciones geométricas, las
aletas pueden ser triangulares, rectangulares o trapezoidales. Las aletas pueden estar
situadas en cualquier parte del fuselaje. La nariz debe tener una forma de ojiva. El alcance
puede aumentarse al incluir a esta teoria (teoria de cuerpos delgados) otros criterios, como
el efecto del alargamiento o compresibilidad del flujo al no ser cuerpos delgados [1].
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Figura 62.- Caso de estudio

4.3 EXPLICACION DE LA METODOLOGIA A EMPLEAR

Las diferentes teorias aplicadas en este desarrollo fueron explicadas de forma general en
el capitulo 2. Aqui se mostrara en detalle como se va llegando a las ecuaciones que después
se introducirdn en el codigo de Matlab.

En forma general, el proceso de obtencion de coeficientes, se divide en 4 pasos:

1. La definicion de las derivadas de estabilidad en base a los coeficientes inerciales,
y en funcion de la distancia axial del cuerpo del misil.

2. Y el calculo de los coeficientes inerciales en funcion de los potenciales de dos

traslaciones y de una rotacion, de la seccion transversal del misil.

Se haran adaptaciones como interferencia aerodindmica entre cuerpos y aletas.

4. Finalmente, lo obtenido se incorporaran a un bloque de ecuaciones diferenciales
que rigen el movimiento del misil en estado estable. Estas ecuaciones se
analizaran en el espacio de la frecuencia y se visualizard la respuesta en estado
estable a la entrada de un escalon unitario.

(98]

Primer y segundo paso.

En el primer bloque, en base a la energia cinética del fluido que bafia el misil, se
comienza definiendo las fuerza dFy/dFyy dF;/dFxy el momento de alabeo dL/dX, que se
ve, estan en funcion de la distancia axial X. Una vez definidas, se hacen proyecciones para
obtener fuerzas y momentos en los otros ejes, excepto fuerzas en el eje X. El segundo
bloque se divide en dos partes; la definicion de los coeficientes inerciales, y el calculo de
masas aparentes de la seccion transversal. El primer y segundo bloque se explica de manera
grafica en la figura 63.
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Figura 63.- Procedimiento para la obtencion de las derivadas de estabilidad

Tercer Paso

El método de Bryson se aplica directamente a misiles nombrados “failess”, lo cual no
significa que no se tiene una sola superficie de control aislada. Sino que tanto las
superficies de control como estabilizadora se comparten completa o parcialmente la misma
seccion transversal del flujo de aire. Por ejemplo el F-14 con el las alas retraidas. Figura 64.

Para extender el método de Bryson a misiles con doble juego de aletas (ala y empenaje),
se considerardn otras ecuaciones mas, que afiaden los fendémenos de interferencia entre
aletas y fuselaje, haciendo a un lado la vorticidad que provocan las aletas delanteras. En
este caso es valida la excepcion, puesto que el modelo matematico esta limitado a pequefios
angulos de ataque, ademas de que las aletas son delgadas y carecen de perfil, aunado a esto,
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se procurara que los modelos de analisis tengan las superficies de control delanteras con
mayor envergadura que las traseras, ver figura 65.

]

i
b =
4?

il

e
I

Figura 64.- Aeronave con configuracion “Tailess”

Figura 65.- Misil en donde el método de Bryson debe complementarse.
Cuarto Paso

El bloque de ecuaciones sera extraido de [7]. En este caso, aunque se han determinado las
derivadas para los planos lateral y longitudinal, s6lo se visualizard el comportamiento
longitudinal, en estado estacionario. Es decir, a velocidad constante. Ademads las

condiciones iniciales se igualaran a cero; que son: angulo de ataque, angulo de cabeceo y
velocidad de cabeceo.
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DESARROLLO
Flujo Potencial y energia cinética
De acuerdo a la tabla 8, se obtienen tres escalares que corresponden a las velocidades
vertical, horizontal y un desplazamiento angular en el eje longitudinal del misil (en este

caso nuestro sistema de referencia sera el aire, y serd el misil el que esté en movimiento),
tal y como se muestra en la ecuacion (4.1):

P =@ +v,0, + pg;. 4.1)

Se obtendra la energia cinética del flujo que rodea la seccion transversal del misil. De
forma general, se tiene:

1 2
T=- pi (VoY av. (4.2)

En donde se esta indicando la integral del volumen V' del flujo que rodea la seccion
transversal. Para obtener la velocidad del flujo al cuadrado que rodea el contorno, se utiliza
la ecuacion (4.3)

a2 (.99
ifVW@dV‘ £¢1V ¢, dV iq b ds . 4.3)

pero en el caso en donde los dos vectores son los mismos:

$=0,=0.
Por lo tanto queda:

s

§Vc1>Vc1>dV = —§q>vzq>dV—§c1>
V V S al’l

Sin embargo, la ecuacion de flujo potencial satisface la ecuacion de Laplace armonica,
es decir, es continuay V’®=0.
Por lo tanto

s,

5 (4.4)

jEchchdV:— §c1>
V S

Sustituyendo la ecuacion (4.3) en (4.2) se obtiene:
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T:——p §c1> o (4.5)

Ahora, la integral esta indicando el contorno C de la seccion transversal que se encuentra
sumergida en el aire, a diferencia de la ecuacion (4.2). Y n es el vector unitario
perpendicular a dicho contorno sefialando hacia fuera. Sustituyendo (4.5) en (4.1) se
obtiene el valor de energia cinética para las dos velocidades lineales y la velocidad
rotacional de area transversal del misil.

1/27 §¢1 a¢ld +VIVZ§¢1 a¢2d

-|-vl /,lp §¢1%dS+V1vz §¢zaa¢lds

§¢2 a(izd +2 §¢2 a¢3 ds . (4.6)

L 0 P) ﬂp §¢3%ds+7‘}2 Ap §¢3%ds

%ds

La longitud de referencia 4 ha sido introducida en la ecuacién junto con una superficie
de referencia Sz Estos valores de referencia, dependen del cuerpo que se analice, por
ejemplo, pueden ser la envergadura o el didmetro del misil. Las nueve integrales son
llamadas coeficientes de inercia de la seccion transversal, y estdn definidos por la notacion
Aj; en acuerdo a la siguiente matriz.

All AIZ A13

A21 A22 A23

A31 A32 A33
L3, 1. 39, L ¢ 9,
—¢9,—d. — d d.
S, i@ aa S, i@ aa s, fcﬁl aa
1 4 1 9, 1 9,

= {0, %as {5, %%as L {$,°%d
S, i% on S, i% on AS, i% on
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Existe una relacion reciproca en los coeficientes de inercia. Esta relacion estd basada en
la forma particular del teorema de Green [26], valido para las funciones potenciales ¢, ¢,y
@3 lo cual lleva a:

d

Jo aij dszf@a

9,
s 4.7)

Entonces, se tendra:

A=A (4.8)

g Jt

y la energia cinética del fluido por unidad de longitud viene a ser de la siguiente manera:
T =1/2p8, V2 4y, +v2 4y, + (Ap) Ayy + 200, 4y + 20, (Ap) Ay + 20, (Ap) Ay, | (4.9)

Es conveniente relacionar las velocidades v; y v, con las velocidades lineales y angulares
v, w, ¢ y r, pero con la sustitucion de a y f como variables independientes para v y w. Se
tendra entonces:

v, =v+rX =V, +rX, v,=w—gX =0V, —qX . (4.10)
Definiendo fuerzas y momentos.

La ventaje del método consiste en que las fuerzas Fy, Fz L, M y N pueden ser
determinadas simplemente por la diferenciacion de la energia cinética dada por la ecuacion
(4.9). No se incluye la fuerza de empuje Fy, por que el método de las masas aparentes no
puede introducir dicho valor. Las férmulas para obtener la fuerza dFy/dX y dFzdX por
unidad de distancia axial y el momento de alabeo dL/dX por unidad de distancia axial son
tomadas de Lamb [22], y es presentada de la siguiente manera.

dF, __d([dT) ~oT dF, _d(dT)_  oT
ax  dilov, ) Pov, ax  dilov, ) Pov
dL__d(ar),  ar_ ar |
dx  dt\dp 2oy, o,

4.11)

La diferenciacion del flujo se hace en el plano transversal, y la derivada local d/dt debe
reflejar el cambio de la coordenada X, del plano transversal con el tiempo.
Entonces:

d o0 dX, 9 0 0
— =+ t—=—=V,—.
dt ot dt dX ot oX

(4.12)
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Si se resuelven las derivadas indicadas en la ecuacion (4.11), se obtienen las fuerzas y
los momentos de alabeo por unidad de longitud.

dF,
o =-pS, [A Y+ A, + A13(/1p)]+ PSy V [A1 i+ A, + A13(/1p)]‘ (4.13)
+ oS, p[Alzv1 + A, + 4, (ﬂp )]
ar; Z =—pS [A,v + A, + A4 (ﬂp)]+PSV [AV+A v, + 4y ()]
5% 12V T AV, T Ay V1 T ApV, T Ay ‘ (4.14)
- pSRp[Al M+ Ay, + A13(2’p)]

dL o J

e = _pSRﬂ’[ABvl + 4,30, + Ay, (ﬂp)]+ APSV, X [A13v1 + Ay, + 4y (ﬂp)].(4. 15)

+PSyv, [Al W+ A, + A4, (/?'p)] -pPSv [A12V1 + Ay, + Ay (ﬂp)]

Las distribuciones axiales de la fuerza lateral Fy, fuerza normal —F, y el momento de
alabeo L son conocidos a lo largo del cuerpo, las integraciones directas de la base del misil
a la punta van a dar Fy, Fz, L, M y N. Primeramente las ecuaciones (4.13), (4.14) y (4.15) se
adimensionalizan dividiendo a todas las fuerzas por pVy Sg/2 y los momentos por
pVi*Spi/2, en donde Sk y A son el 4rea y longitud de referencia respectivamente. También se
introducen los parametros a, S, Ap/2Vy, Aq/2Vy, y Ar/2V, como variables independientes que
definen la situacion de vuelo inicial. De esta forma se obtienen las siguientes ecuaciones:

e
TG )
+2d(;//1){ l{ﬂ 2{2”?}/1}4{04 2(2‘1;)%}243(;5 J} (4.16)
ARl i el (5 )
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e, A

R G e Ea e

o O C R L Fal P () S
A fulor g ] ale{ g i)

«  MEMAAL)

B e St e

”dé/z){ 1{’3 2@%]1}”{“ 2(5@)5}*“3{2%}
e G e I S A R B
Azl il Am el

Ahora se obtendran las formulas especificas para las derivadas Cy, C C;, C,, y C, por o,
B, pA/2V0, 2q/2V0, y rA/2V0, 25 derivadas en total.
Considerando la primera derivada de Cy, se obtiene de la ecuacion (4.17).
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dc, AV, dA Ap
—Ya___44 O l+2——12 44 A
d(x/2) 12(2V02J+ ar()(//i)Jr (21/0} 2

dC
NP 4y, L S TR A,
d(X/2) ) dx/A) 27,

dC '
oy s +4A12{ﬁ+2)/§(;fﬂ+(j;g}
0 0

d(x/A)  d(x/2)

+44,|a- zf(z‘léﬂ +164,, UII/ZJ
I R Y| 6 SY
FEar i K6 | € P

Para obtener las fueras y momentos, es necesario integrar de la base del misil X} sobre el
eje negativo X, la punta X,, ver figura 71. Los valores de los coeficientes inerciales en la
base del misil, es decir, cuando X = X}, son denotados como:

(4.19)

Ay, Ay .

Las integrales a lo largo de X de los coeficientes inerciales 4;; son como sigue:

(x/4) (x/4) (x/4) 2
g X " (X (X " (X X
B, = I Al.jd(ﬂj, C, = j Al.j[ﬂjd(ﬂj, D, = j Al.j[ﬂj d(ﬂj. (4.20)

(x/2), (X/2), (x/2),

En términos de 4;;, B;; y Cj; la integracion de la ecuacion (4.19) arroja:
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AV, - Ap
C,, = —4(21/‘;}1312 —24, + 4(21/}3”’

0 0

AV, - A
Cyp= —4{21/‘;]/9“ —24,, + 4(25)312 ,

0 0

C,, =—44, +40B,, + 4B, + 16(?5}323,

0
o r{ e
0 0
(X Ap
c,, = 4A12(/1jh —8(2%)@2,

Cy, =_4‘411(Xj +8(/1P]C12.
A), 2V,

Se obtienen de la misma forma las derivadas para Czy C;.

AV, - Ap
C,, = —4(21/3}922 —24, + 4(21/}912,

0 0

AV, - A
C,,= —4(21/2}912 —24, + 4(25)3“,

0 0

(4.21)

C,,=—44, +4aB,, +45B, - 16(2%}313,

0
+d 2 e v A le
27, 27,
(X Ap
C,, :4A22(/1] —8(21]]012,
b 0

— (X A
Cy, = _4A12(/1] _8(25]Cn~
b 0

(4.22)
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AV, - Ap
C, = —4(21/3}923 ~24,, +4aB,, +2B(B,, - B, )+ 4(21/}313

0 0

_8( ﬂq Jclz +4(MJ(CU _sz )a
2V,

2w, ;

V,A - A
Cl/; = _4(210/2 JBIS —24; +2a(Bll _Bzz)_4ﬂB12 _4{ij23
0

2,
A
- 4( ;g J(Cu - sz )_ 8(2;JC12 ’

0 0
— Ag Ar
C,, =44, +4aB,, —4fB,, —8(2V Cy=8 7 |Can
0 0

(X A4
Clq = 4A23 (ﬂj - 86¥C12 - 4ﬂ(C11 - sz )_ g(pJCB
b

27,
Ag Ar
+16(2V0 D, -8 7 C(D,, - D,,),

(X A
C,, =—44,; (ﬂj + 40{(C11 -Cy, )_ 86C,, — 8(pJC23
b

2V, (4.23)
( ﬂq J(Dn _Dzz)_16( A JDIZ‘
2V, 2,

Las derivadas del momento de cabeceo y de guifiada son obtenidas tomando el momento
de las distribuciones de Cz y Cy sobre el origen de los ejes X, Y y Z los cuales estan
situados en el centro de gravedad del misil.
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C, Jrz{B12 +A12[Xj }4( Ap jcn,
)1 o,

AV, X Ap
:4 0 +2 B+ A ( ] :|+4( JC 5
( ()ZJ 2 { 2 = . 2w, 12
A

4{323 + 23 }40@12 +45C,, +16( 2’15 ]Clz —8(

0

< Ap
C,, = 4{/1 ( 2 jb + sz}z{m D,,
A
C,= —4[ A ‘;jcn 2{
VO

2
AV, _ A
np 2V002 JCU 2{311 + A } (5] 12>

X
C,=4B;+ 13[/117 +4aC,, +45C,, +16 o, jCB —8(

X 2
qu =4 AlZ(ﬂ } 22:
C. :—4{/111[)() +C11:l+8( Ap lez,
2 20,

jg JDIZS(;; ]Dll’

Aq Ar
D22 8 D12 ’
2, 2,

(4.24)

Las ecuaciones (4.21) a (4.25), dan 25 derivadas de velocidad en términos de
coeficientes de inercia los cales pueden ser obtenidos de los coeficientes de masas
aparentes. Conociendo los coeficientes de inercia se pueden calcular las derivadas de
estabilidad para misiles de cuerpo delgados, del tipo que se muestra en la figura 65. Es de
Interés notar que la derivada de amortiguamiento de alabeo Cj, es la unica que incluye a
A33,y A33 es el coeficiente de inercia més dificil de obtener. Para obtener este coeficiente
de inercia, mas adelante se utilizardn los resultados numéricos obtenidos por Adams y

Dugan [27] reflejados en un gréfico.

Masas aparentes y coeficientes inerciales.

Para utilizar una notacion mas util. Se tendra que:
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39,
m.=m,=—p¢d —'ds i,j=123.
b i on
Entonces:
m m m m
4, = ,051; , Ay =4, = pél 4, _Ti, Ay =4, = 1313
m m
Ay =4;, = p/f;R > Az = pﬂ’;‘;R

Abhora, considérese el plano transversal al flujo ; de una seccion transversal de misil
dada, como se muestra en la figura 66, juntos con el plano transformado { en el cual el misil
viene a ser un circulo de radio c.

¥ plane

<y

(€)

Figura 66.- Notacion en la diferencial de los coeficientes de masas aparentes. (a) Plano fisico (b) plano
transformado (c) condiciones frontera para ¢;. Extraido de[l].

Debido a que se requiere que los campos de flujo a la infinidad en el plano fisico no se
distorsionen en el plano transformado, y de acuerdo a la ecuacion (2.32), el mapeo general
de ; dentro del plano ( esta dato por:

— a

=0+ (4.25)
n=0 ;

Ahora examinese las derivadas normales de ¢, ¢, ¥ @3, sobre la frontera C en el plano

fisico, como se muestra en la figura 66. ¢; corresponde a la velocidad unitaria a lo largo de

y, se tiene:

%ﬁ‘ =cos(n, y)= Z’; . (4.26)
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Donde cos(n,y) es el coseno del angulo entre n y el eje y. Similarmente, para ¢, se tiene
por velocidad vertical unitaria:

99, dy
=cos(n,z)=——. 4.27
3 (n,2) s (4.27)
También, para la velocidad angular unitaria, se tiene:
2
d

30, cos(mi)=—rdr oL __1d(5) (4.28)
on ds 2 ds 2 ds

(Notese que p es tomado positivo cuando y rota hacia z, y se estan usando los ejes x, y, z
como X, Y,y Z, en esta derivacion.)

Se pueden formar combinaciones complejas de masas aparentes para los tres

movimientos. Utilizando los complejos potenciales que se obtuvieron en el capitulo 2, o
bien, la derivada total de la funcion completa ;.

w=9+iy.

Recordando que el potencial es el flujo vertical sobre el plano y la funcidon de corriente
es el flujo horizontal en el plano.
De acuerdo a lo anterior se puede tener el siguiente arreglo

. Jdg, .0
my, +imy = —,0§¢1(¢1+la¢;;jds

zp§¢1d~—zp§ =iy, )d;,

My +im,, = pi§¢2( a¢2 st
n

1p§¢2d~ lpf , —1Y, d

a
myy +im,, = ,0§¢3( aiz ]ds

lp§¢3d” lp§ _”)”3

(4.29)

La masa aparente m;; tiene su propia férmula especial, con ayuda de la ecuacion (4.28)
se obtiene:
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s ==pf ¢{— d(z)} = Jor: =iy hl5). (4.30)

C
Las integrales de (4.29) se pueden resolver analiticamente con la teoria de los residuos.
Las partes de las integrales que incluye la funcidon “corriente” pueden ser expresadas en

términos de propiedades geométricas de la seccion transversal del misil.

Integrando por partes:

fwd;=§aCw)-{ s v, . (4.31)

C

Y usando la ecuacion de Cauchy-Riemann:

dy _d¢

b AP 432
ds On (4.32)
Se obtiene:

Wdf = § v )—§ L (4.33)
! i a ¥ P C,/ a]’l

w es una funcion continua de valor simple sobre la frontera, y su diferencial d(-y;) es
cero alrededor de la frontera [26]. Entonces se tiene con la ayuda de las ecuaciones (4.26),
(4.27)y (4.28)

§W1di = _§ Mz ==S, ih”zdi = _i§ sy =—iSe, §W3di = ;iﬁy’d(fi) =—l;cSc.  (4.34)
c c c c c c

Donde Sc es el area de la seccion transversal, y i es la coordenada compleja del
centroide de la seccion transversal del misil. La parte de las integrales de las ecuaciones
(4.29) y (4.30) que corresponde a los potenciales complejos W (-), y van a ser evaluadas en
el plano { por el uso de la teoria de residuos. Para hacer esto se debe determinar la
expansion para W;, W,y W3, valido en la region exterior para el circulo en el plano {'y aislar
el coeficiente de término .

Primero se van a derivar las expansiones para W; y W>, los cuales son similares. Si W,
(;) es el potencial complejo para el flujo en el plano ; para la translacion del cuerpo, con la
velocidad unitaria sobre el eje y positivo, y con el fluido estacionario a la infinidad,
entonces W; () — -describe el flujo para el cuerpo estacionario con la velocidad del flujo a

la infinidad en la direccidn y negativa con la velocidad unitaria, como se muestra en la Fig.
4.3.
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¢ plane

tplane ¢ plane

Figura 67.- Notacion empleada para el calculo de masas aparentes. Extraido de [1].

El potencial complejo para el flujo en el plano ¢ es formado con la sustitucion de ;= A{)
por W;(;) — ;, entonces:

m(,,~(:))—,~<;)=—[;+ij. @33)

Donde se han igualado la transformada del potencial complejo para conocer el potencial
complejo para el fluido que pasa por un cilindro circular. Sustituyendo en (4.35) la
ecuacion (4.25), se tiene el resultado final para W; (-(())

2 oo

w(;(& ))=—2+§ z (4.36)

La misma técnica sirve para determinar el potencial complejo por velocidad unitaria, en
la direccion hacia arriba.

2 0o

w,(;(0)=i¢ - ;)- ic; +i), é‘i':, . 4.37)

Para obtener W3 (- ({)) se hace uso de un resultado obtenido por Milne Thompson [26]
para movimiento en dos dimensiones de un cuerpo arbitrario trasladandose y rotando en un
fluido infinito sin circulacion. La funcidén 2iy sobre el cilindro circular dentro del cual el
cuerpo es transformado por la ecuacion (4.25) es nombrada la funcion frontera. La funcion
2iys; tiene el valor obtenido de las ecuaciones (4.28) y (4.33) sobre la frontera del circulo.

2iy, =—i( ). (4.38)
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De acuerdo a Milne-Thompson [26], si esta funcidon de frontera puede ser expandida en
series de potencias positivas de {'y en series de potencias negativas, el potencial complejo
es igual a las series de las potencias negativas de {.

/’:“g?" =f¢).  ;=¢ +g§;; =f(§)=f((’;j- (4.39)
Entonces:
2iy, = —if(C)f(}J : (4.40)

De acuerdo a los resultados de Milne Thompson [26], W; (- ({)) son las series de las
potencias negativas, extraidas de la ecuacion (4.40), cuyas series van a denotarse com PP,
la parte principal. Entonces:

Wg(;(é))=—iPP[f(e“)f(}ﬂ . (4.41)

n=1 é’"
En donde
o +na
bnz ZW anzl, n:-l, a,,,:O, n>1 (4.42)
m=-1 c

Teniendo ahora, determinadas las series de expansion para W;, W,y W;3, se puede ahora
regresar a la evaluacion de la ecuacion (4.29). En términos del grado, ¢’ es la unica que
contribuye a las integrales de W, por el teorema de Cauchy de los residuos:

fwd; =2aila,-c*).  {w,d;=2ml-ia,~ic*), {w,d; =2m(-0,). (4.43)

Con la ayuda de las ecuaciones (4.43), los resultados para las masas aparentes de la
ecuacion (4.29) quedan de la siguiente forma:

my, +im,, = ip[27a’(a1 —c2)+iSCl my, +im,, :i,o[27£(a1 —c2)+ SC], (4.44)
myy +imy; = ip[Zﬂb1 _,i'cScl

Los resultados dan un método simple para evaluar todas las masas aparentes de la
seccion transversal del misil, excepto m3;, si la transformacion de la seccion transversal del
misil a un circulo de radio ¢ es conocido. Debe notarse que todas las cantidades en la
ecuacion (4.44) son conocidas. Sin embargo b; es una serie infinita dada por la ecuacion
(4.42), 1a cual puede o no, haber sido sumado.
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La ecuacion (4.44) da las formulas generales para todas las masas aparentes menos m3;.
Esta masa aparente requiere del siguiente tratamiento especial de evaluacion, debido a que
es representada por una integral no analitica.

m33:§§chd( _l*§ l/fa u (4.45)

Ahora, integrando por partes, se tiene:

}%ﬂﬁhﬁﬂ%ﬁ)§yifd (4.46)
Y de la ecuacion (4.28):
()=l )+ ]G =0. (447)

Entonces, se tiene finalmente:
myy =2 (). (4.48)

La técnica para evaluar esta integral no analitica, es encontrar alguna funcion analitica
fuera del circulo, la cual es numéricamente igual a ;; en el circulo. Sustituyendo esta
expresion analitica por ;; dentro del integrando, no se camblan los valores numéricos de la
integral, pero si se convierte en una operacion analitica, de esta manera se puede resolver
por el célculo de residuos. Entonces la clave es la expresion analitica que es igual a ;;sobre
el circulo C’. En C’ se tiene:

= 1010=r{ S -4 £ (449

Con:

o

a,=a,=1, ;= A— sobre C'. (4.50)

n=—oo

En donde b, esta dado por la ecuacion (4.42), Entonces se ha encontrado la funcion
analitica deseada. Haciendo uso de las ecuaciones (4.41) y (4.50), se ha encontrado que la
ecuacion (4.48) se convierte en:
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n=l m=—oo

m, = —fc(igj( i ?f”g jdé’ . (4.51)

Soélo para aquellos términos con m = -n :

oo

m, = —’é’ (22)S nb,p . (4.52)

n=

Sin embargo, se puede ver que de la ecuacion (4.42) que:

b
b =12
-n CZn
El resultado final para m;; es:
= nbb
my, = sz#. (4.43)

n=1

Los resultados para las masas aparentes son finalmente:

S
m, = 27Z'p|:cz —i—R(a1 )} my, =my, =-27mol(a,),
) Sc Sc
my, =27p| > == +R(a,)|, m,=my =-27pl| b, ——S+R(a,)|,. (4.44)
27 27

S = nb,b,
My, = Zﬂ'pR([% ~ Je 2;], My = 71',02 F

2n
n=1 Cc

Ahora, lo que hay que hacer es traspasar la forma transversal del misil a estudiar
(cruciforme) del plano z al .

Y Finalmente se tiene para un misil cruciforme las ecuaciones (4.45).
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Figura 68.- Nomenclatura para Mapeo conforme de una seccion transversal de misil cruciforme.

2 4 s 4
mll:”ps{l_az—i'az;]’ my =0. m; =0, mzzzﬁps{l_az"*_az;}
S S (4.45)
4
m,, =0, m33:2’0s si a=0.
/4

La obtencion analitica de m;; para una seccion transversal de un misil cruciforme con
fuselaje (@ # 0), es muy complicada. Existen metodologias interesantes para obtenerla,
como hacer una analogia eléctrica, midiendo el cambio en resistencia eléctrica de un flujo
eléctrico debido a la presencia de un cuerpo [28], aunque solo es valida para algunas formas.
En esta tesis se utilizard un grafico que fue obtenido numéricamente por Adams y Dugan
[27] y que est4 en funcion de la relacion entre didmetro del fuselaje a y Semienvergadura s.

12

Figura 69.- Resultados numéricos del coeficiente de inercia ms; en funcion de la relacion diametro — semi
envergadura.
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Obtencion de las derivadas de estabilidad

Antes de continuar, es necesario elegir las derivadas de estabilidad significativas.

Se va analizar un misil con el mayor nimero de grados de libertad, por lo tanto. Se

tendra
el caso 1: Con alabeo y cabeceo [6].

uz0, w#0, p#0, v=g=r=0.
Ademas se tiene un misil cruciforme, es decir con simetria 4.

Por lo tanto de la tabla 20 [6] nos muestra que la las derivadas Fy, = L, = 0

Tabla 20.- Derivadas que son cero debido a simetria de planos.

Fy Fy F, L M N

0 0

N Rt 2 e

Considerando las igualdades por simetria, ademéas de que el andlisis de coeficientes
inerciales no puede incluir velocidades ni fuerzas sobre el eje axial del misil, a continuacion

se definen las derivadas a calcular:

Derivadas de velocidad lineal:

Yvo FZv:_FYw’ Mv:Nw’ Nv:_Mw"
Yw> FZw:FYv’ Lw’ Mw:_Nv’ Nw:Mv'

Derivadas de velocidad angular:

F F,., L. M, N,

Yp>

F,,=F,, F, =-F,, L, M,=N, N,=-M,.

q
F,. :—qu, F,, :Fyq, L, M,=-N,, N, =M,
Derivadas de aceleracion:

Z,,M,.Y,N,.

w2
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Las derivadas de estabilidad de 6rdenes mas altos no seran consideradas.

Con lo anterior se concluye que s6lo serd necesario calcular 18 derivadas.

Las derivadas ya adimensionalizadas con los valores de los coeficientes inerciales ya

obtenidos y considerando las integrales a lo largo del eje X, queda:

k) oo M) o T4

Ap _
CYa :_CZﬂ :4(21/ ]Bzz, CYﬁ = CZa :—4{22]311 —2A11,

Ar
Z =4/0B,, +8(2V JC“.

0

Ar
C,= 2,3(311 _Bzz)+4(2V

0

j(cll -Cy )a Czp =—44;,,

(4.48)

(4.49)

P o Cande —erd 2 )
Clq - 4ﬂ(C11 C22) 8(21/ j(Dll D22)’ Clr _40‘,(C11 C22) 8(21/ ](Dll D22)

0 0

AV, (X Ap
Cma = _Cnﬂ =4 2V ]C22 + 2|:B A22 (ﬂjbj|, Cmﬂ = Cna = 4(ZI/]CII

0 0

Ar, _(xY
Cmp = 4:BC11 +8 O}Dm Cmq =C, = _4|:A22 [ﬂj +Cy :|>

2V, b
_ Aq _ _ o A
Cnp = 40(C22 -8 271/0 D22 , qu = _Cmr =-8 % D22‘

Cro = CYﬁ =—4By,, C,,= _Cnﬁ =4C,,

Enriqueciendo método de Bryson

Hasta aqui, se estudio un misil con un sélo juego de aletas, sin considerar su

interferencia con el fuselaje.

(4.50)

(4.51)
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Ahora se debe considera la interferencia que hay entre las aletas y el fuselaje y en el caso
de que existan dos juegos de aletas, regularmente unas sirven de control y las otras como
estabilizadoras.

Para ver como afecta la interferencia entre elementos, se puede hacer un analisis para
cada tipo de derivadas aerodindmicas como sigue:

¢ Derivadas estaticas c,,.C, ..C,C.,
e Amortiguamiento de balanceo C,

* Amortiguamiento de cabeceo CrsCysCr05Cra
¢ Amortiguamiento de ladeo Cy,,C,.sCr,Cp

Derivadas Estaticas.

Las derivadas estaticas son alteradas por dos tipos de interferencia. La interferencia entre
las aletas y fuselaje, y aquel que es provocado por altos dngulos de ataque que generan
vortices, alterando a las superficies de atrés. Este ultimo no serd considerado tomando en
cuenta que el modelo matematico que se empleara es valido para pequefios angulos de
ataque.

Algunas de estas derivadas s6lo dependen de la parte en donde el ala y el fuselaje estan
fusionados, sin embargo Cla y Cma son afectados por la interferencia entre fuselaje y
superficie alar. Las ecuaciones a emplear fueron obtenidas de acuerdo a [1]:

(CZa )C = (CZa )N + (KB + KW )(CZa )W . (4.52)

Después se obtendra C,,, v Cys con la determinacion de CP de Barrowman [29] y con la
formulas obtenidas de Blackelock [7]:
Para un misil cruciforme con superficies de control canard. Se define de la siguiente
manera:

Ax,,
Cma = Cma(ref) + b Cza . (453)
Ax,,
Cmé‘ = Cmé‘(ref) + b Czé' . (454)
Xep(ref)
Cma(ref) = b Cza . (455)
X -T
Cop) = "2, (4.56)

r‘?f)_ b
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En donde Ax., es la distancia entre el centro de gravedad inicial y el centro de gravedad
movible. X.g:e €s la posicion del centro de gravedad movible con respecto al tiempo,(la
variacion de esta distancia ocurre en los misiles al consumirse el combustible). Y X, €s
la distancia entre el centro de gravedad movible y el centro de presion.

En este caso de analisis se estudiara el misil con un centro de gravedad fijo. Que
normalmente ocurre cuando el combustible es consumido por completo. Por lo tanto

Ax,=X,-X,  =0. (4.57)

& (ref)

Los coeficientes Cyys y Cys caracterizan a las superficies de control. Su determinacion no
puede hacerse de forma similar a C,,, y Cz, Esto siempre y cuando no exista un angulo de
ataque en el otro plano dimensional, es decir un angulo de deriva . Las ecuaciones que la
determinan son:

Cus = (CZa )c (kw +ky ) (4.58)

En la ecuacion (4.58) se presentan nuevos coeficientes; kz y ky, Su determinacion se
muestra en [1, 30]. El resultado son dos polinomios que arrojan el grafico de la figura 64.

1.0
Kw

0.8
kw g6
ks

0.4

ke
0.2
1 1 1 1

0 0.2 0,4a 06 08 10

Sm

Figura 70.- Coeficientes de interferencia para superficies de control.

En donde la entrada es el radio del fuselaje del misil (forzosamente cilindrico y de
seccion constante) y la semienvergadura de las aletas de control. Esta formula aplica
cuando las superficies de control del cabeceo son las aletas horizontales en su conjunto.
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Amortiguamiento en alabeo.

Cuando un misil es cruciforme es suficiente calcular Cj, con el método directo de Bryson.
Para determinar Cj, sOlo se utiliza el juego de altas de mas grande envergadura.

Amortiguamiento de cabeceo y guifiada.

El amortiguamiento de cabeceo (Cyy) tiene un valor muy pequefio cuando sélo se tiene
un juego de aletas. Esto se puede ver al aplicar el método de Bryson. Sin embargo cuando
existen dos juegos de aletas existe un valor considerable, el cual depende de la distancia
que tiene cada juego de aleta con respecto al centro de gravedad [20]. Para el misil de
estudio con superficies de control canard, segin [1, 7] este amortiguamiento viene dado por
las ecuaciones:

c =ac [ Yt~ To 2 458
mq(ref) — z8 d . ( . )
T 2
'xc —1ip
Cy = Cop| —E—2 | (4.59)
cg(ref')_TD

Seglin [6, 17], para el caso de misiles cruciformes. C, ,C,, se van a ignorar por lo

tanto queda: C,, =C,, .

Ecuaciones de la dinamica longitudinal.

Se utilizaran las ecuaciones (3.5) y (3.6), mismas que se usaron para la aeronave de ala
fija y su deduccion se puede ver en [31], entre otras bibliografias. Aunque el plano
longitudinal est4 regido por tres ecuaciones, se utilizan sélo las que rigen el movimiento de
cabeceo y de angulo de ataque. En el desarrollo de un piloto automatico estas son las que se
emplean. Ademas de que la caracterizacion que se desarrolld deja fuera lo que sucede en el
eje x [21].
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Creacion del codigo

Las ecuaciones (3.5), (3.6) y de la (4.48) a la (4.59) seran introducidas en un programa
de Matlab para caracterizar misiles del tipo de la figura 65 y 66. Se presentaran dos casos.
Uno en donde se tiene solo aletas traseras y otro donde se tienen las aletas traseras y canard.
Los pardmetros del misil que definiran las derivadas de estabilidad y que serdn introducidos
al programa se muestran en la figura 65, 66 y 67, y tablas 21 y 22. Fue necesario obtener
coeficientes para la nariz ojiva sola, para eso se utilizaron datos obtenidos en [32] a partir
de las teorias de impacto newtoniano, ver tabla 5.

!
Y
Centroide de las aletas
Y=a(X)
) ) Yn
‘} i Centroide de la nariz A
Sm
i
a
| e -
Y X
Xnp
Y Xby - =
— - |
Xb | Xn - N
> <—>
C
= " L —

Figura 71.- Parametros geométricos para el método de Bryson

- L .
- TD -
cg X | X ‘ - F 5
—~— cg(ref) P \( /
W e
AX
a —_— l——— ¢
~— X ™
= Xy =Ty =
CG movible CP aleta

Figura 72.- Pardmetros geométricos para el método de Bryson complementado. Caso 1.
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CG> CP aleta
L

Y

\+ x

p

X, —
X

cg(ref) ———m—

— e L

ch(ref)
_ TD P - -

X

o CcP
CG movible

cg(ref)

Figura 73.- Pardmetros geométricos para el método de Bryson complementado. Caso 2.
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4.5 RESULTADOS

= ]

Tabla 21.- Tabla de parametros geométricos Caso 1 (Ver figura 66).

Parametro Variable Valor
Envergadura de las aletas b 021 m
Cuerda de raiz de las aletas c 0.0658 m
Radio del fuselaje a 0.035m
Longitud de la nariz In 021 m
Longitud del misil L 1.31m
Momento de inercia longitudinal 12 0.3 kgm-m°
Masa m 3.7 kgm

Tabla 22.- 4.2 Tabla de parametros geométricos Caso 2 (Ver figura 67).

Parametro Variable Valor
Envergadura de las aletas b 021 m
Envergadura de las aletas delanteras bd 0.31m
Cuerda de raiz de las aletas c 0.0658 m
Cuerda de raiz de las aletas delanteras cd 0.12m
Radio del fuselaje a 0.035m
Longitud de la nariz In 0.21m
Longitud del misil L 1.31m
Momento de inercia longitudinal 12 0.3 kgm-m
Masa m 3.7 kgm
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CONDICIONES INICIALES
e (Condiciones de vuelo.
o U=204m/s =0.6de Mach
° p=2225kgm/m’

® Vuelo recto y nivelado

o p=0
o qg=0
o r=20
o a=10
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Finalmente el valor de las derivadas es el siguiente:

Tabla 23.- Valor de las derivadas de estabilidad del misil de las figuras 65 y 55 Caso 1 vs caso 2

Coeficiente Valores para el Caso 1 | Valores para el Caso 2
Cyy 0 0
C,y 0 0
Cyp -0.589 -2.1615
C,, -0.5589 -2.1615
Gy, 0 0
Gy, 0 0
C, 0 0
Cy, -4.4719 -0.84143
Cy, 4.4719 4.4983
Cup 0 0
C,, 0 0
C, 0 0
G, -1.043 -0.8414
C, 0 0
C, 0 0
(o -0.378 -0.7165
Cs 0.378 0.7165
C,z 0 0
C, 0 0
C,, 0 0
C,, -2.9224 -0.3506
C, -2.9224 -0.3506
C, 0 0
C, 0 0
C, 0 0
Cla -1.8875 -2.1655
Cyy 1.8875 2.1655
C,, -0.068 -0.3506
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Una vez obtenidos los valores de los coeficientes, estos se introducen en las ecuaciones
(3.5) y (3.6). Se grafica el caso del misil que tiene solo aletas traseras y el tipo canard, cada
uno a dos diferentes altitudes; a nivel del mar y a 2800 m SNMM. En las figuras 74 a la 81
se muestran los resultados.

Diagrama de Bode de angulo de cabeceo contra deflexion de empenaje
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Figura 74.- Diagrama de Bode para el Caso I a nivel medio del mar y a 2800 m SNMM.
Diagrama de Bode de angulo de ataque contra deflexion de empenaje
e — T BT o R T R T R B T g | I TR B EE
: ; u W o b &
o System: sys | aim: sys : j— S :
; Fraquencv_(rad\fjsec}?;f‘g ?r::;uenc:(radisec)ﬁw . ‘f\‘\l:f ° :
i T hagnitude (dB): 33.4 Magnitude (dB): 31 I \\ _:_
= — : o e _
2st
P Fiv :
3 a —0.5851s* —126.3043s
§ 8, 6.358s’ +09353s” +93.0370s
=100 —
150 i i
180
135 —
’§ S i
T —0.5851s% —126.3023
2 L — NMM G - S . S
o 5 10.6098s” +0.9206s° +91.3827s
& --- 2800 m
o .:.5.} ,
1’ ' 10° 10’ '

Frecuencia (rad/sec)

Figura 75.- Diagrama de Bode para el Caso 1 a nivel medio del mar y a 2800 m SNMM.
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Grados (*)

Grados (°)

Respuesta escalén unitario de angulo de cabeceo contra deflexion de empenaje

- — NMM

(4 —126.29455-25.0302

5 63585’ +0.93535% +93.0370s

t

--- 2800 m

6 —126.2964s5—14.7332

t

S5, 1060985 +0.92065° +91.3827s

Figura 76.- Respuesta a un escalon unitario para el Caso 1 a nivel medio del mar y a 2800 m SNMM
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Figura 77.- Respuesta a un escalon unitario para el Caso 1 a nivel medio del mar y a 2800 m SNMM.
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Figura 78.- Diagrama de Bode para el Caso 2 a nivel medio del mar y a 2800 m SNMM.
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Figura 79.- Diagrama de Bode para el Caso 2 a nivel medio del mar y a 2800 m SNMM.

147



Capitulo 4 Analisis Dinamico de Aeronaves de Configuracion Cruciforme.

Grados (7)

Grados (°)

Respuesta escalon unitario de angulo de cabeceo contra deflexion de canard
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Figura 80.- Respuesta a un escalon unitario para el Caso 2 a nivel medio del mar y a 2800 m SNMM.
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4.6 CONCLUSIONES PARTICULARES

Finalmente s obtuvieron los valores de las derivadas de estabilidad para dos tipos de
misiles (ver tablas 21 y 22). Ademads de eso se consigui6 tener una herramienta que promete
ser util y con un bajo porcentaje de error [1, 28]. Esta herramienta cumple con su trabajo,
siempre y cuando el aparato cubra con las caracteristicas necesarias. Es decir, aletas
delgadas sin perfil aerodindmico. También, el aparato estd limitado a velocidades
subsonicas, comportamiento en vuelo con pequefios cambios de direccion, en relacion a su
velocidad, y dos planos de simetria en el eje transversal, es decir, un cuerpo cruciforme.
Las aletas pueden tener practicamente cualquier forma [21], ya que las derivadas de
estabilidad importantes dependen de la méxima envergadura de las aletas y no de su forma
[1], al contrario de lo que sucede con la aeronave analizada en el capitulo 3, en donde se
considera un perfil aerodinamico, y que inclusive se observa el efecto del alargamiento en
los valores de las derivadas de estabilidad.

En el analisis del lugar de las raices y respuesta a un escalon unitario, se nota que el
misil sin aletas canard tiene una respuesta de mayor amplitud, sin embargo tarda mas
tiempo en amortiguarse que el misil con aletas delanteras. La explicacion es simple. Una
mayor separacion entre el centro de gravedad y centro de presion total provoca, debido al
brazo de palanca, una respuesta mas agresiva. Pero un juego de aletas delanteras amortigua
la respuesta, en funcién de la distancia del centro aerodindmico de las aletas canard al
centro de gravedad. Esto se puede concluir con sentido comun, sin embargo, solo a través
de este analisis se puede ver un comportamiento mas preciso. Lo cual ayuda mucho a
definir detalles en el disefio final del misil.

Al obtener los coeficientes, varios resultaron ser cero, al principio aparentemente debido
a condiciones iniciales de vuelo cero, por ejemplo, velocidades angulares y angulos de
ataque, sin embargo, se dieron valores mayores a cero, y al final los derivadas de
estabilidad tenian valores muy pequefios, concluyendo que su valor, y por lo tanto su
efecto, es casi nulo para la dinamica del sistema, lo cual coincide con [6, 7, 33]. La
derivada de estabilidad mas importante es Cj,, y al mismo tiempo la mas dificil de evaluar
[34]. Se considera importante, por que cuando se realiza un sistema de control lineal, el
primero trabajo a realizar es el control del alabeo [7], de esta forma se desacopla la
dindmica lateral de la longitudinal [31], y se puede continuar con pilotos automaticos
separados. Esta derivada es dificil debido a la naturaleza de la integral que surge al realizar
el mapeo conforme de su potencial complejo. Es por eso que es recomendable utilizar los
datos obtenidos numéricamente de otros trabajos [27] (como se hizo en este trabajo).

Finalmente la caracterizacion del misil termina siendo relativamente sencilla. Las
derivadas de estabilidad para caracterizar la dindmica longitudinal serdn solo.

Cma,Cmq,Czox

Y las derivadas de control longitudinales.

Cmod,Cz0
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El comportamiento aerodindmico en el plano longitudinal es igual al lateral debido a la
simetria del misil. Aunque la gravedad puede diferenciar su dinamica.

Lo que hace dificil el control de un misil es lo rapido y lo mucho que cambia su
dindmica a lo largo de su mision. Lo que provoca una funcion de transferencia diferente en
cada instante. Se logra entonces una caracterizacion simplificada. Pero que provocara el
desarrollo de un sistema de control laborioso.
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CAPITULO

5 CONCLUSIONES GENERALES Y TRABAJO FUTURO.

En el caso de las aeronaves planares (aviones), el uso de USAF DATCOM, es una
metodologia moderna, que se utiliza mucho en la industria militar, esto por que mezcla la
confiabilidad de métodos empiricos con lo econémico de un método numérico. Ya existen
programas que arrojan las derivadas de estabilidad apoyandose de la base de la base datos
de [5], (USAF DATCOM). Los analistas recomiendan el uso de esta metodologia sdlo para
el analisis de estabilidad — controlabilidad, y para el disefio de sistemas de control tedricos,
pero que antes de implementarse, tienen que ser validados experimentalmente [5].

El caso del tipo de analisis que se utilizd para los cuerpos cruciformes (cohetes o
misiles), esta basado en teorias cldsicas de mecéanica de fluidos, y en metodologias antiguas,
[1, 6, 9-12, 14-16, 21, 22, 26, 27, 35, 36], sin embargo, se siguen utilizando en la industria
[37].

La herramienta aqui desarrollada, puede ser muy valiosas para el desarrollo de nuevos
disefos de aeronaves y sistemas de control, ahorran grandes cantidades de tiempo y dinero,
y ayuda a aquellos que incursionan en esta area y cuentan con poca infraestructura.

Actualmente se utilizan métodos de caracterizacion aerodinamica asistidos por
computadora, como los CFD, sin embargo tanto esos métodos como los desarrollados aca
deben ser validados [37], lo que los dota de igualdad en cuanto a determinacion de
derivadas de estabilidad para cuerpos delgados y angulos de ataque pequefios [37]. Sin
embargo los CFD ayudan con otros aspectos de disefio, ademés de que pueden considerar
no linealidades.

Trabajos Futuros. Aeronave Canard.

Se tienen todas las herramientas para crear un piloto automatico que logre controlar el
cabeceo, al menos en teoria. Se puede diseiar un diagrama en lazo cerrado y elegir las
ganancias que coloquen los polos y ceros de manera conveniente. Posteriormente, podria
implementarse en una aeronave. Por ejemplo, se puede construir un prototipo a escala que
cumpla con el tipo que se indica en esta tesis. Antes se valida introduciendo sus datos
paramétricos en el codigo de Matlab, como geometria, tipo de perfil, masa, centro de
gravedad y momentos de inercia, y se comparan los resultados tedricos con los
experimentales. El caso donde el margen de error no sea tolerable, se debera analizar a
conciencia y hacerse las correcciones necesarias.

Aun falta otro plano dimensional para caracterizar, el que abarca la dindmica lateral, es
decir, el ladeo, el balanceo, y la velocidad lateral (traducido en el dngulo de deriva f). Se
puede llegar a hacer un piloto automatico completo, siempre y cuando ambos planos
dimensionales logren desacoplarse [31], ya sea anticipando un control de alabeo, o
restringiendo la aeronave a movimientos de baja velocidad [31].
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Trabajos Futuros. Cuerpos Aerodinamicos Cruciformes.

La validacion de los valores obtenidos para los misiles analizados, pueden ser validados
con ayuda de modelos fisicos simples, que no requieren motores de gran potencia, es decir
modelos empleados en aeromodelismo. Se pueden implementar los sistemas
electromecanicos necesarios para generar las entradas de control, y tratar de simular el
trabajo teorico que aqui se elaboro.

Si se confirma la fiabilidad de los valores obtenidos en esta tesis, se puede proceder a
enriquecerla, con la implementacion de varias teorias al método, algunas mostradas aqui.
Es decir, teorias para la determinacion de aspectos de compresibilidad del aire, efecto del
alargamiento de aletas no delgadas (con perfil aerodinamico), y efectos de interferencia por
los efectos de vorticidad, de esta manera se ampliara la posibilidad de modelos de misiles a
analizar y controlar, obteniendo asi una herramienta poderos para el disefio de sistemas de
control de diferentes tipos de misiles.
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APENDICE A

FUNDAMENTOS TEORICOS. FUNCIONES ANALITICAS Y

TRANSFORMACIONES CONFORMES

En este apéndice se encuentran los fundamentos tedricos empleados principalmente para el
capitulo 4. Son herramientas matematicas [38] utilizadas en mecénica de fluidos. A
continuacion se numeran:

Funcion Corriente.

Velocidad Potencial.

Flujo Irrotacional.

Funcion Holomorfa o Analitica.
Potencial Complejo.

Ecuaciones de Cauchy-Riemann.

Teorema de la Integral de Cauchy.

Singularidades.

Teoria de Residuos de Cauchy.
Mapeo Conforme.

Integrales Elipticas.

Teorema de Gauss

Teorema de Green.

Interferencia Entre Fuselaje y Ala
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Funcion de corriente.

Se tiene un flujo que pasa por una seccion cuyo contorno estd definido por dos lineas
arbitrarias, las cuales se unen en el origen de un eje coordenado x, y, y en otro punto
arbitrario 4. Por continuidad, el flujo que pasa por dicha seccion es igual en ambas lineas.
Si el origen de las lineas se mantiene en el origen de los ejes coordenados, la cantidad de
flujo s6lo depende del punto A para una trayectoria de flujo dada. Entonces la cantidad de
fluido que pasa entre el origen 0 y el punto A4 esta dada por la siguiente expresion:

A
l//:judy—vdx.
0

O bien:
dy =udy—vdx . (A.1)
Debido a que el valor de y es independiente del sentido de la integracion, la ecuacion

(A.) se mantiene valido atin y cuando dx y dy varian independientemente. La expresion
general para la derivada total de y sera:

dy="Y0,+% 4. (A.2)
ox dy

Los coeficientes de dx y dy en las ecuaciones (A.1) y (A.2) deben ser igual a:

oy _oy

=" = A3
u % . (A.3)

La funcién w es llamada funcién de corriente. Las lineas del flujo cuando yw es
constante, son llamadas lineas de corriente, y esas lineas son trayectorias del movimiento
de elementos del fluido en movimiento estable.
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Velocidad Potencial

En el movimiento irrotacional de un fluido, la velocidad es un gradiente negativo de
un potencial, es decir:

V=-Vg. (A.4)
Y en coordenadas cartesianas sus componentes estan dados por:

u:%,v:aﬁ (A.S)
ox dy

Debido a que los componentes de velocidad también estan dados en términos de la

funcion corriente. Si se sustituye la ecuacion (A.5) en la ecuacidon (A.3), se obtiene la
siguiente relacion:

oy _99 oy _0¢ (A.6)
dy ox ox dy '

Flujo Irrotacional.
La ecuacion de Laplace es la ecuacion que gobierna al flujo irrotacional e
incompresible. Para comprender la ecuacion, se comienza entendiendo que un flujo

incompresible es aquel que mantiene su densidad constante, es decir, la taza de cambio en
el tiempo del volumen es cero. Esto aunado con la ecuacion de continuidad queda:

%’t’w-pr/:o. (A.7)

Si la densidad es constante en el tiempo, dp/ ot = 0, Y V-(pV')= pV -V . Entonces, la
ecuacion (A.7) viene a ser:

V-V=0. (A.8)
Ahora bien, sustituyendo la ecuacion (A.4) en (A.8) se tiene:
V.-Vg=0, V¢=0. (A.9)

La ecuacion (A.9) es conocida como la ecuacion de Laplace. Descomponiendo en los
tres componentes tridimensionales:
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V2¢_a? 09 Py

A.10
x> oy’ Bz ( )

Si se observan las ecuaciones de velocidad potencial y de funcion corriente, se puede
ver que para flujo irrotacional, en dos dimensiones, satisfacen la ecuacion de Laplace.

Solucion armonica.
Para resolver la ecuacion (A.10) en dos dimensiones se puede definir lo siguiente:
z=x+1y, z=x—1iy. (A.11)
Se puede obtener:

e14 aVaz aV oz BV oV oV _dVaoz dVaz .oV dV

+— =] — 4+

o oz ax 9z ax oz az ay Tz ay oz dy oz B
Por lo tanto, se puede obtener lo siguientes operadores equivalentes

0o _d .0 d _d .0
2099 ;9 2299492
dz dx Jdy 0z ox oy

Por lo tanto

% 9 (9 ;0 or o 4
5 +— 5 —+1 =4 — =0.
ox*  dy i ay ox ay 0z0z

Se puede utilizar la nomenclatura siguiente:

%Z=ﬁ'(z), V=fz)+ fi(z). (A.12)

Definicion de una funcion holomorfa.

Considérese una curva cerrada C y una funcion de variable compleja f(z). La funcion
f(z) se dice que es holomorfa cuando z esta dentro de C si:

e Para cada valor de z dentro de C le corresponde uno y s6lo un valor finito
de f(z).

e Para cada valor de z dentro de C, la funcién tiene una derivada finita
definida por:
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En donde z; =z por alguna trayectoria de todos aquellos puntos que se encuentran en
C.

Una funcidn se dice holomorfa dentro y sobre C, si es holomorfa dentro de una curva
mas larga C’ de la cual, cada punto de C esta en el interior. Por ejemplo las funciones z”,
€, sin z, cos z, sinh z'y cosh z son holomorfas en alguna region finita. La funcion z” (con
n positivo) es holomorfa en cada region donde no se incluya el origen.

Potencial complejo

Considerando la ecuacion (A.16) se puede definir el potencial complejo por la
siguiente relacion:

w=g¢+iy . (A.13)
De aqui w es una funcion holomorfa de la variable compeja z=x+yi en alguna region
en donde ¢ y  tienen valores unicos. Si se asume que w es alguna funcion holomorfa de
z, las partes reales e imaginarias correspondientes dan la velocidad de potencial y la

funcion corriente de un posible movimiento irrotacional de dos direcciones, para que
satisfagan la ecuacion (A.16) y la ecuacion de Laplace, entonces:

que da:
p=x"—-y>, w=2xy. (A.14)
Ecuaciones de Cauchy-Riemann

Las partes reales e imaginarias de una funcion holomorfa f(z) son funciones de x y z
las cuales son llamadas funciones conjugadas. Se puede escribir:

f2)=flx+iy)=p(x,y)+iv(x,y)=p+iy. (A.15)

Se tiene entonces:

99 .oy af() oz ., 99 l af(z)_ W NOZ _
itV o Pl =T T i),
Esto causa lo siguiente:
()2
ox  ox ay ay '
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O bien:

o0p Jdy  Jd¢p  JW
9 _dy  d¢_ dy A16
ox dy Iy ox ( )

Las dos relaciones de la ecuacion (A.16) son conocidas como las ecuaciones de Cauchy-
Riemann. Estas expresan geométricamente que si hay dos familias de curvas:

#lx,y) = cte, w(x,y)=cte.
son dibujadas, entonces, ellas se interceptan en todas las partes en dngulo recto
Teorema de la integral de Cauchy

Si se integra la ecuacion (A.15), queda:

[ {2z = [ (9 +iv)dz =] (9 +iy)d(dx +idy) =[ (gl +yady) + iy + gidy)

C

C
:—J. a—l//+% S+iI 9 _ov S.
ox dy lox  dy

S
Usando el teorema de Stokes.

De las ecuaciones Cauchy-Riemann (A.16)

99 Jdy 99 Yy
LT, T4 0.
ox dy ay+8x

Se obtiene:

[f(z)az=0. (A.17)

Singularidades

En el punto en el cual una funcién deja de ser holomorfa se llama punto singularidad
o singularidad de la funcion. Entonces la funcion f(z) = (z-a)” es holomorfa en alguna
region en la cual el punto z = a es excluida. En z = a la funcién deja de ser finita y por lo
tanto no satisface uno de los puntos para ser holomorfa.

De forma general, si se estd cerca del punto z = a la funcion puede ser expandida en
potencias positivas y negativas de z-a, es decir:
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5 +i+....

z—a (z—af

f@)=.44(z-af +A4(z—a)+ 4, +

(A.18)

El punto z = a es un punto singular.

Si solo un niimero finito de términos contienen potencias negativas de z — a, el punto
z=a, es llamado un polo: un polo simple de B; es diferente de cero.
Teoria de Residuos de Cauchy

Se ha visto que una funcién, la cual esta en las vecindades de z = a tiene una
expansion la cual contiene potencias negativas de z — a, es singularidad en z = a. En este

. -1 ., . .y
caso el coeficiente de (z-a)” es llamado la funcién residuo de la funcion en z = a.

Considérese ahora la siguiente integral:

I(z - a)ndz .

Considérese un circulo de radio R cuyo centro estd en el punto z = a. En la
circunferencia de este circulo z —a = Re”, y por lo tanto:

" [ R R™ [ mavo]
—a)dz= | R " V%00 = n+1)i6 ”:0, . —1.
J.(z a) z _([ e l (n+1) e Sin#+

En caso de que n = -1, se tiene:

jZ‘iZa = 2fz‘d@: 27 .

Ahora, supdngase que f(z) tiene una expansion en las vecindades de z = a de la forma
de la ecuacion A.18. Si se integra alrededor de un pequefio circulo en las vecindades de z
= q, se tiene:

[ /(2)dz = 27B,. (A.19)
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Mapeo conforme de un circulo unitario.

Plano z Plano o
z n

BN
S N

Figura 82.- Mapeo conforme de un circulo unitario.

De acuerdo a la figura 76, considérese un circulo con el centro en el origen en el plano
z. Las coordenadas de alglin punto en la circunferencia del circulo puede definirse por las
siguientes formas:

X =cosf, Y=sinf.

0 se incrementa de 0 a 2x. Por conveniencia 8 = -¢. Entonces, otra forma de escribir la
trayectoria de la circunferencia sera:

Z=X+iY¥ =cose—isine=e . (A.20)
Si las coordenadas de un punto sobre una curva dada puede ser expresada en la forma:

z=a,e” +b,+be” +b,e*...,. (A.21)

 C
o=z+y .
n:lZ

Fusionando la ecuacion (A.20) con la (A.21) se tiene:

0'=f(z)=aoz+b0+%+%+...,. (A.22)

Interferencia entre fuselaje y ala

Algunas caracteristicas aerodindmicas son afectadas por la interferencia que se causa
entre el fuselaje y el ala.
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En términos generales, el potencial total de alguna caracteristica aerodindmica,
considerando la interferencia puede ser definido como en la ecuacion (A.23)

¢ =0.—(8,—9;). (A.23)

La caracteristica que es influenciada significativamente por esta interferencia es la
sustentacion, y por lo tanto las derivadas que tienen que ver con ella. A continuacion se
muestra la ecuacion para los derivadas mas afectadas, y que fue obtenida en [1] para
misiles cruciformes.

(€= ()4l +x, ) %t

. (A.24)
(Cm )c = (Cm )N + (KB(X!I )B(W) + KW (7‘1 )W(B)( daf ] “

En donde C; es el coeficiente de sustentacion, y se refiere a la fuerza aerodindmica
adimensional, perpendicular a la direccion del viento. Kz y Ky son coeficientes de
interferencia del fuselaje (“Body”) y de las aletas (“Wing”) respectivamente, que pueden ser
determinados con los graficos de DATOM utilizados para aeronaves de ala fija. (x,)zmw) y
(x4)we) son la posicion del centro de presiones del cuerpo influido por el ala, y la del ala
influido por el fuselaje. Normalmente no son alterados de forma significativa a menos que
exista fuselaje después de la aletas [1]. Asi que normalmente (x,)pw) = 2. Y (XJ)ww) = 72,
para aletas rectangulares o (x,)w) = 2/3 para aletas triangulares. Esta distancia es medida
de la nariz hacia atras o bien, del borde de ataque hacia atras, seglin sea el caso.

Mapeo Conforme; Notacion; Listado de Mapeos y Flujos

El mapeo conforme es util para encontrar flujo incompresible en misiles de distintas
secciones transversales a partir de otras mas conocidas. El plano en el cual el flujo se
encuentra es llamado el plano fisico de la variable compleja

7=y +iz. El plano en el cual el flujo es conocido, va ser llamado plano transformado,
con la variable compleja ¢ = ¢ + in. Un ejemplo de los dos planos se muestra en la figura
77 para un misil con angulo de ataque a. y cero d&ngulo de inclinacion transversal (angulo
de alabeo).
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1 plane o plane

A2 y‘{/fv, 7
,

ey
e

Tvaa.: Tvo

Figura 83.- Notacion para planos fisico y transformado.

La transformacién de las ecuaciones es la relacion que conecta a las variables complejas
7y o. La transformacion tiene la siguiente forma:

o=0(;). (A.25)

Puede decirse que algin punto del plano ; puede ser transformado a un punto
correspondiente en el plano ¢. Asi mismo la relacion inversa:

5 =;(0). (A.26)

Las transformaciones utilizadas no causan distorsion de los planos a la infinidad. En
tales casos la transformacion puede ser escrita de la siguiente manera:

c=z+> " (A.27)
n=1
z=0+), kﬂn. (A.28)
10

Las constantes ¢, o k, pueden ser complejas.

Los flujos bidimensionales e incompresibles son descritos analiticamente por dos
funciones de una variable real, la funcion potencial y la funcidon de corriente por una
funcion simple de una variable compleja, el potencial complejo W ( ) es:

wlz)=p+iv. (A.29)
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En donde z’ = ;. Los componentes de velocidad paralelos a los ejes y y z son denotados

como v y w, respectivamente, mientras los componentes de la velocidad radial y tangencial
son v, y vg. Los componentes de velocidad v y w se relacionan a otras funciones de la
siguiente manera:

aw .09 oy dp _—0¢
aw _ 09 _dy _ 9 _-9¢ _ A30
dz ro dy Oz " oz 9y v ( :

Mientras que los componentes v, y vy estan dados por:

aw

aw e, 10y _9d¢ _ dy _10¢ (A31)
dz

=0 =)™ v, r o6 or’ Yo = or radf

El flujo correspondiente a alguna funcion analitica W(;) puede construirse dividiendo a
W en parte real e imaginaria e investigando la forma de las lineas de corriente dadas por y
constante.

El potencial complejo W(;) para flujo asociado con una forma dada en el plano ; puede
ser transformado en un flujo correspondiente al plano o, empleando las transformaciones
de la tabla 7. El potencial complejo en el plano o, W; (o), estd formado de acuerdo a la
siguiente relacion.

w,(0)=w (olz))=m(z). (A32)

Si las velocidades en el plano ; son v y w y si estas mismas son v; y w; en el plano o,
entonces.

v, —iw,

dw. dw dz dz dz
=4 : =(v—iw)
do

. . dz
o dz do’ v, —iw, = (v—iw)—— = - exp zarg% (A.33)

El conjugado complejo de la velocidad, v-iw, se magnifica en la transformacion por el
factor |d;/do| y rotado a un dngulo (d ;/do). Haciendo la transformacion de la ecuacion de la
misma forma que en la ecuacion (A.28), el valor de (d ;/do) es la unidad cuando ; — <,y
el arg( ;/do) es cero bajo las mismas condiciones. Entonces el campo del flujo a la infinidad
no se distorsiona.

Si el flujo pasa por un cuerpo B; en una corriente paralela conocida, se obtiene el flujo
que pasa por un cuerpo B en una corriente paralela, usando la ecuacion (A.32) a través de
la transformacion del tipo que se muestra en la ecuacion (A.27), el cual convierte a B; en
B>. En este caso las velocidades del flujo son consideradas tangentes a las fronteras de la
superficie fija, y la ecuacion (A.33) asegura que esta condicion de tangencialidad se
mantiene durante la transformacion. También existe el caso para cuerpos cuyas formas son
funciones del tiempo.
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Integrales Elipticas

Como se menciond anteriormente, fue necesario utilizar integrales elipticas. A
continuacion se mostrara la notacion empleada.

Las integrales elipticas de primer tipo F(k,¢), y de segundo tipo E(k,¢) son definidas
como integrales definidas.

‘ dz sin ¢ dx
F(k,p)= =
!).(l—k2sinzz)% ! (1-x2)2(- k)" A3
o inlo /) p2,2 )2 ' '
E(k,¢):.|.(l—k2Sin22)%dZ= .[ (lzj dx.
0 0 -X

El angulo ¢, el cual va a estar normalmente entre 0 y 7/2, es conocida como la amplitud,
y el pardmetro k& es llamado el modulo. Las integrales elipticas son funciones de la amplitud
y del modulo solamente. Si la amplitud es 7/2, se dice que le integral eliptica estd completa,
y se usa la siguiente notacion.

Entonces si la amplitud no se especifica, se asume que es de 7/2, y la integral eliptica es
completa.
Teorema de Gauss

El teorema de Gauss nos permite conocer el flujo de un campo vectorial a través de la
frontera de un solido de tres dimensiones. En nuestro caso el flujo del aire que bafa la

seccion transversal de un misil.

Si ¢ es un escalar.

—§¢.nd5=§v¢d1f . (A.35)

Teorema de Green

El teorema de Green, estudia el caso del teorema de gauss cuando un vector y un
escalar son multiplicados, en este caso, se utilizara el escalar y vector: ¢,,V¢,.

Considerando que:
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CONFORMES

d¢
vg =22
v on

Entonces:
0
{4 ;zz dS={V(gV,)dV =[VgVpav +{4vs,dv .
S 4 4 Vv
De aqui se despeja el primer término de la derecha, con

{620 AV —f0 0P
iV@V@dV— £¢1V ¢, dV iq 5, s (A.36)
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APENDICE B

CODIGO DE MATLAB

En este apéndice se encuentra el codigo de Matlab que fue utilizado para los tres capitulos
de esta tesis. En el caso del capitulo 3, al principio, se da una explicacion de como fueron
obtenidos los coeficientes con ayuda de graficos obtenidos de [5], posteriormente se
presenta el codigo completo. Asi también se presenta el codigo completo del capitulo 4.
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CREACION DEL CODIGO PARA EL GRAFICO D-14

xi14 = 0.8:0.01:1;

fxil4_AR2=[0000000001211.711.411.210.9 10.76 10.53 10.46 10.2 10 9.9 9.7];
fxi14_AR3=[000000121110.59.89.49868.27.97.67.357.16.86.6 6.4];
fxi14_AR4=[0001210.29.48.687.36.76.25.75.354.94.54.23.9 3.6 3.4 3.1 3];
fxi14_AR6=[1210.69.78.88.17.46.86.15554.443.43252.11.61.20.80.40];

AR = round(AR);

if AR ==5;

fxi17 = fxi17_ARG®;
elseif AR == 7;
fxi17 = fxi17_ARS;
elseif AR == 1;
fxi17 = fxi17_AR1;
elseif AR == 2;
fxi17 = fxi17_AR2;
elseif AR == 3;
fxi17 = fxi17_ARgS;
elseif AR == 4;
fxi17 = fxi17_AR4;
end

fx17 = interp1(xi17, fxi17, x17);

CREACION DEL CODIGO PARA EL GRAFICO D-15

La funcién del grafico D-15 de [7] es un polinomio de segundo orden:
y=ax’+bx+c. B.1

En donde x es el angulo de flechado en la cuerda media y y el nimero de “force break”
con angulo de flechado cero.
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Ecuacién de la linea de tendencia
1.05
1
o
e)
]
£ 0.95 — —
&
g ///
S 09 / y = 2E-06x° + 0.0004x + 0.948
= / y = 7E-06x° + 0.0005x + 0.8988
0.85 —
: ~ y = 1E-05x% + 0.0009x + 0.8476
/ y = 1E-05x% + 0.0014x + 0.8
0.8 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
Flechado c/2 (°)

Figura 84.- Correccion de numero de Mach por flechado.

Segtin la figura 78, en las ecuaciones de linea de tendencias obtenidas por Excel, se nota
una relacion entre b y c. La relacion es aproximadamente:

b=-.01c+.0094 . B.2
Sustituyendo C.2 en C.1

y=ax®+(=.0lc+.0094)x +c. B.3
El valor de a, se puede aproximar a 1E-5
Para finalmente tener:

y=1x10"x* = (.01c)x + (0094 )x +c. B.4

o [os valores de entrada entonces seran:

x = flechado del ala en la cuerda media
¢ = el namero de “force break” de Mach con flechado cero.

e Y el valor de salida:
y = el nimero de “force break” de Mach corregido por dngulo de flechado.

Para este grafico el maximo valor de y que pueda obtenerse serd 1 [7].
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Entonces el codigo serd el siguiente:

CODIGO PARA EL GRAFICO D-16
Los valores de entrada, serdn la pendiente de sustentacion del perfil aerodindmico del ala

(Cla).
El valor de xserd seglin [7], es:

Cla/ﬁ Cla
k=20 = e
2x/p 2«

B.5
Se obtiene el valor de B como:

B=-1-M*. B.6
Y asi se obtendra el valor de:

ARTp +tan? A, ] = 16 B.7
K

Para asi obtener de la figura D.16 ,ver [5], finalmente:

(CLa )the()ry(,

S () B3

EL grafico D-16 de [7] tiene los valores mostrados en la tabla 24.
Entonces se entra con el valor de la ecuacion B.7 se realiza una interpolacion para tener

la pendiente de la curva de sustentacion del ala en régimen subsonico. La interpolacion se
hace con Matlab a través del siguiente codigo.

171



Apéndice B. CODIGO DE MATLAB

Tabla 24.- Valores del grdfico D-16.Ver [5].

%%%Usuario entra el valor de CL_a del perfil del ala

flechado en grados (flech)
namero de Mach (M)
Alargamiento (AR)%%%

kappa = CL_a/(2*pi);
betha = (1-M*2)*(0.5);

Xite f(Xize)
0 1.6
0.5 1.56
1 1.45
1.5 1.4
2 1.28
25 1.2
3 1.15
3.5 1.4
4 0.97
4.5 0.9
5 0.84
55 0.8
6 0.75
6.5 0.7
7 0.67
7.5 0.64
8 0.62
8.5 0.6
9 0.57
9.5 0.54
10 0.51
10.5 0.48
11 0.47
11.5 0.45
12 0.43
12.5 0.41
13 0.4
13.5 0.395
14 0.38
14.5 0.37
15 0.33
15.5 0.32
16 0.31

x16 = AR/kappa*(betha”2+(tan(flech*pi/180))"2)*(0.5);

Xxi16 = 0:0.5:16 ;

fxi16=[1.6 1.56 1.451.41.28 1.2 1.151.04 0.97 0.9 0.84 0.8 0.75 0.7 0.67 0.64 0.62 0.6 0.57 0.54

0.510.48 0.47 0.45 0.43 0.41 0.4 0.395 0.38 0.37 0.33 0.32 0.31];

fx16 = interp1(xi16, fxi16, x16)
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Entonces :

(CLa )the()rye = (AR )f (xlé ) .

En cédigo de Matlab, seria:

ClLa_thee = AR*fx16;

Del grafico A-17.

(CLa ) /b
(CLO! )thearyg

:f(xn)-

B.9

B.10

Para obtener el valor de f{x;), se entra al grafico con el resultado de la ecuacion C.9 y el
espesor del perfil aerodinamico en porcentaje de la cuerda. Si el nimero es no entero, este
se redondeara, si es 5, se tomara la recta 6, y si es 7 se tomara la recta 8. De aqui y con
ayuda de la tabla 25, sale el codigo en Matlab para f{x;7).

Tabla 25.- Valores del grdfico D-17.Segun [5, 7]

f(xi17)
Xxi17 Alargamiento

1 2 3 4 6 8
2 1.09 1.07 0.99 0.9
3 1.0675 1.1 1.05 0.96
4 1.045 1.1 1.08 1.01
5 1.0225 1.075 1.07 1.05
6 1 1.05 1.05 1.07 1.15
7 0.9775 1.015 1.036 1.06 1.11
8 0.955 0.99 0.99 1.025 1.07 1.11
9 0.9325 0.96 0.97 0.985 1.03 1.07
10 0.91 0.937 0.95 0.958 0.99 1.025
11 0.8875 0.92 0.93 0.95 0.98
12 0.865 0.88 0.9 0.91 0.94

%Variables de entrada por el usuario:

% AR -> parametro
%x17

Xil7 =2:1:12;

fxi17_AR1=[1.09 1.06 1.05 1.03 1.01 0.97 0.96 0.94 0.91 0.89 0.865];
fxi17_AR2=[1.07 1.1 1.1 1.075 1.05 1.015 0.99 0.96 0.937 0.92 0.88];
fxi17_AR3=[0.99 1.05 1.08 1.07 1.05 1.036 0.99 0.97 0.95 0 0];

fxi17_AR4=[0.9 0.96 1.01 1.05 1.07 1.06 1.025 0.985 0.958 0.93 0.9];

fxi17_AR6=[0000 1.151.11 1.07 1.03 0.99 0.95 0.91];
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fxi17_AR8=[000000 1.11 1.07 1.025 0.98 0.94];
AR = round(AR);

if AR == 5;

fxi17 = fxi17_ARG6;
elseif AR == 7;
fxi17 = fxi17_ARS;
elseif AR == 1;
fxi17 = fxi17_AR1;
elseif AR == 2;
fxi17 = fxi17_AR2;
elseif AR == 3;
fxi17 = fxi17_ARS;
elseif AR == 4;
fxi17 = fxi17_AR4;
end

fx17 = interp1(xi17, fxi17, x17);
fx17=

Una vez obtenido f{x;7). De la ecuacion B.10 y B.9 se obtiene la pendiente de la curva de
sustentacion por “force break”

(Cra) s = (Cra) o, (F(517))- B.11

En Matlab:
Cla_fb = CLa_thee* fx17;

Ahora, del grafico D-18 se obtiene a/c, los datos del grafico, para lograr las
interpolaciones se muestran en la tabla 26.

En la tabla 26 f(xil8) es a/c y xil8 es el espesor en porcentaje de la cuerda, del perfil
aerodindmico.

En codigo de Matlab, se tiene:

%INTERPOLACION GRAFICO D-18

Variables de entrada por el usuario:

% AR -> parametro

%x18-> espesor en porcentaje de la cuerda del perfil aerodindmico.

Xi18 = 2:1:12;

fxi18_AR1 =[-0.05 -0.05 -0.05 -0.05 -0.05 -0.05 -0.050 0 0 0J;
fxi18_AR2 =[-0.1 -0.1 -0.1 -0.1 -0.1 -0.1 -0.1 -0.1 0 0.15 0.3];
fxi18_AR3 =[0.05 0.05 0.05 0.05 0.05 0.05 0.05 0.21 0.365 0.44];
fxi18_AR4 =[0.05 0.05 0.05 0.05 0.05 0.1 0.15 0.23 0.36 0.48 0.59];
fxi18_AR6=[00000.150.2 0.274 0.365 0.46 0.56 0.65];
fxi18_AR8=[000000 0.4 0.48 0.55 0.63 0.71];

AR = round(AR);
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if AR ==5;

fxi18 = fxi18_ARG;
elseif AR == 7;
fxi18 = fxi18_ARS;
elseif AR == 1;
fxi18 = fxi18_ART;
elseif AR == 2;
fxi18 = fxi18_AR2;
elseif AR == 3;
fxi18 = fxi18_ARgS;
elseif AR == 4;
fxi18 = fxi18_AR4;
end

fx18 = interp1(xi18, fxi18, x18);

Tabla 26.- Valores del grdfico D-18. Segun [5, 7]

f(xi18)
Xxi18 Alargamiento
2 3 4 6 8
0 0 0 0 0
2 -0.05 -0.1 0.05 0.05
3 -0.05 -0.1 0.05 0.05
4 -0.05 -0.1 0.05 0.05
5 -0.05 -0.1 0.05 0.05
6 -0.05 -0.1 0.05 0.05 0.15
7 -0.05 -0.1 0.05 0.1 0.2
8 -0.05 -0.1 0.05 0.15 0.274 0.4
9 - -0.1 0.1 0.23 0.365 0.48
10 0 0.21 0.36 0.46 0.55
11 0.15 0.365 0.48 0.56 0.63
12 0.3 0.44 0.59 0.65 0.71

De la pagina 4.1.3.2-13 de [5] se tiene:

M,=M,+0.07=1.07.

Ademas:

(Ca),, = [l -4

Jici

En codigo de Matlab, se tiene:

M_a=M_fb + 0.07;

Cla_ae = (1-ix18)*CLa_fb

B.12

B.13

175



Apéndice B. CODIGO DE MATLAB

Ahora, del grafico D-19 se obtiene b/c entrando en ¢él con el espesor del perfil
aerodindmico en porcentaje de la cuerda. Se muestra a continuacion la Tabla 27 y el codigo
de interpolacion en Matlab.

Tabla 27.- Valores del grafico D-19. Ver [5, 7].

Xxi19 f(xi19)

o2 3le|oN|o|a|sw v~ |o
©
—
N
o

%INTERPOLACION GRAFICO D-19

Variables de entrada por el usuario:

% AR -> parametro

%x18-> espesor en porcentaje de la cuerda del perfil aerodinamico.

xi19 = 1:1:12;
fxi19=[-0.28 0 0.04 0.07 0.1 0.13 0.145 0.150.150.15 0.15 0.15];
fx19 = interp1(xi19,fxi19,x79);

Ahora se tiene que

M,=M,+0.14.
Ademas:
b
(CLa )hp = [1 - cj(cm )ﬂ)
En codigo Matlab:

M b=M fb+0.14;
Cla_be = (1-fx19)*CLa_fb

Es bien conocido que se tiene un comportamiento constante de la derivada de estabilidad
Cy, en regimenes subsonicos, pero en etapas supersonicas esta tiene un incremento, para
después disminuir [39] . Por la tanto, se obtendra la el valor de Cy, en 0.6 de mach, que es
el punto en donde la compresibilidad del fluido comienza a ser evidente [9].
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Con la ecuacion C.7 para nimero de Mach 0.6, se entra al grafico D-16 para obtener el
valor de la ecuacion C.9. Para esto, se utiliza el comando while. El proceso se repetird para
la determinacion de C;, para los nimeros de Mach 0.6, 1, 1.1-1.2 y 1.4. Esto para describir
los comportamientos més importantes de los efectos de compresibilidad.
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CODIGO, SOLO PARA EL PROTOTIPO 1. CAPITULO 3

clear

%%%%ENTRADAS PARAMETROS%%%%% % %%%%

%0%0%0%0%0%0%0 %0000 Yoo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo
%% %0 %0 %0 %0 %0 %0 %0 %0 %0 %0 %0 Yo %o Yo Yo Yo VoY Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yoo
format long

x14 = 6; %Espesor del eprfil en pocentaje de la cuerda

CL_a = 6.07; %Pendiente de la curva de sustentacion del perfil del ala

%AR_e = 2.136;

x_ac = -20.52; %centro aerodinamico del perfil en la cuerda aerodinamica media
%Ale = 60;%Ale = 60 -> flechado del borde de ataque

d = 6.42; %Diametro maximo del fuselaje

%% Yo% %0 %o %Yo %o %o %o %Yo Yo% Yo %o Yo Yo %o Yo %o %o Yo %Yo Yo Yo
%% %% %% %o %% %o% Yo% Yo Yo %Yo %o %o Yo %% Yo% YoY%

b = 35; %Envergadura

%% Yo% %0 %o %Yo %o %o %o %o Yo %o %o Yo %o Yoo %o Yoo %o %o %Yo Yo

% %% %% %o %Yo %% %o %0 Yo %o %0 Yo %o %o %o %o Yo %o %o Yo %Yo

Cr = 36.1542; % cuerda de raiz del ala

%% %% % %o %Yo %% %o %0 Yo Yo% Yo% %o Yo% Yo %% Yo% Yo Yo
%% %% %% %o %Yo %% %o %Yo Yo %o %o %o Yo Yo %o %o Yo %o Yo %% Yo %Yo

S_e = 459.6; %Superficie del ala expuesta

In = 19.83; % Longitud del borde de ataque en la raiz a la nariz del fuselaje

Cre = 28.33; % Cuerda de raiz expuesta

Ce =19.7; %Datcom

Sc=45;%superficie en pies de los canard

Xc=15; %distancia del CA canard al CG

crb=33; %distancia entre el vértice de borde de ataque de entrada al borde de salida de la cuerda
de la punta del ala

L_e = 0; %Conicidad del area expuesta, debe ser siempre cero

forma = 3; % forma -forma de la nariz de la aeronave, 1.- elipse 2.-ojiva, 3.-cono,
M=1;

Xc=15; %distancia del CA canard al CG

bc = 6;%envergadura del canard

Cc = 3;%cuerda del canard

Sc = bc*Cc/2 % superficie del canard

CL_a_c = CL_a;%pendiente de sust del canard

ARc = bc"2/Sc; %Alargamiento del canard

Y%0%0%0%0%0%0%0 %0000 Yoo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yoo Vo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo
Y%0%0%0%0%0%0%0 %0 %0 %0000 Yoo Yo Yo Yoo Yo Vo Yo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo

Flech_UM = 90-(180/3.1416*atan(b/Cr)); 41%flechado del ala en la cuerda media

Ale = 90-(180/3.1416*atan(b/2/Cr)); % 60;%Ale = 60 -> flechado del borde de ataque=90-
(180/3.1416*ATAN(F20/2/F10))

be = b-d/2;
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Cre=Cr*(b-d)/b;

Se=Cre*be/2;

S=b*Cr/2; %S = 651.2; % area todal del ala
¢=2/3*Cr; %Cr = 34.2; %Cuerda de raiz del ala
AR=b"2/S; % alargamiento

AR_e=(b-d)"2/S_e; % alargamiento area expuesta

% %% %% %% %% Grafico D-14%%% %% % %% %% %% %%

xi14 = 0.8:0.01:1;

fxil4_AR2=[0000000001211.7 11.411.210.9 10.76 10.53 10.46 10.2 10 9.9 9.7];
fxil14_AR3=[000000121110.59.89.498.68.27.97.67.357.16.86.6 6.4];
fxi14_AR4=[0001210.29.48.687.36.76.25.75.354.9454.2 3.9 3.6 3.4 3.1 3];
fxi14_AR6=[1210.69.78.88.17.46.86.15554.443.43252.11.61.20.80.40];

AR_red = round(AR_e);

if AR _red ==5;

fxi14 = fxi14_ARG;
elseif AR _red == 2;
fxi14 = fxi14_AR2;
elseif AR _red == 3;
fxi14 = fxi14_ARS;
elseif AR _red == 4;
fxi14 = fxi14_AR4;

end
fx14 = interp1(xi14, fxi14, x14);
%fb = fx14;

fbo = 1; % ESTO DEBE SER CORREGIDO, AGREGAR AL PROGRAMA EL MACH FORCE BREAK
DE UNO CUANDO SALE DEL GRAFICO.
% AUNQUE SIEMPRES ERA EL MACH fb = 1

%% %% %% % %Y Grafico D-15%%% % %% % % % Y% Yo% Yo%
%Entradas%

%Flech_UM = flechado del ala en la cuerda media

%fb = NUmero de force break de mach con flechado cero

fx15=1*107(-5)*Flech_UM"2-(0.01*fb)*Flech_UM+0.0094*Flech_UM-+fb;
fo_c = fx15;

%%%Salida

%fx15 = fb_c = nUmero de force break de mach corregido con flechado cero

% %% %% %% % %% Yo Grafico D-16%% % %% % %% % % %% Yo

%%%Usuario entra el valor de CL_a del perfil del ala
Y%Entradas nuevas%

%M = Numero de Mach (M)

%AR_e = Alargamiento

%CL_a = Pendiente de la curva de sustentacion del perfil del ala

kappa = CL_a/(2*pi);

betha = (1-M"2)*(0.5);

x16 = AR_e/kappa*(betha”2+(tan(Flech_UM*pi/180))*2)*(0.5);

xi16 = 0:0.5:16 ;

fxi16=1[1.6 1.56 1.451.41.281.21.151.04 0.97 0.9 0.84 0.8 0.75 0.7 0.67 0.64 0.62 0.6 0.57 0.54
0.51 0.48 0.47 0.450.43 0.41 0.4 0.395 0.38 0.37 0.33 0.32 0.31];
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fx16 = interp1(xi16, fxi16, x16);
format bank
ClLa_thee = AR_e*fx16

%Salidas
%fx16 = CL_a_M1 = Pendiente de la cuerva de sust. del ala a Mach = 1
%CLa_thee = Pendiente de la curva de sust. tedrica del ala expuesta.

% %% %% % %% %% % Grafico D-17%%%% %% % %% % %% %

%Nuevas entradas
% x17 = CLa_thee

x17 = CLa_thee;

Xil7 =2:1:12;

fxi17_AR1=[1.09 1.06 1.05 1.03 1.01 0.97 0.96 0.94 0.91 0.89 0.865];
fxi17_AR2=[1.07 1.1 1.1 1.075 1.05 1.015 0.99 0.96 0.937 0.92 0.88];
fxi17_AR3=[0.99 1.05 1.08 1.07 1.05 1.036 0.99 0.97 0.95 0 Q];
fxi17_AR4=[0.9 0.96 1.01 1.05 1.07 1.06 1.025 0.985 0.958 0.93 0.9];
fxi17_AR6=[00001.151.11 1.07 1.03 0.99 0.95 0.91];
fxi17_AR8=[000000 1.11 1.07 1.025 0.98 0.94];

AR_red = round(AR_e);

if AR_red ==5;
fxi17 = fxi17_ARG®;
elseif AR _red == 7;
fxi17 = fxi17_ARS;
elseif AR _red == 1;
fxi17 = fxi17_AR1;
elseif AR _red == 2;
fxi17 = fxi17_AR2;
elseif AR _red == 3;
fxi17 = fxi17_ARS;
elseif AR _red == 4;
fxi17 = fxi17_AR4;
end

fx17 = interp1(xi17, fxi17, x17);
ClLa_fbe = ClLa_thee*fx17

%%%Salidas%%%

%fx17 = CLa_fbe/CLa_thee

%CLa_fbe = La pendiente de la curva de sustentacion por “force break”
%% %% %% % %% % Y Grafico D-18%% % %% %% %% Yo% %o %% %o
%%%Entradas nuevas%%%

%x14 = x18-> espesor en porcentaje de la cuerda del perfil aerodinamico.
x18 = x14;

xi18 = 2:1:12;

fxit8_AR1 =[-0.05 -0.05 -0.05 -0.05 -0.05 -0.05 -0.050 0 0 OJ;

fxi18_AR2 =[-0.1 -0.1 -0.1 -0.1 -0.1 -0.1 -0.1 -0.1 0 0.15 0.3];
fxi18_ARS =[0.05 0.05 0.05 0.05 0.05 0.05 0.05 0.21 0.365 0.44 0.48];
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fxi18_AR4 =[0.05 0.05 0.05 0.05 0.05 0.1 0.15 0.23 0.36 0.48 0.59];
fxi18_AR6 =[0000 0.15 0.2 0.274 0.365 0.46 0.56 0.65];
fxi18_AR8 =[0000 00 0.4 0.48 0.55 0.63 0.71];

AR_red = round(AR_e);

if AR _red ==5;
fxi18 = fxi18_ARG;
elseif AR _red == 7;
fxi18 = fxi18_ARS;
elseif AR _red == 1;
fxi18 = fxi18_AR1;
elseif AR _red == 2;
fxi18 = fxi18_AR2;
elseif AR _red == 3;
fxi18 = fxi18_ARgS;
elseif AR _red == 4;
fxi18 = fxi18_AR4;
end

fx18 = interp1(xi18, fxi18, x18);
ClLa_ae=(1-fx18)*CLa_fbe;

Ma = fb+0.07;

%Ma = fb_c +0.07;!ji;ijiCHECAR QUE PASA QUilllll
Y%Salidas

%CLa_ae, pendiente de la curva en el punto a

%Ma Numero de Mach en el punto a

% %% %% % %% % %% Grafico D-19%%%% %% % %% % %% %
%% %Entradas nuevas%%%

%x14 = x18-> espesor en porcentaje de la cuerda del perfil aerodinamico.

x19 = x18;

xi19 =1:1:12;

fxi19=[-0.28 0 0.04 0.07 0.1 0.13 0.145 0.150.150.15 0.15 0.15];
fx19 = interp1(xi19,fxi19,x19);

CLa_be = (1-fx19)*CLa_fbe;
Mb = fb +0.14;
%Mb = fb_c +0.14

%%%%Para MAch 0.6 en el gréfico D-16%%%%% % %% %%
%%Usuario entra el valor de CL_a del perfil del ala
Y%Entradas nuevas%

%M_0.6 = Namero de Mach (M = 0.6)

M_puntoseis = 0.6;

betha_M_puntoseis = (1-M_puntoseis”2)"(0.5);

x16_M_puntoseis = AR_e/kappa*(betha_M_puntoseis”2+(tan(Flech_UM*pi/180))*2)(0.5);
xi16_M_puntoseis = 0:0.5:16 ;
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fxi16_M_puntoseis=[1.6 1.56 1.45 1.4 1.28 1.2 1.15 1.04 0.97 0.9 0.84 0.8 0.75 0.7 0.67 0.64 0.62
0.6 0.57 0.54 0.51 0.48 0.47 0.45 0.43 0.41 0.4 0.395 0.38 0.37 0.33 0.32 0.31];

fx16_M_puntoseis = interp1(xi16_M_puntoseis, fxi16_M_puntoseis, x16_M_puntoseis);

format bank

Cl_alpha_e_puntoseis = AR_e*fx16_M_puntoseis

%Salidas
%fx16_M_0.6 = CL_a_M=0.6 = Pendiente de la cuerva de sust. del ala a Mach = 0.6
%CLa_thee_M_0.6 = Pendiente de la curva de sust. tedrica del ala expuesta

% %% %% %% % %% Yo Grafico D-20%% % %% %% %% % %% Yo

%% %Entradas nuevas%%%

%Ale = 60 -> flechado del borde de ataque

%x14 = x18-> espesor en porcentaje de la cuerda del perfil aerodinamico.
% M_1.4=14

%AR_e

M_unocuatro = 1.4;

x20 = (M_unocuatro”2-1)"0.5/tan(Ale*pi/180);
AR_etanAle = AR_e*tan(Ale*pi/180);

xi20 = 0:0.1:1;

fxi20_AR_etanAle_puntoveinticinco=[0.4 0.4 0.4 0.4 0.4 0.4 0.4 0.4 0.78 0.35 0.38 ];
fxi20_AR_etanAle_puntocinco=[0.76 0.76 0.76 0.76 0.76 0.76 0.76 0.76 0.78 0.8 0.82];
fxi20_AR_etanAle1=[1.5151.51.51.551.6 1.52 1.65 1.7 1.72 1.75];
fxi20_AR_etanAle2=[3.2 3.2 3.2 3.2 3.23 3.24 3.247 3.26 3.36 3.4];
fxi20_AR_etanAle3=[6.565.75.35 4.754.54.3 412 3.87 3.7];
fxi20_AR_etanAle4=[6.56.25.95.7 5.4 5.15 4.87 4.67 4.4 4.2 4];
fxi20_AR_etanAle5=[0006.1 5.755.55.2 4.95 4.7 4.49 4.25];
fxi20_AR_etanAle6=[000006.15.775.55.255 4.7 4.5];

AR_etanAle_red = round(AR_etanAle);

if AR_etanAle_red ==1;

fxi20 = fxi20_AR_etanAlel;

elseif AR_etanAle_red == 2 ;

fxi20 = fxi20_AR_etanAle2;

elseif AR_etanAle red == 3;

fxi20 = fxi20_AR_etanAle3;

elseif AR_etanAle_red == 4;

fxi20 = fxi20_AR_etanAle4;

elseif AR_etanAle_red == 5;

fxi20 = fxi20_AR_etanAle5;

elseif AR_etanAle_red == 6;

fxi20 = fxi20_AR_etanAle6;

elseif AR_etanAle == 0.25;

fxi20 = fxi20_AR_etanAle_puntoveinticinco;
elseif AR_etanAle == 0.5;

fxi20 = fxi20_AR_etanAle_puntocinco;
end
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fx20 = interp1(xi20, fxi20, x20);
C_N_alpha_theory = fx20/tan (Ale*pi/180);

Ma =fb_c +0.07;

%Salidas

%fx20 = tan Ale *C_N_alpha_theory
%C_N_alpha_theory

%Ma Numero de Mach en el punto a

% %% %% %% % %% Yo Grafico D-21%%% %% % %% % % %% Y

%% %Entradas nuevas%%%
%x14 = x18-> espesor en porcentaje de la cuerda del perfil aerodinamico.

%datos de un NACA de 4 digitos

x21 = x18/100;

xi21 =0 0.01 0.2];

fxi21=[0 0.335 5.14];

fx21 = interp1(xi21, fxi21, x21);

Delta_y = fx21;

Y%ahora, de la pagina 1.1.3.2-20 de Datcom
Delta_y_t = Delta_y/(cos(Ale*pi/180));

% %% %% %% % %% Yo Grafico D-22%% % %% Y% %% % % %% Yo
Y%entrada betha/tanAle
x22 = (M_unocuatro”2-1)/tan(Ale*pi/180);

Xi22 = 0.4:0.1:1;

fxi22_Delta_y1_p41=[000.9750.93 0.9130.90.9 ];
fxi22_Delta_y1_p82=[0 0 0.96 0.9 0.873 0.848 0.838];
fxi22_Delta_y1_1p24=[0 0 0.93 0.875 0.83 0.81 0.8];
fxi22_Delta_y1_2p12=[01 0.9 0.83 0.79 0.758 0.75];
fxi22_Delta_y1_3p18=[0 0.95 0.85 0.79 0.75 0.72 0.7];
fxi22_Delta_y1_6p95=[0 0.9 0.813 0.75 0.71 0.675 0.66];
fxi22_Delta_y1_16p1=[0.96 0.85 0.77 0.715 0.675 0.65 0.63];

if Delta_y_t<=0.62;

fxi22 = fxi22_Delta_y1_p41;
elseif Delta_y_t<=1.03;

fxi22 = fxi22_Delta_y1_p82;
elseif Delta_y t<=1.68;

fxi22 = fxi22_Delta_y1_1p24;
elseif Delta_y t<=2.65;

fxi22 = fxi22_Delta_y1_2p12;
elseif Delta_y t<=5.065;
fxi22 = fxi22_Delta_y1_3p18;
elseif Delta_y t<=11.525;
fxi22 = fxi22_Delta_y1_6p95;
elseif Delta_y t<=16.1;

fxi22 = fxi22_Delta_y1_16p1;

end
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% fxi22 = fxi22_Delta_y1_p41;
%elseif 0.62<=Delta_y_t<1.03;
%fxi22 = fxi22_Delta_y1_p82;
%elseif 1.03<=Delta_y t<1.68;
%fxi22 = fxi22_Delta_y1_1p24;
%elseif 1.68<=Delta_y t<2.65;
%fxi22 = fxi22_Delta_y1_2p12;
%elseif 2.65<=Delta_y t<5.065;
%fxi22 = fxi22_Delta_y1_3p18;
%elseif 5.065<=Delta_y t<11.525;
%fxi22 = fxi22_Delta_y1_6p95;
%elseif 11.525<=Delta_y t<=16.1;
%fxi22 = fxi22_Delta_y1_16p1;

%end

fx22 = interp1(xi22, fxi22, x22);

C_N_alpha_e_unocuatro = fx22*C_N_alpha_theory;

%% %% %% Y% Y% Y% Yo Grafico D-23%% % %% Y% Y% Yo Yo Yo %o %Yo
%Entradas

%CLa_fbe

%Cl_alpha_e_puntoseis

%Cl_alpha_e_puntocuatro

xi23 =[0.6 1 1.4];

fxi23 = [Cl_alpha_e_puntoseis CLa_fbe C_N_alpha_e_unocuatro];
fx23_a = interp1(xi23, fxi23, Ma);

fx23_b = interp1(xi23, fxi23, Mb);

fx23_pd = interp1(xi23, fxi23, 1.2);

fx23_pnc = interp1(xi23, fxi23, 0.94);

xi23_final = [0.6 0.94 1 Ma Mb 1.2 1.4];

fxi23_final = [Cl_alpha_e puntoseis fx23_pnc  ClLa_fbe
C_N_alpha_e_unocuatro];

%plot (xi23_final,fxi23_final);

Cl_alpha_pnc = fx23_pnc

Cl_alphapd = fx23_pd

fx23_a

fx23_b

fx23_pd

Y%6%0%0 %0 %0 %0 %o %o %o Yo %00 %Yo Yo Yo Yo %o %o Yo Yoo %o Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo YoY% Yo Cm_al ph a%%%C mM_Qq%%%%%

Yo%o %o %0 %00 %o %o Yo %Yo %o %o Yo

%%% Entradas%%%

%%%d -> diamaetro del fuselaje

%%%S -> Area total del ala

%%%%forma -> FOrma del fuselaje= elipse = 1, ogiva = 2, cono = 3
%%%%fx23_pnc - > CL_alpha_e para Mach 0.94
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CL alpha_N = 2*pi*d"2/(4*S);

% %% %% %% % %% %% G rég i1CO D-27%%% % %% %% %% %o %o %o %o %o % %Yo Yo %o %o %% Yo Yo% %
%% %entradas

%d-> d = 6.42 -> didmetro del fuselaje

%b -> b = 37 -> Envergadura

%Se-> S_e = 459.6 -> Superficie expuesta

x27= d/b;

xi27 = 0:0.1:1;
fxi27_KWB =[11.08 1.151.23 1.34 1.44 1.55 1.66 1.77 1.89 2];
fxi27_KBW =[00.120.28 0.420.6 0.811.21.421.7 2];

fx27_WB = interp1(xi27, fxi27_KWB, x27);
fx27_BW = interp1(xi27, fxi27_KBW, x27);

KWB = fx27_WB;
KBW = fx27_ BW;
Cl_alpha_WB = fx23_pnc*KWB*S_e/S; %debe ser Cl_alpha_e para Mach 0.94
Cl_alpha_BW = fx23_pnc*KBW*S_e/S; %debe ser Cl_alpha_e para Mach 0.94

% %% %% %% %o %% %% G régico D-28%% %% %% %% %% %% %0 Yo% Yo %o Yo Yo% %o Yo % Yo% % Yo Yo
%0%0%0%0%0%0 %0 %0000 %00 Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo

%Entraddas

% forma -forma de la nariz de la aeronave, 1.- elipse 2.-ojiva, 3.-cono,

%In -> longitud de la nariz (del borde de ataque del ala a la punta de la aeronave

%d - > diametro del fuselaje

%Cre -> Cuerda de raiz expuesta

fn = In/d;

x28 = fn;

xi28 = 0:1:10;

fxi28_elipse = [0.66 0.66 0.66 0.66 0.66 0.66 0.66 0.66 0.66 0.66 0.66 ];
fxi28 ogiva = [0.66 0.58 0.53 0.52 0.515 0.512 0.51 0.511 0.5119 0.52 0.53];
fxi28_cono =[0.33 0.33 0.33 0.33 0.33 0.33 0.33 0.33 0.33 0.33 0.33];
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if forma == 1;

fxi28 = fxi28_elipse;
elseif forma == 2;
fxi28 = fxi28_ogiva;
elseif forma == 3;
fxi28 = fxi28 cono;
end

fx28 = interp1(xi28, fxi28, x28);
leq = In;
xac_cre_N = fx28*leq/Cre;

%% %% %Yo %% Yo %% %G rég i1CO D-29% % Y% %0 %% YoY% Yo %o %0 Yo Yo %o Yo Yo %o Yo Yo Yo %o Yo Yo %o Yo Yo Yo
% %0% %% Yo %o %o %% Yo %o %o %o %0 %o Yo Yo %Yo %o %Yo Yo Yo Yo %o %% Yo Yo

%Entradas

%AR_e -> alargamiento del area expuesta, AR_e =2.136

%Ale = 60 -> flechado del borde de ataque

%Mnc = 94 -> .94 de Mach

Y%betha = (1-M"2)*(0.5);

Mnc = 0.94;

bethanc = (1-Mnc”*2)*(0.5);
Bethanc_tanAle = bethanc/tan(Ale*pi/180);
AR_etanAle = AR_e *tan(Ale*pi/180);

x29 = Bethanc_tanAle;

xi29=[10.90.80.70.6 0.50.4 0.3 0.2 0.1 O;

AR_etanAle_6 =[0.77 0.78 0.798 0.8 0.81 082 0.83 0.85
0.88 0.9 0.98];

AR_etanAle_5 =[0.685 0.69 0.698 0.7 0.71 072 0.73 0.74
0.76 0.78 0.81];

AR_etanAle_4 =[0.56 0.57 0.575 0.582 0.59 0.6 0.605 0.61
0.63 0.65 0.67];

AR_etanAle_3 =[0.452 0.455 0.457 0.458 0.459 0.459 0.459 0.46
0.47 0.485 0.51];

AR_etanAle_2 =[0.335 0.335 0.335 0.335 0.335 0.335 0.335 0.335
0.335 0.335 0.335];

AR_etanAle_1 =[0.238 0.236 0.235 023 022 021 0.205 0.198

0195 0.175 0.17];

if AR_etanAle>5.5;
fxi29 = AR _etanAle_6;
elseif AR_etanAle>4.5;
fxi29 = AR_etanAle_5;
elseif AR_etanAle>3.5;
fxi29 = AR_etanAle_4;
elseif AR_etanAle>2.5;
fxi29 = AR_etanAle_3;
elseif AR_etanAle>1.5;
fxi29 = AR_etanAle_2;
elseif AR_etanAle>0;
fxi29 = AR _etanAle_1;
end
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%if 6.5>=AR_etanAle>=5.5;
%fxi29 = AR_etanAle_6;
%elseif 5.5>AR_etanAle>=4.5;
%fxi29 = AR_etanAle 5;
%elseif 4.5>AR_etanAle>=3.5;
%fxi29 = AR_etanAle 4;
%elseif 3.5>AR_etanAle>=2.5;
%fxi29 = AR_etanAle_3;
%elseif 2.5>AR_etanAle>=1.5;
%fxi29 = AR_etanAle 2;
%elseif 1.5>AR_etanAle>=0;
%fxi29 = AR_etanAle 1;
%end

fx29 = interp1(xi29, fxi29, x29);

xac_cre WB = fx29;

%% %0 %0 %0 %0 %0 %0 %0 %0 %0 %0 %0 Yo Yo Yoo Yoo VoYYV Yoo Vo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo %o
%% %0 %% %0 %% Yo Yo% Yo

%%Grafico D-30

%Entradas

%L_e -> conicidad del area expuesta =0

x30 = 0.25*(AR_e*(1+L_e)*tan(Ale*pi/180));

xi30 = 0:0.2:2;
fxi30 =[0 0.1 0.20.30.4 0.50.50.50.50.5 0.5];

fx30 = interp1(xi30, fxi30, x30);
xac_cre BW = x30;

%% % %% %0 %% % %Yo
%Entradas

%Ce - > ver en seccién 1.7 de datcom
CL_alpha_c = CL_a_c*(ARc)/(ARc+2)%2.5; % cl alpha del canard

Xac_Cre = (-xac_cre N*CL_alpha_N+xac_cre_WB*Cl_alpha_WB+xac_cre_ BW*Cl_alpha_BW)/
(CL_alpha_N+CI_alpha_WB+CI_alpha_BW);
Xac = Xac_Cre*Cre;

FS = 238 + Xac*12; %%consultar datcom
SM = (-FS+390)/(12*Ce); %%consultar datcom

Cm_alpha_pnc = SM*CI_alpha_pnc%-2*Sc/S*Xc*2/c"2*CL_alpha_c
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Cm_alpha_pd = SM*CI_alphapd%-2*Sc/S*Xc"2/c"2*CL_alpha_c
Cm_alpha_pseis = SM*Cl_alpha_e_puntoseis%-2*Sc/S*Xc"2/c"2*CL_alpha_c
Cm_alpha_M =SM*CLa_fbe%-2*Sc/S*Xc2/c*2*CL_alpha_c

Y% %o %o %o%0 %o Yo C LAY Yo %6 %o Yo% Yo Yoo Yo% Yo Yo Yo Yoo Yo% Yo

CLq = (0.5-2*SM)*Cl_alpha_WB;

CLg_Mcr = (0.5-2*SM)*Cl_alpha_WB;
CLg_pd = (0.5-2*SM)*Cl_alphapd;

Clg_ps = (0.5-2*SM)*Cl_alpha_e_puntoseis;

%%%CmMg%% %

%%o0bteniendo Cl alpha en Mach critico
Cl_alpha_Mcr =1.01*CLa_fbe;

%%Para Mach 1.2

Cl_alpha_Mpd = 1.01*Cl_alphapd;

% %% %% %% Grafico D-33%%% %% %% % %% %%
%eNTRADA
betha_ud= abs(1-1.272)"0.5;

x33=betha_ud*cot(Ale*pi/180);

xi33 = 0:0.05:1;

fxi33_EBC = [1 0.99 0.98 0.97 0.95 0.94 0.925 0.9 0.88 0.85 0.837 0.815 0.78 0.765 0.75 0.725
0.707 0.69 0.665 0.65 0.64];

fxi33_GBC = [1 0.99 0.950.92 0.875 0.860.80.750.725 0.69 0.65 0.63 0.6
0.56 0.55 0.52 0.5 0.47 0.455 0.44 0.428];

fx33_EBC = interp1(xi33, fxi33_EBC, x33);
fx383_GBC = interp1(xi33, fxi33_GBC, x33);

%% %% %% %Grafico D-34%%%% %% % %% %% %
%eNTRADA

N=1-(4*COT(Ale*pi/180)/AR):

x34= N;
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xi34 = -1:0.1:1;

fxi34_F7 =[3.93.553.3732.752.52.21.81.57 1.38 1 0.563 0.36 0 -0.5 -1 -1.52 -2.5 -4 -4 -4];

fxi34_F11 =[2 1.9 1.8 1.7 1.6 1.5 1.4 1.3 1.2
1.1 10.90.80.70.60.50.40.30.20.10];

fxi34_F5 =[-0.19 -0.18 -0.17 -0.165 -0.12 -0.11 -0.1 -0.09-0.08 -0.04 0 0.02 0.1

0.1650.26 0.40.6 1.1 1.1 1.1 1.1];

fx34_F7 = interp1(xi34, fxi34_F7, x34);
fx34_F11 = interp1(xi34, fxi34_F11, x34);
fx84_F5 =interp1(xi34, fxi34_F5, x34);

% %% %% %% Grafico D-35%%%% %% % %% %% %
%eNTRADA

x35= N;

Xi35 =-1:0.1:1;

fxi35_F4 =[1.69 1.611.551.491.41.321.21.21.121.07 1 0.9 0.824 0.76 0.69 0.6 0.52 0.45 0.35
0.21 0J;

fxi35_F3 =[0.6 0.650.70.730.750.76 0.770.80.850.911.1 1.24 1.251
1.51.752 2.25 3.125 4750 0];

fx35_F4 = interp1(xi35, fxi35_F4, x35);
fx385_F3 = interp1(xi35, fxi35_F3, x35);

F4=fx35_F4/(1-N);
F3=fx35_F3*(1-N);

%Para conicidad = 0

%entradas para Cmq canard
betha_Mcr = 0;

CL_alpha_c = CL_a_c*(ARc)/(ARc+2)%2.5; % cl alpha del canard

dcrb=2/3*crb;

C_N_alpha = 0.885*C_N_alpha_theory;

Cmq_c = -2*Sc/S*Xc 2/c2*CL_alpha_c;

C_Lg= pi/2*AR*(3*fx33_GBC*F3-2*fx33_EBC*F4)+2*(dcrb-x_ac)/c*C_N_alpha;
C_mq_Mpd=(-3*pi*AR/16)*(fx33_GBC*fx34_F7+16*fx33_EBC/3*x34_F5/fx34_F11)-(dcrb-
x_ac)/c*C_Lg+2*((dcrb-x_ac)/c)*2*C_N_alpha;

C_maq_cr=(-3*pi*AR/16)*(1*fx34_F7+16*1/3*fx34_F5/fx34_F11)-(dcrb-x_ac)/c*C_Lqg+2*((dcrb-
x_ac)/c)*2*C_N_alpha;
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Cmqg_Mpd=C_mqg_Mpd+SM*CLg_pd; %Cmq para M = 1.2
Cmg_Mcr=C_mq_cr+SM*CLqg_Mecr; %Cmq para M 0 Mach critico = 1

Cmqg = (CLa_fbe-Cl_alpha_Mcr)/(Cl_alpha_Mpd-Cl_alpha_Mcr)*(Cmqg_Mpd-Cmqg_Mcr)+Cmaq_Mecr-
Cmqg_c

Cmqg_ps = C_mqg_Mpd+SM*Clg_ps
%%%%%DERIVADAS DE CONTROL%%% %% % %% %% %% %
% %% %% %% % CmMde %% %% %% % Yo %o %% %%

SM_c = Xc/c;
Cmde=Sc/S*SM_c*CL_alpha_c

% %% %% %% % C 2de % %Yo %o %o % %% Yo Yo% %Yo
Czde=-CL_alpha_c*Sc/S

Y0%0%0%0%0%0 %00 %0000 Yo Yo Yo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Vo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo
Y0%0%0%0%0%0%0 %000 %000 Yoo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yoo

Yo%o %o Yo% %0 %o %o %o %o Yoo %o Yo Yoo %o Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Vo Yo Yo Yo Yoo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo
Yo%o %o Yo% %0 %o %o %o %o %00 Yo %o Yoo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo

Y% Yo% %o Yo% %o Yoo %Yo %o %o %o Yo% Yo Yo% Yo DIAGRAMAS DE BODE Y
NY QUIST %% %% % %% %o Yo% %o Yo Yoo %o %o Yo Yoo Yoo Yo %o Yo Yoo %o %o

%%%%Relacion de amortiguamiento critico y frecuencia natural%%%%%%%

Cmap = 0;

ro = 0.002376892407; %densidad del aire
ro2= 0.001988;% altitud 6000 pies

ro3= 0.001355; % 18000pies

ro4= 0.001065% altitud de 25000 pies
ro5= 0.000857; %31000 pies

ro6= 0.000582; % 40000

ro7= 0.000298;%54000 pies

ro8= 0.000176 %altitud de 65000 pies

U =1115.98%1.2; %Velocidad de vuelo

m = 23000; %masa de la aeronave

ly = 89357; %momento de inercia;

Cza =-Cl_alpha_Mpd; %-Cl_alpha_Mecr; %-Cl_alpha_e_puntoseis
Cma = Cm_alpha_pd;%Cm_alpha_M; %Cm_alpha_pseis

Cmg = Cmqg_Mpd ;%Cmq_Mcr; %Cmq_ps

z = -1/4*(Cmap+Cmqg+2*ly/(m*c"2)*Cza)*(m*c 2/(ly*(Cmqg*Cza/2-2*m/(ro*S*c)*Cma)))"0.5;
g=0.5"ro*U"2;

q2=0.5%ro2*U"2;

q3=0.5"ro3*U"2;

q4=0.5"ro4*U"2;

q5=0.5*ro5*U"2;

q6=0.5"ro6*U"2;

q7=0.5"ro7*U"2;

q8=0.5*ro8*U"2;

wn = S*U*ro*c/(2)*((Cmqg*Cza/2-2*m*Cma/(S*ro*c))/(ly*m))*0.5;
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wn2 = S*U*ro*c/(2)*((Cmg*Cza/2-2*m*Cma/(S*ro2*c))/(ly*m))*0.5;
wn3 = S*U*ro*c/(2)*((Cmg*Cza/2-2*m*Cma/(S*ro3*c))/(ly*m))*0.5;
wn4 = S*U*ro*c/(2)*((Cmg*Cza/2-2*m*Cma/(S*ro4*c))/(ly*m))*0.5;
wn5 = S*U*ro*c/(2)*((Cmg*Cza/2-2*m*Cma/(S*ro5*c))/(ly*m))"0.5;
wné = S*U*ro*c/(2)*((Cmg*Cza/2-2*m*Cma/(S*ro6*c))/(ly*m))*0.5;
wn7 = S*U*ro*c/(2)*((Cmqg*Cza/2-2*m*Cma/(S*ro7*c))/(ly*m))"0.5;
wn8 = S*U*ro*c/(2)*((Cmg*Cza/2-2*m*Cma/(S*ro8*c))/(ly*m))*0.5;

%% % %% %% Funciones de transferencia% % %% % % % % % %% % %% %% %

Y0%0%0%0%0%0 %0000 %000 Yo Yo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo
%%0%0%0%0%0 %% % YDENSIDAD

= ly/(S*q*c)*Czde
Ny = m*U/(S*q)*Cmde-c/(2*U)*Cmq*Czde;
Eta =m*U*ly/(S*2*g"2*c);
lota=-m*c/(2*S*q)*Cmgq-ly/(S*g*c)*Cza-m*c/(2*S*q)*Cmap;
Kappa = ¢/(2*U)*Cza*Cmqg-m*U/(S*q)*Cma;

%%%%densidad 2%%%%% %%

My2 = ly/(S*g2*c)*Czde

Ny2 = m*U/(S*g2)*Cmde-c/(2*U)*Cmq*Czde;

Eta2 =m*U*ly/(S"2*g2"2*¢c);
lota2=-m*c/(2*S*g2)*Cmqg-ly/(S*q2*c)*Cza-m*c/(2*S*q2)*Cmap;
Kappa2 = ¢/(2*U)*Cza*Cmg-m*U/(S*g2)*Cma;

%% %% densidad 3%%%% %% %

My3 = ly/(S*q3*c)*Czde

Ny3 = m*U/(S*q3)*Cmde-c/(2*U)*Cmq*Czde;

Eta3 =m*U*ly/(S"2*q3"2*c);
lota3=-m*c/(2*S*q3)*Cmq-ly/(S*q3*c)*Cza-m*c/(2*S*q3)*Cmap;
Kappa3 = ¢/(2*U)*Cza*Cmg-m*U/(S*q3)*Cma;

%% %% densidad 4%%%%%%%

My4 = ly/(S*g4*c)*Czde

Ny4 = m*U/(S*g4)*Cmde-c/(2*U)*Cmqg*Czde;

Etad =m*U*ly/(S"2*q4"2*c);
lota4=-m*c/(2*S*q4)*Cmqg-ly/(S*g4*c)*Cza-m*c/(2*S*g4)*Cmap;
Kappa4 = ¢/(2*U)*Cza*Cmg-m*U/(S*q4)*Cma;

%%%%densidad 5%%%%% %%

My5 = ly/(S*g5*c)*Czde

Ny5 = m*U/(S*g5)*Cmde-c/(2*U)*Cmqg*Czde;

Etab =m*U*ly/(S"2*g5"2*¢c);
lota5=-m*c/(2*S*g5)*Cmqg-ly/(S*g5*c)*Cza-m*c/(2*S*g5)*Cmap;
Kappab = ¢/(2*U)*Cza*Cmg-m*U/(S*g5)*Cma;

%% %% densidad 6%%%%%%%

My6 = ly/(S*qg6*c)*Czde

Ny6 = m*U/(S*g6)*Cmde-c/(2*U)*Cmq*Czde;

Eta6 =m*U*ly/(S"2*q6"2*C);
lota6=-m*c/(2*S*g6)*Cmq-ly/(S*q6*c)*Cza-m*c/(2*S*q6)*Cmap;
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Kappab = ¢/(2*U)*Cza*Cmg-m*U/(S*q6)*Cma;

%%%%densidad 7%%%%% %%

My7 = ly/(S*q7*c)*Czde

Ny7 = m*U/(S*q7)*Cmde-c/(2*U)*Cmq*Czde;

Eta7 =m*U*ly/(S"2*q7"2*c);
lota7=-m*c/(2*S*q7)*Cmqg-ly/(S*q7*c)*Cza-m*c/(2*S*q7)*Cmap;
Kappa7 = ¢/(2*U)*Cza*Cmg-m*U/(S*q7)*Cma;

%% %% densidad 8%%%%%%%

My8 = ly/(S*q8*c)*Czde

Ny8 = m*U/(S*g8)*Cmde-c/(2*U)*Cmq*Czde;

Eta8 =m*U*ly/(S"2*q8"2*c);
lota8=-m*c/(2*S*g8)*Cmq-ly/(S*q8*c)*Cza-m*c/(2*S*q8)*Cmap;
Kappa8 = ¢/(2*U)*Cza*Cmg-m*U/(S*q8)*Cma;

%0%0%0%0%0%0%0 %0000 Y0 Yo Yoo Yoo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo %o Yo
%%%%%%%%DENSIDAD 1%%%% %% %% %% %% Yo% %% YoY% %05

%Epsilon = -m*U/(S*q)*Cmde;%

%dJi =-Cma*Czde+Cmde*Cza;

%Xi =m*U*ly/(S"2*q"2*c);

%Tao = ly/(S*g*c)*Cza+m*c/(2*S*q)*Cmaq;

%Gamma = m*U/(S*q)*Cma-c/(2*U)*Cza*Cmaq;

Epsilon = m*U/(S*q)*Cmde+c/(2*U)*Cmap*Czde;

Ji= -Cza*Cmde+Cma*Czde;

Xi = m*U*ly/(S"2*g"2*c);

Tao =-m*c*Cmgq/(2*S*q)-Cza*ly/(S*q*c)-m*c/(2*S*q)*Cmap;
Gamma = Cza*c*Cmg/(2*U)-m*U/(S*q)*Cma;

%%%%%%DENSIDAD 2% %% %% %% %% %% %% %o YoY% YoY%V YoY%V Yo %o5
Epsilon2 = m*U/(S*q2)*Cmde+c/(2*U)*Cmap*Czde;

Ji2= -Cza*Cmde-Cma*Czde;

Xi2 = m*U*ly/(S"2*g2"2*c);

Tao2 =-m*c*Cmgq/(2*S*g2)-Cza*ly/(S*g2*c)-m*c/(2*S*q2)*Cmap;

Gammaz2 = Cza*c*Cmgq/(2*U)-m*U/(S*g2)*Cma;

%%%%%Y%DENSIDAD 3% % %% %% %% %0%o%0%o%o %o YooY Yo Yo Yo VoYY YoD
Epsilon3 = m*U/(S*q3)*Cmde+c/(2*U)*Cmap*Czde;

Ji3= -Cza*Cmde-Cma*Czde;

Xi8 = m*U*ly/(S"2*g3"2*¢c);

Tao3 =-m*c*Cmq/(2*S*q3)-Cza*ly/(S*g3*c)-m*c/(2*S*g3)*Cmap;

Gamma3 = Cza*c*Cmg/(2*U)-m*U/(S*g3)*Cma;

%%%%%%DENSIDAD 4% %% % %% %% %% %% %o %o YoY% YoY%V YoY%V Y5
Epsilon4 = m*U/(S*g4)*Cmde+c/(2*U)*Cmap*Czde;

Ji4= -Cza*Cmde-Cma*Czde;

Xi4 = m*U*ly/(S"2*g4"2*c);

Tao4 =-m*c*Cmq/(2*S*g4)-Cza*ly/(S*g4*c)-m*c/(2*S*q4)*Cmap;

Gamma4 = Cza*c*Cmq/(2*U)-m*U/(S*q4)*Cma;

%%%%%%DENSIDAD 5% %% % %% %% % %% %0 %% YoY%V YoV YoV YoYo%o5
Epsilon5 = m*U/(S*q5)*Cmde+c/(2*U)*Cmap*Czde;

Ji5= -Cza*Cmde-Cma*Czde;

Xi5 = m*U*ly/(S"2*g5"2*c);
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Tao5 =-m*c*Cmq/(2*S*q5)-Cza*ly/(S*g5*c)-m*c/(2*S*g5)*Cmap;
Gammab = Cza*c*Cmgq/(2*U)-m*U/(S*q5)*Cma;

%%%%%Y%DENSIDAD 6% % %% %% %0 %Yo %0%oYo Yo% YooY Yo Yo Yo YoV Yo YoD
Epsilon6 = m*U/(S*q6)*Cmde+c/(2*U)*Cmap*Czde;

Ji6= -Cza*Cmde-Cma*Czde;

Xi6 = m*U*ly/(S"2*g6"2*C);

Taob =-m*c*Cmgq/(2*S*g6)-Cza*ly/(S*g6*c)-m*c/(2*S*q6)*Cmap;

Gammasé = Cza*c*Cmg/(2*U)-m*U/(S*g6)*Cma;

%%%%%%DENSIDAD 7% %% % %% %% %% %% %% YoY% YoY%V YooYV Y5
Epsilon7 = m*U/(S*q7)*Cmde+c/(2*U)*Cmap*Czde;
Ji7=-Cza*Cmde-Cma*Czde;

Xi7 = m*U*ly/(S"2*q7"2*¢);

Tao7 =-m*c*Cmq/(2*S*q7)-Cza*ly/(S*q7*c)-m*c/(2*S*q7)*Cmap;

Gamma7 = Cza*c*Cmq/(2*U)-m*U/(S*q7)*Cma;

%%%%%%DENSIDAD 8% %% %% %% %% %% %0 %% YooYV YoY%V Yo% Yo5
Epsilon8 = m*U/(S*q8)*Cmde+c/(2*U)*Cmap*Czde;

Ji8= -Cza*Cmde-Cma*Czde;

Xi8 = m*U*ly/(S"2*g8"2*¢c);

Tao8 =-m*c*Cmq/(2*S*q8)-Cza*ly/(S*g8*c)-m*c/(2*S*g8)*Cmap;

Gammas8 = Cza*c*Cmg/(2*U)-m*U/(S*g8)*Cma;

Yo%o %o Yo% %0 %o %o Yo %o Yoo Yo Yo %o Yoo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo

num1=[0 My Ny];

num2=[0 My2 Ny2];
num3=[0 My3 Ny3]J;
num4=[0 My4 Ny4];
num5=[0 My5 Ny5];
num6=[0 My6 Ny6];
num7=[0 My7 Ny7];
num8=[0 My8 Ny8]J;

den1=[Eta lota Kappa];

den2=[Eta2 lota2 Kappa2];
den3=[Eta3 lota3 Kappa3];
dend=[Eta4 lota4 Kappa4];
denb=[Eta5 lotab5 Kappab];
den6=[Eta6 lota6 Kappab];
den7=[Eta7 lota7 Kappa7];
den8=[Eta8 lota8 Kappa8];

figure(1);

t=0:0.01:20
y1=step(num1,den1,t)
Y%plot(t,y1,'LineWidth',1);
%hold
y2=step(num2,den2,t)
Y%plot(t,y2,'LineWidth',1);
%hold
y3=step(num3,den3,t)
Y%plot(t,y3,'LineWidth',1);
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%hold

y4=step(num4,den4,t)
%plot(t,y4,'LineWidth',1);

Y%hold

y5=step(num>5,den5,t)

Y%plot(t,y5,' LineWidth',1);

%hold

y6=step(num6,den6,t)

Y%plot(t,y6, LineWidth',1);

%hold

y7=step(num7,den7,t)
Y%plot(t,y7,'LineWidth',1);

%hold

y8=step(num8,den8,t)
%plot(t,y8,'LineWidth',1);

%hold
plot(t,y1,--",t,y2,t,y3,t,y4,t,y5,t,y6,t,y7,t,y8)
title('Respuesta escaldn unitario de angulo de ataque contra deflexiéon de canard','fontsize’,18)
xlabel('Tiempo (seg)','fontsize’,15)
ylabel('Amplitud','fontsize',15)
legend('NMM','6000 ft','18000 ft','25000 ft','31000 ft','40000 ft', '54000 ft');

grid;
Ytext(2.12,0.1216,'65000 ft'),text(1.83,0.1061,'54000 ft'),text(1.42,0.09377,'40000
ft'),text(1.31,0.08301,'31000 ft'),text(0.86,0.09963,'25000

ft"),text(0.84,0.09385,'18000ft"),text(0.77,0.08673,'6000 ft'),text(0.69,0.082,'NMM");
%figure (2);

%rlocus(num1,dent);

%title('Lugar de las raices; angulo de ataque contra deflexion de canard’)

Y%Qrid;

figure(3);

hold on;

bode(num1,dent,'--);
bode(num2,den2
bode
bode
bode

);
num3,den3);
num4,dend);
num>5,denb);
bode(num6,den6);
bode(num?7,den7);
bode(num8,den8)
hold off;

N o o o~~~

3

title('Diagrama de Bode de angulo de ataque contra deflexion de canard','fontsize’,18);
xlabel('Frecuencia',' fontsize',15);

ylabel('Fase','fontsize’,15);

legend('NMM','6000 ft','18000 ft','25000 ft','31000 ft','40000 ft', '54000 ft');

grid;

%figure(4);

%nyquist (num1,dent);

%title('Diagrama de Nyquist de angulo de ataque contra deflexién de canard’)
%V = [-0.0008 0.08 -0.05 0.05];

Yoaxis(v);

%Qrid;

194



Apéndice B. CODIGO DE MATLAB

Yo%o %o Yo% %0 %o %o Yo Yo %00 Yo Yo Yoo Yo Yo Yoo Yo Vo Yo Yo Yo

num21=[0 0 Epsilon Ji];

num22=[0 0 Epsilon2 Ji2];
num23=[0 0 Epsilon3 Ji3];
num24=[0 0 Epsilon4 Ji4];
num25=[0 0 Epsilon5 Ji5];
num26=[0 0 Epsilon6 Ji6];
num27=[0 0 Epsilon7 Ji7];
num28=[0 0 Epsilon8 Ji8];

den21=[Xi Tao Gamma 0];

den22=[Xi2 Tao2 Gamma2 0];
den23=[Xi3 Tao3 Gammas3 0];
den24=[Xi4 Tao4 Gamma4 0];
den25=[Xi5 Tao5 Gammab 0];
den26=[Xi6 Tao6 Gammasé 0];
den27=[Xi7 Tao7 Gamma?7 0];
den28=[Xi8 Tao8 Gammas 0];

figure(5);

t=0:0.01:20

y1=step(num21,den21,t)

%plot(t,y1,'LineWidth',1);

%hold

y2=step(num22,den22,t)

%plot(t,y2,'LineWidth',1);

Y%hold

y3=step(num23,den23,t)

Y%plot(t,y3,'LineWidth',1);

%hold

y4=step(num24,den24.,t)

%plot(t,y4,'LineWidth',1);

Y%hold

y5=step(num25,den25,t)

Y%plot(t,y5,'LineWidth',1);

%hold

y6=step(num26,den26,t)

Y%plot(t,y6, LineWidth',1);

Y%hold

y7=step(num27,den27,t)

Y%plot(t,y7,'LineWidth',1);

Y%hold

y8=step(num28,den28,t)

%plot(t,y8,'LineWidth',1);

Y%hold

plot(t,y1,--",t,y2,t,y3,t,y4,t,y5,1,y6,1,y7,t,y8)

title('Respuesta escaldn unitario de cabeceo contra deflexién de canard','fontsize’,18)
xlabel('Tiempo (seg)','fontsize’,15)

ylabel('Amplitud','fontsize’,15)

%text(2.12,0.1216,'65000 ft'),text(1.83,0.1061,'54000 ft'),text(1.42,0.09377,'40000
ft'),text(1.31,0.08301,'31000 ft'),text(0.86,0.09963,'25000
ft'),text(0.84,0.09385,'18000ft"),text(0.77,0.08673,'6000 ft'),text(0.69,0.082,'NMM');
legend('NMM','6000 ft','18000 ft',"25000 ft','31000 ft','40000 ft', '54000 ft');

grid;
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%figure (6);
%rlocus(num2,den2);

%title('Lugar de las raices; cabeceo contra deflexion de canard’)

%grid;
figure(7);

hold on

bode(num21,den21,'--");

bode
bode
bode
bode

numz22,den22);
num23,den23);
numz24,den24);
numz25,den25);
bode(num26,den26);
bode(num27,den27)
bode(num28,den28)

hold off

3

o o o A~

E]

3

legend('NMM','6000 ft','18000 ft',"25000 ft','31000 ft','40000 ft', '54000 ft');

title('Diagrama de Bode de cabeceo contra deflexion de canard','fontsize’,18)
xlabel('Frecuencia','fontsize',15)

ylabel('Fase','fontsize',15)

%ylabel('Magnitud','fontsize’,15)

gris

figure(8);
rlocus(num1,den1);

title('Lugar de las raices. Angulo de ataque contra deflexién de canard','fontsize',18);

grid;

figure(9);
rlocus(num2,den2);

title('Lugar de las raices. Cabeceo contra deflexién de canard','fontsize’,18);

grid;
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CODIGO COMPLETO CAPITULO 4

Y%%0%0%0YoYoYo%o

%%%%%Programa para obtener las derivadas de estabilidad de un misil
%%%%%cruciforme de aletas triangulares sin afterbody ni empenaje, misil
%%%%%subsbénnico, con aletas delgadas sin perfil especial aerodinamico, con
Y%%%%%nariz conica.

%cd ('C:\Documents and Settings\Jonathan\Mis documentos\ESTUDIOS\MAESTRIA\TESIS\TESIS
MAESTRIA\MATLAB\PROGRAMAS")
clear

TT = 60; % TIEMPO PARA GRAFICOS

syms X ss

%Definir parametros geométricos% %% %%

d=.07% diametro del fuselaje

a= d/2; %radio del fuselaje

b=3"d; %envergadura de las aletas TRASERAS
bd=.12*2+d;%envergadura de las aletas DELANTERAS
b=bd;

¢=.94"d; %cuerda de raiz de las aletas TRASERAS

cd=.12; %cuerda de raiz aletas DELANTERAS

c=cd;

CT=0 %-cuerda de punta de las aletas TRIANGULARES TRASERAS Y DELANTERAS
In=3"d; %longitud de la nariz

lf=In;

L = 1.31; %longitud total del misil

Sm=b*0.5;% semi envergadura de las aletas TRASERAS

Smd=bd*0.5;% semi envergadura de las aletas DELANTERAS

Sm=Smd

SR=b*c/2; %sueprficie de las aletas TRASERAS

SRd=bd*cd/2; %sueprficie de las aletas DELANTERas

SR=SRd

Sn=3.1416*a"2; %SUPERFICIE DEL AREA TRANSVERSAL DEL FUSELAJE

m=3.7;

12=.3000% 9235;%2.7%momento de inercia sobre el eje y

11=.800 % Momento de inercia en el eje x del misil

S=3*d*c/2;%3.1416*a"2; Superficie de refeencia SUPERFICIE DE LAS ALETAS TRASERAS
Sd=3*d*cd/2;%3.1416*a"2; Superficie de refeencia SUPERFICIE DE LAS ALETAS DELANTERAS
S=Sd;

AR=b"2/S;

ARd=bd"2/8d;

AR=ARd;

LD=In/d; %alargamiento nariz

kB=0.218;

kW=0.944;
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%%%%%%%%ALETAS TRIANGULARES%%%%% % % %%
Xn=2/3*c; %centroide de aleta triangular
Xb=-1/3*c; %centroide de aleta triangular

Xnd=2/3*cd; %centroide de aleta triangular delantera
Xbd=-1/3*cd; %centroide de aleta triangular delantera

%Xn=-.1*c; %respecto al centroide aletas rectangulares
%Xb=-2*c; %respecto al centroide aletas rectangulares

%% %%%%%%MISIL ALETA TRIANGULARY%%%% % % %%%%
%% %% %% %%
s=Sm/c*(Xn-X); %funcidn de las aletas triangulares

s=Sm; % funcién de las aletas rectangulares y triangulares con fuselaje cuerpos delgados

sd=Smd; % funcién de las aletas rectangulares y triangulares con fuselaje cuerpos delgados
delaneras

s=sd

%%%e% %% %% %e%% %% %CARACTERISTICAS ATMOSFRICAS%%%%%%%%

ro= 0.948291%1.225 ; densidad del aire en kgm/m*3
ro= 1.225 ; %densidad del aire en kgm/m*3
0=9.81;

%%%e%%%% % %%e%%SITUACION DE VUELO%% %% %% %% %% Yo% %o %% %% %Yo

P=0; % velocidad angularsobre el eje x
Q=0; % velocidad angularsobre el eje y
R=0; % velocidad angularsobre el eje z
u=0;

U=340".6; %Velocidad de vuel en m/s
Up=0; %aceleracién lineal sobre el eje x
alpha=0; %angulo de ataque inicial
tetha=0;% angulo de cabeceo (pitch) inicial
Betha=0; %angulo de deriva
g=0.5*"ro*U"2;

%%%%%%%%%CALCULO DEL DENTRO DE PRESION UN SOLO JUEGO DE ALETAS
TRASERASY%% % % % %% % % % %5

Y%0%0%0%0%0%0%0 %0000 Yoo Yoo Yo Yo Yoo Yo Yoo Yoo Vo o Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo
Y%%o

N=4; %CANTIDAD DE ALETAS

XB= L-c; %longitud de la nariz del misil al borde de ataque de la aleta trasera

XBd=.7; %longitud de la nariz del misil al borde de ataque de la aleta delantera

XR=c; %distancia del borde de ataque a la punta es igual a la cuerda de raiz en caso de aleta
triangular con los dos lados perpendiculares iguales

XRd=cd;

SSS=b/3;%SEMI ENVERGADURA EXPUESTA

SSSd=bd/3;%SEMI ENVERGADURA EXPUESTA del ala delanetera

Cnn = 2;%%COEFICIENTE DE NARIZ

XXnn = 0.466*In; %%CP DE UNA NARIZ TIPO OJIVA

LF = ((c/2)"2+(SSS5)"2)"0.5; %LARGO DE LA ALETA através LA CUERDA MEDIA
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LFd = ((cd/2)"2+(SSSd)"2)"0.5; %LARGO DE LA ALETA através LA CUERDA MEDIA

Cnf =(1+a/(SSS+a))*(4*N *(SSS/d)"2/(1+(1+(2*LF/(c+CT))*2)"0.5)) ;%factor de interferencia entre
cuerpo y aleta trasera multiplicado por CZa de aleta trasera

Cnfd = (1+a/(SSSd+a))*(4*N*(SSSd/d)*2/(1+(1+(2*LFd/(cd+CT))"2)"0.5))%%factor de interferencia
entre cuerpo y aleta trasera multiplicado por CZa de aleta trasera

Xf=XB+(XR /3)*(c +2* CT)/(c + CT)+(1/6)*(c + CT -c¢ * CT /(¢ + CT));
Xfd=XBd+(XRd /3)*(cd +2* CT)/( cd + CT)+(1/6)*(cd + CT - c¢d * CT /( cd + CT));

CCnnrr = Cnn + Cnf;
CCnnrrd = Cnn + Cnf + Cnfd;

CP=-(Cnn*XXnn+Cnf*Xf)/CCnnrr;
CP=-(Cnn*XXnn+Cnf*Xf+Cnfd*Xfd)/CCnnrrd;

% %% %o %o%e%e%%o%e%e %% %% %% %AGREGANDO ALETAS DELANTERAS PARA EL CALCULO
DE
Y%0%0%0%0%0%0%0 000000 Yoo %o oY C P Yo %o oo oo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo %o Yo

TD=-XBd; %Longitud de la nariz del misil a la CAM de las aletas traseras

Xcg_ref= -.84;%Distancia del Centro de gravedad movible a la nariz

Xcg =Xcg_ref; %-L*3/5%Distancia del Centro de gravedad movible a la nariz

Xcp=Xcg_ref-CP; %Longitd del centro de gravedad al centro de presion.

Xcp_ref=Xcp; %Longitd del centro de gravedad movible al centro de presion.

DXcg=Xcg-Xcg_ref; %Distancia entre el cg movible y el inicial

Xcg_Xcpc=TD-Xcg; %Distancia entre el cnetro de gravedad y el centro aerodinamico de la aleta
trasera

%%%%COMBINACION FUSELAJE ALETAS%%%%%%%

m11=3.1416"ro*s"2*(1-a*2/s"2+a"4/s"4);
m11d=3.1416*ro*sd"2*(1-a"2/sd"2+a"4/sd"4);
m22=m11;

A11=m11/(ro*SR);

A22=A11;

At11=m11/(ro*SR)

At11d=m11d/(ro*SRd)
At22=3.1416*ro*b"2*(1-a"2/b"2+a"4/b"4);
B11=int(A11,X,-Xb,Xn)/b;

B22=B11;

C11=int(A11*X,X,-Xb,Xn)/b;

C22=C11;

D11=int(A11*X"2,X,-Xb,Xn)/b;

D22=D11;

%%%%% DERIVADASY% %% %% %% % %%
Cya=4*(b*P/(2*U))*B22

Czb=-Cya
Cyp=4~alpha*B22-8*(b*Q/(2*U))*C22
Cyg=-8*(b*P/(2*U))*C22

199



Apéndice B. CODIGO DE MATLAB

Czr=-Cyq

Cyr=-4+At11*Xb/b

Cyrd=-4+At11d*Xbd/bd

Czg=-Cyr

Czb=4*(b*P/(2*U))*B11

Czp=4*Betha*B11+8*(b*R/(2*U))*C11
Cla=2*Betha*(B11-B22)+4*(b*R/(2*U))*(C11-C22)% esta se va a hacer cero
Clg=-4*Betha*(C11-C22)-8*(b*R/(2*U))*(D11-D22)% esta se va a hacer cero
Clr=4*alpha*(C11-C22)-8*(b*Q/(2*U))*(D11-D22)% esta se va a hacer cero

% %% %o %% %o %o %% %% %% %% SOLO
Nariz% % %% % % % %o %o %o % % %% Yo %o %o %% %o Yo %o % % % %o %o %%

Xn_f = 2/3*In;

Xb_f =-1/3%In;

an=a/In*(Xn_f-X);
m11_f=3.1416%ro*an”2;
m22_f=m11_f;
A11_f=m11_f/(ro*SR);
A22_f=A11_f;
At22 f=3.1416%ro*a"2/(ro*SR);
At11_f=At22 f;
B11_f=int(A11_f,X,-Xb_f,Xn_f)/b;
B22 f=B11 _f;
C11_f=int(A11_f*X,X,-Xb_f,Xn_f)/b;
C22 f=C11_f;
D11_f=int(A11_f*X"2,X,-Xb_f,Xn_f)/b;
D22 f=D11 f;

%%% %% DERIVADAS%%%% % %% %% %
Cza_n=-4*(b*Up/(2*U"2))*B22_f-2*At22_f;
Cyb_n=Cza_n;
Cma_n=4*(a*Up/(2*U"2))*C22_f+2*(B22_f+At22_f*a/a);

% %Yo %o Yoo %o Yo Yo%eYo Yo Yo%e%e Yo% % YoSOLO ALE TASY%% %% %% %o%e%e%o%o%e%eYo%e%e % %o%o

m11_a=3.1416%ro*s"2;
m11_ad=3.1416*ro*sd"2;
m22_a=m11_a;
m33_a=2*r0*Sm”"4/3.1416;

%%%%%%%%DETERMINACION DE CZA CON INTERFERENCIA ENTRE
ALETAS% %% %% %% %%
Y0%0%0%0%0%0 %000 %0000 Yo Yo Yo Yo Yoo Yo YoV Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Vo Vo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo
Yo%o %o %o %0%0%o %o Yo %0 Yoo Yo %o Yoo Yo Yo

m11_B=pi*ro*a’2;

m11_BH=pi*ro*a’2;

m11_BHUL=pi*ro*s"2*(1-a"2/s"2+a"4/s"4);
m11_BHU=(pi*ro*s"2)/4*(1+a"2/s"2)*(-(1+a"2/s"2)+2"(3/2)*(1+a"4/s"4)"0.5);
m11_U=pi*ro*(s-a)"2/2;

mi11_L=m11_U;
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K11_B=(m11_BH-m11_B)/m11_B;
K11_U=(m11_BHU-m11_BH)/m11_U;
K11_L=(m11_BHUL-m11_BHU)/m11_L;

CZA B=Cza_n

CZA_H = pi*AR/2;

CZA_U =-0.5*CZA H;

CZA L=CZA U;

CZA =K11_U*CZA_U+K11_L*CZA L+K11_B*CZA B;

CMA =Xcg_Xcpc/b*CZA
Yo% %% %% Yo %opara M33_a% % Yo% Yo% % Yo% Yo Yo% YoY% Yo
xC= a/Sm;

xiC = 0:0.04:1;

fxiC =[1 0.99 0.985 0.99 1.009 1.02 1.025 1.03 1.03 1.02 1 0.97 0.93 0.89 0.84 0.76 0.68 0.6 0.5
0.38 0.27 0.18 0.1 0.05 0.015 0];

fxC = interp1(xiC, fxiC, xC);

m33=xC;

Y%0%0%0%0%0%0%0 Yoo Yoo Yoo VoYY Yo

A11_a=m11_a/(ro*SR);
A11_ad=m11_ad/(ro*SRd);
A22 a=A11_a;
At22 a=3.1416%ro*b"2;
At22_ad=3.1416*ro*bd"2;
At11_a=At22 a;
At33_a=m33_a/(ro*b"2*SR);
B11_a=int(A11_a,X,-Xb,Xn)/b;
B11_ad=int(A11_ad,X,-Xbd,Xnd)/bd;
B22 a=B11_a;
B22 ad=B11_ad;
C11_a=int(A11_a*X,X,-Xb,Xn)/b;
C22_a=C11_a;
D11_a=int(A11_a*X"2,X,-Xb,Xn)/b;
D22 a=D11_a;

%%% %% DERIVADASY%%%% % %%%% %
Cza_a=(-4*(b*Up/(2*U"2))*B22_a-2*At22_a);
Cza_ad=(-4*(bd*Up/(2*U"2))*B22_ad-2*At22_ad);
Cyb_a=Cza_a;
Cma_a=4*(b*Up/(2*U"2))*C22+2*(B22+At22*a/b);
Clp_a=-4"At33_a;

%% %% %Yo % Yopara M33_a% Yo% Yo% %Yo YoY% Yoo %o Yo% Yo

xC= a/Sm;
xiC = 0:0.04:1;
fxiC =[1 0.99 0.985 0.99 1.009 1.02 1.025 1.03 1.03 1.02 1 0.97 0.93 0.89 0.84 0.76 0.68 0.6 0.5
0.38 0.27 0.18 0.1 0.05 0.015 0];

fxC = interp1(xiC, fxiC, xC);
m33_a=xC*m33_a;

%%%%%%%COEFICIENTES DE INTERFERENCIA%%%%% % %%
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%d-> d = 6.42 -> didmetro del fuselaje
%b -> b = 37 -> Envergadura
%Se-> S_e = 459.6 -> Superficie expuesta

x27= d/b;
x27d= d/bd; %para aletas delanteras

xi27 = 0:0.1:1;
fxi27_KWB =[11.08 1.151.23 1.34 1.44 1.55 1.66 1.77 1.89 2];
fxi27_KBW =[00.120.28 0.420.6 0.811.21.421.7 2];

fx27_WB = interp1(xi27, fxi27_KWB, x27);
fx27_WBd = interp1(xi27, fxi27_KWB, x27d);

fx27_BW = interp1(xi27, fxi27_KBW, x27);
fx27_BWd = interp1(xi27, fxi27_KBW, x27d);

KWb = fx27_WB;
KWhbd = fx27_WBd;

KBw = fx27_BW;
KBwd = fx27_BW(d;

%% %% %Yo %0 %% Yo%V DERIVADAS POR INTERFERENCIA
ALETASY%% %% %% %% Yo% %%

XaBw = CP;

XaWb = 1/3*c;

Cza_n=0.034;% valor segun reporte naca para L/d = 3 método de newton

Cza =Cza_n+(KWb+KBw)*Cza_a;

Cza=Cza_n+(KWb+KBw)*Cza_a+(KWbd+KBwd)*Cza_ad;

Cza=double(Cza);

Cma_n= -.054; % valor segun reporte nada para L/d = 3

%Cma =Cma_n-(KBw*XaBw/c+KWb*XaWb/c)*-Cza_a;

%Cma=double(Cma);

Cma_ref=Xcp_ref/b*Cza;

Cma=Cma_ref+DXcg/b*Cza;

Cnb=-Cma

Cyb=Cza

Czde=Cza_ad*(kB+kW);

Czde=double(Czde);

Cmde_ref=(Xcg_ref-TD)/b*Czde;

Cmde=Cmde_ref+DXcg/b*Czde;

Cmb=4*(b*P/(2*U))*C11

Cna=Cmb
Cmp=4*Betha*C11+8*(b*R/(2*U))*D11
Cmg=-4*(At22*(Xb/b)"2+C22)
Cmag=double(Cmq);

FUSELAJE
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Cmq_ref = 2*Czde*((Xcg_ref-TD)/b)"2 ;
Cmq = Cmq_ref*((Xcg-TD)/(Xcg_ref-TD))"2 ;
Cmap=Cmq;

Cnr=Cmq
Cnp=4*alpha*C22-8*(b*Q/(2*U))*D22
Cng=-8"(b*P/(2*U))*D22

Cmr=-Cnq

Czap=-4"B22
Cybp=-Czap

Cmap=4*C22
Cnbp=-Cmap

Cw=-m*g/(SR*q);

Y%o%0%%0 %% %% %% Yo% %0 Yo% Yo% Yo
%% %% %% %% %% % /eOBTENCION DE Clp% %% % % %% %Yo %o Yo %o %o %o %o % Yo %o %Yo %o

xC= a/Sm;

xCd= a/Smd;

xiC = 0:0.04:1;

fxiC =[1 0.99 0.985 0.99 1.009 1.02 1.025 1.03 1.03 1.02 1 0.97 0.93 0.89 0.84 0.76 0.68 0.6 0.5
0.38 0.27 0.18 0.1 0.05 0.015 0];

fxC = interp1(xiC, fxiC, xC);
fxCd = interp1(xiC, fxiC, xCd);

Clp = Clp_a*fxC
Clpd = Clp_a*fxCd
Ar=b"2/(SR);

%B = int(3.1416*Sm*2/(b*c/2)*((Xn-X)/c)*2,X,-Xb,Xn)/b
%C = int(3.1416*Sm"2/(b*c/2)*((Xn-X)/c)2*X,X,-Xb,Xn)/b
%D = int(3.1416*Sm"2/(b*c/2)*((Xn-X)/c)A2*X"2,X,-Xb,Xn)/b

Yo%o %o Yo% %0 %o %o %o %00 %o %o Yo %o Yoo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yoo Vo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo
Y%0%0%0%0%o oo %o
Yo%o %o Yo% %0 %o %o %o %o Yoo %o Yo Yo Yoo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Vo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Vo
Yo% %o %% %0 %o%o Yo
Y0%0%0%0%0%0 %000 %0000 Yo Yo Yo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Vo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo
Yo% %o %% %0 %o%o Yo

%%ANALISIS DINAMICO ESPACIO DE ESTADOS LONGITUDINAL
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% %% %Yo %o %Yo %o Yoo %o Yo Yo %o Yo %o Yo Yo Yo %o Yoo %o Yoo Yo Yoo Yo Yo %o Yo Yo %o Yo Yoo Yo Yo %o Yo VoY Yoo %o Yoo
%% %% %% % %%

%Cmq=0

Cmap=Cmg;

al11=0;
al12=0;
a13=0;
al14=0;

a21=-ro*U*S*Czr/m+Q;
a22=q*S*Cza/(m*U);
a23=u;
a24=-g*sin(tetha);

a31=-ro*U*S*c*Cmr/I2;
a32=-q*S*c*Cma/(I12*U);
a33=q*S*c"2*(Cmg+Cmap)/(2*12*U);
a34=0;

ad41=0;
a42=0;
a43=1;
a44=0;

A=[a11 a12 a13 al4
a21 a22 a23 a24
a31 a32 a33 a34
a41 a42 a43 a44];
%A=[0000
%-r0o*U*S*Czr/m+Q -q*S*Cza/(m*U) u -g*sin(tetha)
Y%-ro*U*S*c*Cmr/I2 g*S*c*Cma/(12*U) g*S*c"2*(Cmg+Cmap)/(2*12*U) 0
% 00 10];

b11=0;
b21=q*S*Czde/m;
b31=g*S*c*Cmde/I2;
b41=0;

B=[b11
b21
b31
b41];

%B=[0
% q*S*Czde/m

%Qq*S*c*Cmde/12
% 0],

C=[0001];

D=[0];
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Y%A=floor(A);

%B=floor(B);

A=double(A);

B=double(B);
%[num,den]=ss2tf(A,B,C,D)
%t=0:0.1:12;

%% %0 %% %0 %% %o %o YoY% Yo% Yo
%% %0 %% %0 %000 YoY% YoY% Yo

%% %0 %% %0 %0 %00 YoY% %o YoY% Yo
Y%0%0%0%0%0%0 %0000 Yoo Yo Yo Yo Yo
%figure(2)

%step(A,B,C,D);

%qgrid
Ytitle('respuesta a un step');

Yo%o %o Yo% %0 %o %o %o %o Yoo %o Yo Yo Yoo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yoo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo

Y0%o %o Yo% %0 %o %o Yo %0 Yoo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Vo

Y0%0%0%0%0%0 %0000 Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yoo YooY Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Vo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo

Y0%0%0%0%0%0%0 %0000 Yoo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yoo

Y0%0%0%0%0%0%0 %0000 Yoo Yo Yoo Yo Yo Yo YoV Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo

Yo%o %o Yo% %0 %o %o %o %o Yoo %o Yo Yo Yoo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo

Yo%o %o Yo% %0 %o %o %o %o Yoo o Yo Yo Yoo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Vo Yo Y055
Y0%0%0%0%0%0 %0000 Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo

% %% %% % %% %% %% Y% Funcidn de transferencia%%%%%%%
%Cma=-4.21
%Cmap=0

%% %0 %% %o %% Yo% %0 %o %Yo Yo %o %o %o Yo Yo %% %% Y %% Obtencion
determinantes %% %% % % %% % % %% % % % %% % % %

%% %% %% % %% %% % %% Yo Yopara resolver deflex (deflexidn de aletas)

de=[ (m*U/(SR*qg)*ss-Cza) (-m*U/(SR*q)*ss)
(-c/(2*U)*Cmap*ss-Cma)  (12/(SR*g*c)*ss"2-¢/(2*U)*Cmqg*ss)];
deflex=det(de);

Yo% %00 %0 Yo Yo% Yo% YoY% Yo Yo Yopara resolver al ph
ataq ue) Y6%0 %% %0 Yo% %o Yo Yoo %o Yo% Yo Yo %o

alp=[ (-m*U/(SR*q)-Cw*sin(tetha)) Czde
(12/(SR*qg)*ss"2-c/(2*U)*Cmq*ss) Cmde |;

alph=det(alp);

Y%0%% %0 %0 %0 %Yo Yo% Yo% Yo Yo% Yo% Yopara resolver al ph
ataqu e) Y%0%0 %o %0 %0 %0 %0 o Yo Yo Yo Yo %o Yo %o Yo Yo

("angulo

("angulo

de

de

de

205



Apéndice B. CODIGO DE MATLAB

tet=[ Czde (m*U/(SR*q)*ss-Cza)
Cmde (-c/(2*U)*Cmap*ss-Cma) |;

teth=det(tet);

test=[13.78*ss+0.088 -0.392 0.74
1.48 13.78%ss+4.46 -13.78%ss
0 0.0552*ss+0.619 0.514*ss"2+0.192*ss ]

testa=det(test)

Yo%o %o Yo% Y0 %o %o %o Yoo %o %o Yo Y0 Yoo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Vo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo
Y0%0%0%0%0%0 %000 %0000 Yoo Yoo Yo Yo Yo Yo Yoo

Yo%o %o Yo% Y0 %o %o %o %o Yoo %o Yo Yo Yoo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Vo Yo Yo Yo Yoo Yo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo
Y0%0%0%0%0%0 %000 %0000 Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yoo

Y0%0%0%0%0%0 %0000 %000 Yo Yoo Yo Yoo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo Yo
Yo%o %o Yo% %0 %o %o %o %o Yoo %o Yo Yo Yoo Yo Yo Yoo Yo Vo Yo

Clde=-0.35*ARd;

%% %o %o Yo% %o %o %o%e%e %% %% %% F UNCION DE TRANSFERENCIA
ALABEO%% %% % % %% %0 %% Yo %o %% %o % %o

num=[0 0 Clde];
den=[l11/(SR*g*a) -a/(2*U)*Clp 0 ];

%figure(1);

%t=0:0.01:60;

%Yy0=step(num,den,t);

%title('Respuesta escaldn unitario de angulo de alabeo contra deflexion de canard’)
%plot(t,y0*57.297);

%grid;

Y%bode(num,den);

%title('Diagrama de Bode de angulo de alabeo contra deflexién de canard','fontsize’,18);
Y%xlabel('Frecuencia','fontsize’',15);

%ylabel('Fase','fontsize',15);

%legend('NMM','6000 ft','18000 ft','25000 ft',"31000 ft','40000 ft', '54000 ft');

%Qrid;

% %% % %% %% %%%%FUNCION DE TRANSFERENCIA
CABECEQO%%% % %% %% % % %% %% % %

Epsilon = m*U/(S*q)*Cmde+c/(2*U)*Cmap*Czde;

Ji= -Cza*Cmde-Cma*Czde;

Xi = m*U*I2/(S*2*g"2*¢c);

Tao =-m*c*Cmgq/(2*S*q)-Cza*I2/(S*qg*c)-m*c/(2*S*q)*Cmap;
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Gamma = Cza*c*Cmg/(2*U)-m*U/(S*q)*Cma,;

homogen= [(m*U/(SR*q)*ss-Cza) (-m*U/(SR*q)*ss-Cw*sin(tetha))
(-c/(2*U)*Cmap*ss-Cma) 12/(SR*q*c)*ss"2-¢/(2*U)*Cmq*ss];
H=det(homogen)

den =[0.02808671418533 0.01357195011752 1.63633619842184 0];
numi=[0 0 Epsilon Ji]*57.3;
den1=[Xi Tao Gamma 0 ]*57.3;

%num2=[0 9.5004e-004 0 -1.6363];
%den2=[0.0281 0.0136 1.6363 0];

%num1=[0 0 -1.6363 -1.5814]
%den1=[0.0281 0.0136 1.6363 0]

%num1= double(num1);
%den1= double(dent);

Y%numi=[0 0-1.39 (-1.39*.306)];

%deni=[10.805 1.325 0];

%numi=[0 68.1903 810.3180 489.1167 0.0000];
%den1=[0.0010*1.0e+003 0.0610*1.0e+003 1.0505*1.0e+003
6.0873*1.0e+003];

figure(2);
t=0:0.01:TT;
y1=step(num1i,den1,t);

plot(t,y1);
%plot(t,y1,"");
grid on

2.1466*1.0e+003

title('Respuesta escaldn unitario de angulo de cabeceo contra deflexion de empenaje’,'fontsize’,15)

xlabel('Tiempo (s)','fontsize’,15);
ylabel('Grados (°)','fontsize',15);
hold

% %% % %%%%%ANGULO DE ATAQUE CONTRA

CANARD %% %% % % % % %o Yo Yo Yo Yo %o %o %o Yo

My = 12/(S*q*c)*Czde

Ny = m*U/(S*q)*Cmde-c/(2*U)*Cmq*Czde;

Eta =m*U*I2/(S"2*q"2*c);
lota=-m*c/(2*S*q)*Cmqg-12/(S*q*c)*Cza-m*c/(2*S*q)*Cmap;
Kappa = ¢/(2*U)*Cza*Cmg-m*U/(S*q)*Cma;

num2=[ 0 My Ny 0]*57.3;

den2=[Eta lota Kappa 0]*57.3;

figure(3);

DEFLEXION
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t=0:0.01:TT;
y2=step(numz2,den2,t);

plot(t,y2);
Y%oplot(t,y2,"";
grid on;

title('Respuesta escaldn unitario de angulo de ataque contra deflexién de empenaje’,'fontsize’,15);

xlabel('Tiempo (s)','fontsize’,15);
ylabel('Grados (°)','fontsize',15);

hold

figure(4)
bode(num2,den2);
%bode(num2,den2,"");
grid on

title('Diagrama de Bode de angulo de ataque contra deflexion de empenaje’,'fontsize’,18);
xlabel('Frecuencia','fontsize',15);

ylabel('Fase','fontsize’,15);

Y%legend('NMM','6000 ft','18000 ft','25000 ft',"31000 ft','40000 ft', '54000 ft');

hold

figure(5)
bode(num1,dent);
%bode(num1,den1,"");
grid on;

title('Diagrama de Bode de angulo de cabeceo contra deflexién de empenaje’,'fontsize’,18);
xlabel('Frecuencia',' fontsize',15);

ylabel('Fase','fontsize’,15);

Y%legend('NMM','6000 ft','18000 ft','25000 ft',"31000 ft','40000 ft', '54000 ft');

hold
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Id
Articulo Aceptado por Refereo

9° CONGRESO NACIONAL DE INGENIERIA
ELECTROMECANICA Y DE SISTEMAS
Noviembre 13-17, 2006; México, D.F.

Modelo longitudinal de una aeronave supersonica de configuracion canard

J. O. Escobedo Alval, V. R. Nosov, J.C. Gémez Mancilla®
Laboratorio de Vibraciones & Rotodinamica. SEPI-ESIME. Instituto Politécnico Nacional IPN, Edif. 5 3er Piso, Zacatel

México DF. MEXICO Teléfono (52) 5729-6000, Ext. 54737. Fax Ext: 54588

Resumen — El presente trabajo se realizo con el objetivo de
lograr un modelo matematico en dos dimensiones de una
aeronave no construida, que viaja en los tres regimenes de
velocidad, considerada como cuerpo rigidoe con tres grados de
libertad, sin la necesidad de obtener la caracterizacién
aerodinamica, por medio de analisis laborioso en CFD
(Computational Fluids Dynamics). ni por experimentacion. Se
emplearon métodos analiticos simples, utilizados en las
primeras etapas de disenios aerodinamicos [1]. Por medio del
espacio de estados, se obtuvo un modelo lineal en el cual fueron
las entradas las deflexiones de las superficies de control
aplicadas en un tiempo definido, dando como salida, angulo de
ataque, angulo de cabeceo, velocidad de cabeceo ¥ velocidad
sobre el eje de la aeronave. Aunque los resultados muestran un
comportamiento coherente v se visualizan de forma clara v
logica la influencia de los efectos de compresibilidad en casi
todos los casos, la fiabilidad del modelo es atun desconocida.

alabras  Clave — Estabilidad transonica, modelo
matematico, modelo lineal, caracterizacion aerodindamica.

Abstract—— The present work was made with the objective
of to get a mathematical model of an aircraft, in 2D with 3
degrees of freedom. The aircraft flies in subsonic, transomic
and supersonic speed and is considered like a rigid body. For
the aerodynamic characterization was emploved analytical
methods used in preliminary designs [1], without CFD analysis
and experimentation. The system was modeled in the space
state; the input was the deflection in the control surfaces, and
the outputs: the attack angle, pitch. pitch rate and speed on the
axial axis of the aircraft. Although the results show a logical
performance of the aircraft in the three regimens, the error
percentage is unknown vet.

Eevwords — Transonic stability, mathematical model,
lineal model, aerodynamic characterization.

NOMENCLATURA
o Aeronave
T Cuerda del ala
Ca Cuerda del canard
Cp Coeficiente de arrastre

E-mail: aerojonathan@yahoo comin

C T Coeficiente de Sustentacion (adimensional)
[ Coeficiente aerodinamico de momentos {adimensional)

C i Varacion del momento en v con respecto al angulo de
ataque (adimensional)

C,, Varacion del momento en v con respecto a la taza de
cambio del angulo de ataque (adimensional)

C i Varacion del momento en v con respecto a la taza de
cambio del cabeceo (adimensional)

C i Variacion del momento en y con respecto a la velocidad
sobre eje axial de la aeronave (adimensional)

C I'!' Variacion de fuerza de gravedad sobre el eje axial de la
aeronave con respecto al angulo de cabeceo

Cy Variacion de fuerza en x de la aeronave con respecto al
angulo de atague (adimensional)

Cy Vartacion de fuerza en x con respecto a la taza de cambio
del angulo de ataque (adimensional)

s Vaniacion de fuerza en x con respecto a la taza de cambio
del cabeceo (adimensional)

C T Variacion de fuerza en x con respecto a la velocidad
sobre el eje axial de la aeronave (adimensional)

[ Variacion de fuerza en z de 1a aeronave con respecto a la
velocidad del angule de ataque (adimensional)

[ Variacion de fuerza en z de 1a aeronave con respecto a la
velocidad de cabeceo (adimensional)

- Variacion de fuerza en z con respecto a la velocidad axial
al eje de la aeronave (adimensional)

m Masa total de la aeronave

q= & Velocidad de cabeceo

S, Superficie del ala

U Velocidad de vuelo en equilibrio dindmice

W Velocidad de ascenso en estado perturbado

)L’m Distancia del centro aerodmamico del ala al borde de

ataque de la misma
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Distancia del centro aerodindmuco del canard al borde de

cac
ataque del mismoe
- Distancia del centro de gravedad de la aeronave al borde
de ataque del ala
X e Distancia del centro de gravedad del ala al borde de
ataque de la misma
o Angulo de ataque
& Deflexion de las superficies canard
g Cabeceo (angulo del eje axial de la asronave con respecto

2 la horizental del sistema nercial)
I. INTRODUCCION

El presente trabajo se realizd con el objetivo de lograr
el modelo matematico de una aeronave que viaja en los fres
regimenes de velocidad. Este modelo ayuda al desarrollo de
simuladores de vuela, al analisis de estabilidad v control v a
la mmplementacion de sistemas de control. El modelo
desarrollado mtenta lograr una metodologia relativaments
sencilla, que de buenos v ttiles resultados en poco tiempo v
si altos costos. Para lograr su sumplificacidn se modeld con
ecuaciones diferenciales ordinarias lineales de coeficientes
constantes. Estos coeficientes normalmente  deben ser
obtenidos por medio de expenmentacion en tineles de
viento. lo que resulta extremadamente costoso an el caso de
analisis a wvelocidades supersomecas. Obtuvimos dichos
coeficientes empleando métodos analiticos sumples [1]. El
cuerpo fue considerado como un cuero rigido con fres
grados de libertad en un plano dimensional. llamado plano
longitudmal. Las exeitaciones del modelo fueron las
deflexiones de las superficies de control aplicadas en un
trempo  definido, dando como salida, angulo de ataque.
angulo de cabeceo. velocidad de cabeceo v velocidad sobre
el eje de 1a aeronave.

II. METODOLOGIA

Diseiic preliminar de un proforfpo: Diseflamos una
gercnave s cmdar mngun requerimuento. Dando como
resultado una aeronave canard. con ala flechada v fuselaje
cilindrico (ver Fig. 1). s

}/

X

Fiz. 1. Prototipo dizedade
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2y Caracterizacion aerodinamica; Obtwvimos  los
coeficientes  asrodmanucos en los tres regimenes de
velocidad, con un método analitico sumple [1]. e
wmformacion adqurida en compendios  de  datos
experunentales (DATCOM) [2.3 v 4].

3} Modelado matemdrico: El sistema es confiuo e
wvariante en el tiempo. El modelo se abtiene con base en
las ecuaciones de Newton-Euler. El cuerpo es considerado
come rigido en un plano diunensional. Las sels ecuaciones
que rigen el vuelo en tres dimensiones se desacoplan con la
consideracion de que los movinientos seran pequedias
pertwrbaciones del estado de equlibrio. Se linealiza el
sistema con seres de Tavlor, para surgwr asi un Jacobiano
que relaciona a la sumatoria de las fuerzas con las variables
de estado. Las fuerzas se adimensionalizaron. Deducumos
tres derivadas de estabilidad analiticamente (1), (2) v (3).

)]
2)
(3)
El modelo tiene la siguiente forma:
=AM, Fix(t)+ BIM . &ulr) (4

¥ =Cx(n+ Duln)

En (5) substitnimos los valores que obtuvimos a traves
de la caracterizacion aerodindmica.

I -0, =0, =Cleez8l| 0Tw

-C, -C, =Culzen&l] Ofw

? “Ciw, ~Cu, 0 0|6
L4 0 a 0 1]q]
&)

211



Apéndice C PUBLICACIONES.

Id
Articulo Aceptado por Refereo

III. RESULTADOS

Después de linealizar. en base a la consideracion de
pequefias perturbaciones a partir del estado de equilibrio, v
adimensionalizar las ecuaciones. acomodamos el sistema
con la forma de espacio de estado. v lo resolvimos con
Matlab. Finalments obtuvimos u modelo matematico con
las sigwentes restriccionas

e Laaeronave es un cuerpo rigido.

e Los movunentos son pequeiias perfurbaciones a
partir de su estado de equilibrio.

e La estabilidad debe ser analizada en
determinada posicion de equilibrio.

una

Graficamos con ayuda de Matlab. En las Figs. 2-5 se
puede observar el comportamiento de la aeronave en lazo
abierto. Las salidas observadas. de arriba hacia abajo son:

a)  Velocidad de cabeceo (grados/segundo).

b)  Cabeceo (grados).

¢) Angulo de ataque (grados).

d) Lavelocidad del aire con respecto al eje axial de la

asronave (m's).

E

o
o i

Fig 2. Respuesta en estado transitorio al deflectar las superficies de control
a 6° durante un segundo a 0.73 Mach

Fig. 3. Respuesta en estado transitorio al deflectar las superficies de control
a 6° durante un seguado a 1 Mach
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ELECTROMECANICA Y DE SISTEMAS
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o
o g

o
[

Fig. 4. Respuesta en estado transitorio al deflectar las superficies de control
a 67 durante un segundo a 1.25 Mach

S
s g

o
-

v et

Fig. 5. Respuesta en estado transitorio al deflectar las superficies de
contrel a 6° durante ua segundo a 2 Mach

IV, DISCUSION

En 0 .75 de Mach se logra un cabeceo de 2 grados
mavor a velocidades anteriores, v las oscilaciones fugoide
(oscilaciones que con el aumento del tiempo tienden a ser
del estado estable) se van amortignando conforme pasa el
tiempo.

En la etapa supersomica de 1 de Mach, la
efectividad de las aletas de control aumentan de gran
manera, v el angulo de cabeceo obterudo ahora sera de 39.3
grados. El amrastre supersonico muestra su influencia al
dismunuir la velocidad de vuelo en 5 metros por segundo.
Después de la etapa transonica, en 1.25 de Mach todas las
oscilaciones fugoide dismunuven. A 1.75 de Mach, la
oscilacion del fugorde en algunas variables. como el angulo
de ataque, va aumentando de forma considerable en
magnitud. En 2 de Mach a diferencia de 1.75 de Mach. la
velocidad de cabeceo. sigue oscilando considerablemente
después de la oscilacion de corto periodo.

V. CONCLUSION

Aunque se muestran resultados mnteresantes v ldgicos.
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debe validarse experunentalmente. Hasta ese entouces, los
resultados obtenidos en este trabajo no son confiables. Sin
embargo funciona como una aproximacion para el analisis
de astabilidad v la observacion de la mifluencia que fienen en
ella los fendmenos de compresibilidad a  grandes
velocidades. Asi como la forma en que afecta cada derivada
de estabilidad y control.
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Respuesta transitoria de Cuerpos Aerodinamicos
de Configuracion Cruciforme.
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Resumen

El presente trabajo esta realizado con el fin de lograr un andlisis de estabilidad de aparatos aerodindmicos de
configuracion cruciforme, de cuerpo delgado (que no exista el fenomeno de vorticidad). Esto para lograr un criterio en la
realizacion de disefios estables, o si se requiere, controlables. Asi mismo el modelo matematico que se obtiene sirve
también para implementar un control lineal. Este tipo de prototipos son usados en la industria militar como cohetes o
misiles guiados, y en el area de investigacion atmosférica como sondas meteoroldgicas. Pueden ser utilizados también para
enviar carga ttil fuera de la atmosfera, como satélites o equipo de investigacion sideral. El producto mas representativo de
este trabajo es la obtencion de coeficientes constantes e invariantes en el tiempo, conocidos en el &mbito aerondutico como
derivadas de estabilidad, los cuales fueron obtenidos por la metodologia de masas aparentes o coeficientes inerciales. El
resultado final permite analizar prototipos de diferentes dimensiones con ayuda de MATLAB. En este trabajo se exponen
cinco tipos diferentes, y la reaccion de cada prototipo a una entrada determinada, que sera el caso de una deflexion en sus
superficies aerodinamicas.

Palabras clave: Coeficientes inerciales, derivadas de estabilidad, estabilidad de cohetes y misiles, masas aparentes.

de las ecuaciones, se hace con cierta facilidad.
INTRODUCCION Lo mismo se hace si se requiere agregar mas
Para la obtencion de los coeficientes superficies, ya sean triangulares o cuadradas, asi
aerodindmicos existe wuna variedad de como también un fuselaje de diametro variable.
metodologias. Los casos més simples, se Este trabajo se limita al caso mas simple, a pa}rtir
presentan cuando las superficies de control o  del cual se pueden agregar los requisitos
estabilizadoras son delgadas con respecto al resto ~ Mencionados anteriormente. Este primer proceso
de sus é4reas (no genera vorticidad), ain asi, permite Vlsual‘lzar el efecto en lg estabilidad y
algunas metodologias tienen cierta complejidad cqntrol de 5 diferentes copﬁguracmnes de.aletas
[1]. Se utiliz6 la metodologia de masas aparentes trlangu.lares a tres diferentes velocidades
o de coeficientes inerciales utilizada por Bryson ~ Subsonicas.
Arthur E., Jr. [2]. Quien a su vez se basa en el
trabajo de Lamb, Horace [3]. Esta metodologia
es aplicable siempre y cuando no haya
influencia de ala con empenaje, o del ala con la
cola, en caso de que sea tipo canard. Tampoco
aplica si las superficies (estabilizadoras o de
control) son curvadas o con torcimiento.
Ademas, la geometria del prototipo debe ser
cruciforme, tal y como se muestra en la figura 1.
En este trabajo se analiza la estabilidad de
cohetes o misiles de diferentes geometrias y
dimensiones con ayuda de MATLAB. Si se Fig. 1. Notacion de variables de movimientos [4].
requiere el analisis de cuerpos con aletas con
perfil, y si se presenta vorticidad, se pueden
consultar algunas referencias, [1]. La obtencion
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DESARROLLO

El trabajo se realiz6 basicamente en los siguientes pasos:
Obtencion de las ecuaciones que rigen la dindmica del
prototipo. Obtencion de los coeficientes de las aletas por
separado. Obtencion de los coeficientes del fuselaje. Union
de los coeficientes como un prototipo completo.
Resolucion del sistema de ecuaciones diferenciales.
Modelacion matemadtica

El modelo matematico surge de las ecuaciones de
cuerpo rigido. De ahi, estas se desacoplan y se logra una
primera linealizacion [4]. Ademas debido a la simetria de
estos tipos de modelos, se eliminan términos, por el valor
de los productos de inercia. De ahi las seis ecuaciones
pueden ser separadas en dos bloques. Un bloque
longitudinal y otro lateral [5]. Las ecuaciones que se
utilizaron para lograr un andlisis de estabilidad que diera
resultados utiles fueron tinicamente cuatro, las cuales rigen
la dindmica del modelo como cuerpo rigido en el plano x-y
(modelo longitudinal) y tiene la forma expresada en (1).

x=Ax+Bo (1)

En donde A,, y Bs; contienen a los coeficientes
paramétricos y de control respectivamente, que son
constantes e invariantes en el tiempo. Ademas:

ce R, xe R’ )

El vector de control ¢ define el angulo que se le dara a
las dos aletas laterales del modelo. Y el vector de estado se
define como sigue:

x=uabql ©

En donde u, a, 0 y g, son: velocidad sobre el eje x del
modelo, angulo de incidencia del modelo con respecto al
vector viento relativo, angulo de cabeceo (angulo del eje x
del modelo con respecto a la tierra plana) y velocidad de
cabeceo, respectivamente

Obtencion de coeficientes.

Los coeficientes obtenidos estdn en funcion de la
velocidad de vuelo, velocidades angulares del modelo,
geometria del prototipo y condiciones atmosféricas, que
entran al sistema de ecuaciones diferenciales como
condiciones iniciales. Esta metodologia estd basada en el
trabajo de Bryson. En base a la figura 2, se considera un
fluido que baiia la seccion transversal del cuerpo con ejes
& oy ¢ a lo largo de su longitud. Se tienen tres
velocidades lineales, v sobre y, w sobre z y una velocidad
angular sobre el eje x. llamada p. De las cuales se obtiene
la ecuacion potencial definida en (4).

P =V +Vv,0, + pP; 4)

Con la ecuacion de potencial y el teorema de Gauss, la
energia cinética, se obtiene de la siguiente forma:

Qﬁk

5
n )

1
T:_zpi¢

A partir de esta ecuacion se obtienen las derivadas de
estabilidad, las cuales estan en funcion de la seccion
transversal, por medio del término my;. Estos términos se
encuentran en tablas de [1].

Crossflow plane fixed
in fluid

e

Fig. 2. Sistema de coordenadas para el anélisis de masas
aparentes [1].

Por ejemplo, una derivada de estabilidad importante es
Cz,, que indica la taza de cambio de la fuerza adimensional
sobre el eje z del cuerpo del misil con respecto al angulo de
incidencia con el aire, su ecuacion se muestra en (6).

Cpp=—4 ﬁ B,, _2222 -4 j}lj B, (6)

0 0

En donde A es una dimension de referencia que se
maneja en el caso de las aletas como la envergadura, y en
el caso del cilindro como su longitud. ¥V, es la velocidad
inicial. Y p, la velocidad angular del cuerpo sobre el eje x.

A esta definida en (7), pero m,, en esta ecuacion, que se
explicard mas adelante, debe ser evaluado cuando los ejes
xyz de la figura 2 se encuentran en el centro aerodinamico.
Es decir, cuando el centro de gravedad y centro
aerodindmico coinciden. El valor de B se obtiene con (8),
pero X en este trabajo no lo consideramos desde la punta
del cuerpo a evaluar, sino a una muy pequefia distancia
atras de la punta, de lo contrario, la integral seria igual a
cero.

Ay =—7-

o @)
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(x/2)

(X

B,= | Aijd(;tj (8)
(x/4),

Los coeficientes m; son conocidos como coeficientes de
masas aparentes, o en ocasiones como coeficientes de
masas aparentes adicionales [1]. Estos coeficientes se
determinan con (9) y a pesar de que son llamados
coeficientes de masas, no estan en funcion de esta, si no de
la geometria de la parte transversal. Algunos valores
obtenidos en [1] con ayuda de (9) son mostrados en las
tablas I, II. La tabla I corresponde a la empleada en el
fuselaje, y la tabla II a las aletas. En el dltimo renglén de
estas dos tablas se especifica el area transversal que fue
considerada.

3¢,
mij=mﬁ=—p§¢i;"’as Lj=123 (9
C

n

Tabla I. Coeficientes de masa aparente del fuselaje.

Coeficiente Ecuacion
Py 2
my, 7ol
m, 0
e 0
2
m,, Toa
my; 0
ms, 0

Tabla Il. Coeficientes de masa aparente de aletas..

Coeficiente Ecuacion
2 a d
m, Tps - + 7
S
m, 0
m, 0
2 4
m 7os*| 1—— 4+ —
22 7 2 4
S S
m,, 0

Adicion de los coeficientes del ala y fuselaje.

Los coeficientes fueron determinados, para dos areas
transversales diferentes, que corresponden a las del
cilindro y las aletas. Estos fueron obtenidos de modelos del
tipo mostrado en la figura 3. Una vez obtenidos dichos
coeficientes, se suman considerando los fenomenos de
interferencia aerodinamica. Las férmulas utilizadas parten
de la consideracion de una velocidad inducida por
interferencia entre dos elementos, definida por (10).

¢i=¢W_(¢W+¢B) (10)

Donde los cuatro términos indican velocidad. El
subindice i corresponde a la velocidad inducida, el
subindice W a la velocidad provocada por las aletas y B a
la velocidad que induce el fuselaje.

Un ejemplo de la ecuacion final para las derivadas de
estabilidad se pude ver en (11).

(Cz ) = (Cza )N +(K, +K, )(Cza )C (11

a’c

En donde K3 y Ky son los coeficientes de interferencia
del cuerpo y ala respectivamente. Los cuales son
calculados con las formulas desarrolladas en [1].

Solucion del sistema de ecuaciones diferenciales.

El sistema de ecuaciones fue resuelto con la ayuda de
MATLAB que resuelve sistemas en forma de espacio de
estado. La solucién arroja la respuesta en el tiempo de
determinadas entradas, definidas por el angulo de
deflexion en las aletas.

RESULTADOS

Se busco analizar la estabilidad de 5 prototipos que
tuvieran la misma superficie alar, pero diferente
proporcion geométrica. Las principales dimensiones, se
muestran en la figura 3.
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Fig. 3. Dimensiones caracteristicas de los modelos analizados

La entrada al sistema estd definida en la figura 4.
Dicha entrada consiste en una deflexion de las aletas
laterales de los modelos, la cual tiene una magnitud de 6
grados y tiene una duracion de 1 segundo. Los cinco
modelos analizados sufrieron la misma excitacion, para
analizar la respuesta y la efectividad en control de las
geometrias. Los cinco modelos se muestran en la figura 5.

Deflexion de aletas laterales (grados)

Tiempo (éegundos)

Fig. 4. Entrada al sistema

La salida de interés, fue el cabeceo. Se observaron las
salidas de cada modelo a 100 m/s, 200 m/s y 300 m/s. La
respuesta fue graficada en las figuras 6-8.

Fig. 5. De izquierda a derecha: b/c = 0.226, b/c = 0.25, b/c = 1,
alb =225, b/c=A4.

Obtuvimos el modelo matematico con ayuda del
programa para los cinco modelos. Para el modelo donde
b/a =1, se tienen las siguientes matrices:

0 0 0.3270 0
|0 -37807 0 0.9913
“lo 0 0 1

0 —623504 0  —0.0385

0 0 0

0 0.1025 0
“lo o 0

0 —0.0018 10.2916

Y el valor de las derivadas de estabilidad usadas en este
sistema de ecuaciones para b/c = 1 se muestran en la tabla
II1.

Tabla Ill. Coeficientes aerodinamicos cuando b/c = 1.

Coeficiente Aerodinamico

(Derivada de Estabilidad) Valor
C -2.0944
Cra -2.0944
Crta -0.2455
Cutg -0.2885
Cra -9.0686
Cita -4.3061
CONCLUSION

El método de coeficientes inerciales, es un método
analitico sencillo en comparacion a otros procesos. Aunque
estd limitada para ciertos tipos de cuerpos, el andlisis se
puede enriquecer sin mucha dificultad agregando el efecto
del alargamiento del ala sin ser cuerpo delgado, los efectos
del ala sobre el empenaje o viceversa, torcimiento y
curvatura alar. Al hacer el analisis de los 36 coeficientes,
muchos se eliminan en el proceso de coeficientes
inerciales, lo que arroja tablas de mapeo, las cuales indican
qué coeficientes son cero seglin la simetria del prototipo.
Dichas tablas se encuentran y/o aplican en muchas
bibliografias sobre misiles [ 1-5].

En los resultados se ve claramente el efecto del
alargamiento en la efectividad del control, y el efecto en la
estabilidad del lugar del centro de presion con respecto al
centro de gravedad. También se puede observar que las
aletas con b/c grandes son mas efectivas, y el
amortiguamiento aumenta con el incremento de la
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velocidad. Uno de los casos estudiados indica el limite
para que el prototipo se estable. Es decir, para b/c <0.225,
hay inestabilidad. Por lo tanto, la estabilidad del aparato
depende principalmente del pardmetro b/c.

Es fundamental que en un futuro, los resultados
obtenidos analiticamente se validen con experimentacion
en tinel de viento.

V=100 m/s

——+—— h/c=1

— b/c=225

——— blc=0.25

hic=4

datab=0.226

Cabeceo (grados)

N [ i i i i i i i i

a 2 4 <] g 10 12 14 16 18
Tiempo (segundos)

Fig. 6. Respuesta en el tiempo de los 5 modelos a 100m/s.
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V=200 m/s
2 T T T I T T
bk e’ |
: ——— bic=1
: bie=2 25
; i | —— =025
15 A i) -
i bie=4
= ; bfe=0225
© ;
= T
2 H
o 10F : |
© :
o ;
2 :
a :
[ E
O ;
5 e
4
5 i i | | | i I i |

Tiempo (segundos)

Fig. 7. Respuesta en el tiempo de los 5 modelos a 200 m/s.
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Fig. 8. Respuesta en el tiempo de los 4 modelos a 300 m/s.
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RESUMEN

En este trabajo se presentan la determinacion analitica y experimental de los modos de vibracién de una
pala de helicoptero para definir en un futuro la estabilidad del rotor principal del mismo. Para el analisis
modal experimental se emplea una pala construida en materiales compuestos con perfil simétrico NACA
0015.

En la determinacion analitica se obtienen las frecuencias naturales de la pala con ayuda de métodos
numéricos, que surgen al igualar la ecuacion diferencial de Legendre con la ecuacion diferencial
adimensionalizada de la pala. De la misma manera, la solucion en polinomios impares de Legendre arroja
como resultado las formas modales de la pala en aleteo (flapping). En la metodologia experimental se
obtuvieron las frecuencias naturales de la pala excitdndola, y obteniendo su respuesta en transformada de
Fourier, con ayuda de un osciloscopio y un acelerometro unidimensional. Posteriormente, con varios sensores
se visualizaron las formas modales que se provocaban al poner en resonancia a la pala con ayuda de un
excitador. Por ultimo, las frecuencias y formas modales fueron observadas en la simulacion con ANSYS®.

PALABRAS CLAVE: Vibraciones mecanicas, analisis modal, polinomios de Legendre, formas modales,
frecuencias naturales,
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Introduccion

Las palas de helicopteros estan sometidas a multiples cargas dindmicas. Debe cuidarse que estas no se
destruyan en vuelo, o provoquen inestabilidades en el rotor principal. Los esfuerzos en las palas son
importantes, provocan fatiga y pueden destruir dichas palas. Ademas, las inestabilidades dinamicas que estas
provoquen, pueden hacer que la aeronave caiga, o dificulte el control de la misma. Normalmente las palas de
helicopteros estan construidas de materiales compuestos, de esta forma se logra una excelente combinacion
entre resistencia y peso, sin embargo, para este tipo de materiales, las resonancias pueden ser mas peligrosas
que en otros.

Un primer paso es analizar la naturaleza dinamica de la pala. Aunque esta esti sometida a flexiones en x, y y
z, de acuerdo a la Figura 1, en este trabajo se analiza sélo la flexion en el eje y (aleteo 6 flapping), que resulta
correcto debido a la naturaleza de ortogonalidad de este analisis modal [1]. En la realidad las flexiones en
distintos planos llegan a estar acopladas, por ejemplo en ocasiones se acopla el aleteo con torsion (flexion en
el eje y y x respectivamente). Este fenomeno indeseable es llamado flutter. Para lograr la observacion del
acoplamiento se agregan condiciones adicionales al analisis.

Fig.1: Ejes de referencia de la pala.

Un sistema, en este caso la pala, tiene como caracteristica intrinseca, frecuencias naturales. Cuando el
sistema es excitado a la misma frecuencia, entra en resonancia y se deforma de un modo particular. Las
amplitudes de deformacion a estas frecuencias son mayores que las provocadas por otras excitaciones que no
correspondan a las frecuencias naturales del sistema. Es decir, hay una forma modal y; para cada frecuencia
natural o;. Las formas modales pueden consistir de deformaciones en diferentes planos. En este caso, la pala
tiene formas modales que consisten de flexion en el eje y, y en el eje z, ademas de una torsion en x. Para que
puedan excitarse todas las formas modales, el vector de excitacion debe tener proyeccion en los tres ejes. Si se
quiere obtener lectura de frecuencia natural j, el sensor debe leer en la direccion de las amplitudes de la forma
modal j. Las frecuencias naturales son obtenidas al leer la respuesta del sistema a alguna excitacion
determinada, con ayuda de la transformada de Fourier. Cuando la pala se deforma en algin modo, se pueden
visualizar partes en donde la amplitud de la flexion es nula y otras donde es maxima. Esta caracteristica se da
en algunas formas modales.

La frecuencias naturales y formas modales estan en funcién de las caracteristicas geométricas y de material
del sistema, ademas de lo que definan las condiciones de frontera geométricas, por ejemplo, la pala puede
estar empotrada de ambos extremos o de uno sélo.

ANTECEDENTES

Ecuaciones de una viga rotatoria

Una pala de helicoptero debe ser modelada, considerando la fuerza centrifuga que esta sufre. Cabe sefialar
que en este trabajo se considera una pala no rotatoria, empotrada en un extremo y libre en el otro. Para
obtener las ecuaciones del aleteo se comienza con la ecuacion de una viga en flexion.
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2

M(x,t)= Ela—zz(x,t) (1)
ox

Lo cual arroja a la Ec. (2) que define la ecuacion diferencial basica de la viga en tension:
9’ ’z| 9], 0z
B |- T | = fi(x,1) )
ox’ ox* | ox| ox

En una viga rotatoria, las condiciones de frontera definen que no hay deflexion en el origen y cero
momentos de flexion y corte en la punta. Es decir:

2’z 9’z
Z(O,t):y(L,t):ﬁ(L,t):O 3)

Si la viga esta empotrada debe de definirse la condicion de frontera geométrica para las vigas en cantiliver.
En ocasiones, en un helicoptero existe una pendiente inicial y constante de las palas, lo cual las hacer girar a
un angulo llamado: angulo de coneo, por lo tanto:

J
a—i(o,t)=/3’ @)

La tensién provocada en la pala por la fuerza centrifuga se obtiene integrando la distribucion de esa carga
axial.

L
T(x,1)= szmx1 dx, (5)

La dinamica del aleteo puede ser simulada usando el principio de D’ Alembert, que dice que la distribucion
de las cargas inerciales resultantes del mismo movimiento (aleteo), deben incluirse en las fuerza total ( £ ).

]pz (xﬂ t) = f; ('x’ t )externas + .fz (x’ t)inereiales (6)

Las fuerzas inerciales para el aleteo, estan definidas como:

9’z

f‘z (x7t)inereialex =—m y (7)

Con las formulaciones anteriores se llega a la Ec. (8) que es una ecuacion lineal de cuarto orden en la
variable espacial x, de segundo orden en el tiempo y con coeficientes que varian con la longitud de la pala.

7

4 L
mz +|EL" —Q{Z’J.mx1 dxl} = f.(x,1) ®)

aplicadas

Se puede definir una frecuencia de referencia, que es resultado de adimensionalizar la Ec. (8), y esta

definida de la siguiente manera:
@, =-| EI/mR* ©)
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La pala tiene caracteristicas de vibracion libre (sin amortiguamiento ni fuerzas externas) que consiste de
una vibracion de la pala en rotacion y sin rotar, esta ultima es conocida como ®yg. En base a esto la Ec. (8),
puede adimensionalizarse, ademas si se asume movimiento sinusoidal se tiene la Ec. (10) para el batimiento
en y para vibracion libre.

’
L

—wz+z" Q7 Z’le dx, | =0 (10)

X

En donde x est4 adimensionalizada por el radio de la pala, es decir:

x/L (11)

X

y@ y  son respectivamente la frecuencia natural y velocidad de giro de la pala adimensionalizadas por
@, .

Si se resuelve la integral, y se desprecia la variable de cuarto orden se tiene:

—2(gjzz+—[(l—x2)z’I =0 (12)

Solucién en polinomios de Legendre

La linealidad de la Ec.(8) permite resolverse por medio de una metodologia que consta de una separacion
de variables combinada con una superposicion [1]. De ahi que la solucion consista de una forma modal
natural que satisface las condiciones de frontera y una coordenada generalizada, también llamada variable de
respuesta modal. Estas formas modales naturales son ortogonales, la una de la otra, lo que permite resolverlas
como eigenvectores, lo mismo ocurre con las frecuencias naturales.

Sin embargo la Ec. (8), no tiene una solucion general, y el método de eigenvectores tiene que aplicarse para
cada caso particular, lo que lo hace laborioso.

Para la obtencion de una solucién mas sencilla y general se utilizan otros métodos numeéricos, en este caso,
se pueden utilizar los polinomios de Legendre. Legendre Obtuvo la solucion de una ecuacion diferencial en
derivadas parciales, mostrada en le Ec. (13).

-2,

La Ec. (13) es conocida como la ecuacion diferencial de Legendre [2], se resuelve utilizando el método
estandar de series de potencias. Las series son finitas, estan acotadas por |x| < /, es decir, n es un integrante
no negativo, donde n = 0, 1, 2... En este caso la forma de la solucién es una secuencia de polinomios
ortogonales, llamados Polinomios de Legendre. Cada polinomio L,(x) es un polinomio de grado n. Estos
polinomios pueden ser expresados por la formula de Rodriguez;

’

(x)} Fn(n+1)L, (x)=0 (13)

’

109~ 30 g -1 14

La Ec. (14), expresa n funciones de grado n, llamadas funciones de Legendre.

DESARROLLO
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Este trabajo se realizo basicamente de tres pasos:
1. Desarrollo analitico
2. Desarrollo experimental
3. Simulacion en ANSYS®

Desarrollo numérico

La Ec. (12), tiene la forma de la ecuacion diferencial de Legendre (Ec.(13)), por lo tanto la solucion de esta
ecuacion diferencial, podra obtenerse con ayuda de los polinomios de Legendre.

El primer paso es encontrar el valor de m,, si se observa la Ec. (9), dicho valor esta en funciéon del modulo
de elasticidad de la pala. Pero dicha pala tiene una construccion tipo sandwich compuesta de una superficie de
fibra de carbono con resina epoxica, con un relleno de polimero espumoso. La determinacion del modulo de
elasticidad es complicado. Por lo tanto se utilizé la combinaciéon del proceso analitico con el experimental. El
primer paso fue validar el analisis con ayuda de una pala rectangular de aluminio bien caracterizada.

La Ec. (12) rige a la pala unicamente en aleteo, por lo tanto los polimonios de Legendre impares, mostraran
unicamente los resultados de frecuencias naturales y formas modales para este tipo de movimiento.

De acuerdo a la analogia entre la Ec. (12) y la Ec. (13). Ademas si consideramos que que los polinomios de
Legendre son cero en el origen (n impar) se determina que las frecuencias naturales y formas modales seran:

(gjz =n(2n-1) (15)

nx)=L,,,(x) (16)

y segun consideraciones anteriores y tablas obtenidas de [3],se puede obtener la siguiente tabla para los 4
diferentes modos que fueron hallados experimentalmente.

Tabla 1: Frecuencias naturales caracteristicas para una pala uniforme de referencia.

Modo No. [)N™
1 3.5160
2 22.0344
3 61.6972
4 120.9091

Para obtener las frecuencias naturales de la pala, se multiplica w, por los valores de la Tabla 1 para los
cuatro modos, de esta manera se obtiene las cuatro frecuencias naturales. El valor de modulo de elasticidad de
la pala se obtuvo haciendo un proceso inverso, empezando con los valores de frecuencia natural obtenidos
experimentalmente para asi obtener un médulo de elasticidad aproximado de: 5.5 GPa. Este proceso fue
validado antes con una placa de aluminio bien caracterizada. Los valores de frecuencias naturales de la pala
obtenidas analiticamente se muestran en la tabla 3.

Para las formas modales, se tomaran los polinomios de » impar, como ya se ha mencionado, es decir, n = 1,
3, 5,7. Lo que da los siguientes cuatro polinomios

Tabla 2: Polinomios de Legendre impares.

n L, (x)
1 X
3 ; (5x3 - 3x)
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n L,(x)
1 5 3
5 §(63x —70x* +15x)
7 16 (420x7 — 693x° +315x° —3)5x

Si se grafican las cuatro funciones se obtiene la figura 2

1.2

0.8 1

0.6 - =—n=1

041 / — =n3

0.2 /
0- ’

z/F

020 =, 02 04 06 ~ “08 1 12

-0.6

xR

Fig. 2: Polinomios de Legendre como formas modales del aleteo de una viga empotrada en el extremo
izquierdo.

Desarrollo experimental

La pala fue empotrada de un extremo, teniendo una longitud del empotre a la punta de 0.605 m, y una
anchura de 0.06 m. El primer paso en este proceso, fue la validacion del analisis para obtener un médulo de
elasticidad de la pala confiable. Se obtuvieron las frecuencias naturales de una pala de aluminio. Las
frecuencias naturales son leidas a partir de picos que surgen al obtener la transformada de Fourier en el
osciloscopio, tal y como se muestra en la figura 3.

(DL 1m0 sk voccam & |

Fig. 3: Determinacion de las frecuencias naturales por medio de la transformada de Fourier en osciloscopio.

Una vez validado dicho proceso y determinado el mddulo de elasticidad de la pala, se obtuvieron las
frecuencias naturales de esta, para lograrlo se utilizé un sélo sensor como los de la figura 5, excitando la pala.
Posteriormente lasa frecuencias naturales fueron validadas poniendo en resonancia a la pala con ayuda de
un excitador y un generador de sefiales. Se probaron frecuencias antes y después para obtener un valor mas
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preciso, en la figura 4, se puede observar parte de este proceso, y de como hay un aumento abrupto en la

amplitud cuando la pala es puesta en resonancia.

Generador de senales

Excitador

Cambio abrupto
de amplitud en el
osciloscopio

Fig. 4: Comprobacion de las frecuencias naturales, poniendo a la pala en resonancia.

Para observar las formas modales, se utilizaron varios sensores, colocandolos en las partes de la pala donde
se encuentran los nodos y las mayores amplitudes, en la figura 5 se muestra a la pala con tres sensores, para

observar la segunda forma modal, la cual contiene un nodo y dos amplitudes maximas.

Sensor 2

Sensor 3

Fig. 5: Visualizacion de la segunda forma modal.

Simulacion en ANSYS®

Amplitud
maxima
(Sensor 1)

Nodo
(Sensor 2)

Amplitud
maxima

(Sensor 3)

Con ayuda del elemento finito, por medio del software comercial ANSYS®, fueron validadas las
frecuencias naturales y formas modales. Se dibujo la pala de materiales compuestos con el perfil NACA 0015,
se definieron las condiciones de frontera geométricas correspondientes, la densidad de la pala, la cual fue
determinada pesando esta, y el modulo de elasticidad ya antes definido. El dibujo se muestra en la Figura 6.
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— AN

17:10:51

2nélisis modal de una pals de helicdpterc en materiales compuestos

Fig. 6: Dibujo en ANSYS de una pala de perfil 0015.
RESULTADOS
Resultados numéricos

Las frecuencias naturales determinadas analiticamente son mostradas en la tabla 3, y las formas modales, se
mostraron en la figura 2, el valor de sus amplitudes dependen de la magnitud de su excitacion, lo cual no fue
determinado en este experimento. Sin embargo se logran ver los nodos y las amplitudes maximas de las
deformaciones. Los polinomios de Legendre son evaluados de -1 a 1 para mantener su propiedad de
ortogonalidad, pero sélo es de interés los valores de 0 a 1, que aplica para n impar. Cabe sefialar que la
primera forma modal, » = I, muestra un modo rigido, lo cudl no es aplicable para este caso, por lo tanto, los
polinomios de Legendre son correctos para la deformacion en aleteo de la pala a partir de n = 3 [4].

Resultados experimentales

Las formas modales fueron visualizadas con la ayuda de sensores colocados en puntos estratégicos sobre la
longitud de la pala, de esta forma se pudieron comprobar las formas modales determinadas por el método
numérico, comprobando el lugar de nodos y amplitudes méaximas. Las frecuencias naturales son mostradas en
la tabla 3.

Resultados por elemento finito

Las frecuencias naturales se muestran en la tabla 3 y las formas modales en las figuras 7 y 8.

AN

JUF 16 2007

JUF 16 2007
18:08:38 18:07:1

Emilisis modal para la pala de un helibépters en materizles compuestos Zmilisis modal para la pala de un helibfpterc en meteriales compuestos

Fig. 7: Primera y segunda forma modal de aleteo determinada por elemento finito.
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Bmilisis modsl para la psls de un helibdpters en materizles compuestes Amélisis modal pera la psla de un helibdpterc en materiales compuestos

Fig. 8: Tercera y cuarta forma modal de aleteo determinada por elemento finito.

Comparacion de resultados

En la tabla 3 se puede visualizar el error que existe entre los valores numéricos contra los experimentales, y
estos mismos contra los obtenidos por elemento finito.

Tabla 3: Comparacion de los valores numéricos y de elemento finito contra los experimentales.

Mod Frecuencias Naturales (Hz)
R Error % Error %
Numérica Vs Experimental Vs Elemento Finito
1 11.247 6.1 10.6 5.3 11.196
2 70.486 6.0 75 6.7 70.236
3 197.364 8.2 215 8.8 197.50
4 386.756 8.9 355 8.9 390.66
DISCUSION

En la experimentacion deben cuidarse las condiciones de frontera geométricas, para disminuir el error de
los resultados. Aunque la pala tiene formas modales en los tres ejes, no es posible leer frecuencias naturales
que correspondan a otros desplazamientos que no sean en el eje donde el sensor toma lectura. Por ejemplo,
con el sensor unidireccional empleado, y en la posicion en la que fue colocado, no se pueden leer las
frecuencias naturales que corresponden a las formas modales de lagging y torsion. Es muy importante el
numero de elementos en el mallado de la pala, pues esta varia de forma considerable el valor de las
frecuencias naturales.

El trabajo desarrollado puede utilizarse para determinar alguin modulo de elasticidad complicado de obtener
por la forma tradicional, siempre y cuando el proceso esté bien validado.

Existe muy poco porcentaje de error entre las valores por elemento finito y el método numérico que se
empled, lo que los hace de confiabilidad semejante.

En el método numérico no hay polinomio de Legendre que muestre la primera forma modal de la pala.

CONCLUSIONES

Se determinaron las frecuencias naturales de una pala de materiales compuestos del rotor principal de un
helicoptero, para auxiliar en el disefio de un rotor que evite la coincidencia de las frecuencias de operacion
con las frecuencias naturales de la pala, evitando fenomenos dinamicos que afecten la estabilidad de dicho
rotor.
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La determinacion de frecuencias naturales y formas modales es mucho mas sencilla por el método numérico
desarrollado por Legendre, que por la solucién de eigenproblemas, en el caso de analisis de palas para
helicopteros, o bien, de vigas en cantiliver o articuladas en la raiz.

NOMENCLATURA

Modulo de Young (Pa)

Fuerzas sobre la pala en la direccion z (N)

Momento de inercia del area transversal de la pala (m"4)
Longitud del empotre a la punta de la pala (m)

n Polinomio de Legendre, funcién

Masa de la pala (kg)

Momento flector en la viga (N-m)

Sz oINS~

n=0,1,2..

Radio del rotor (m)

N =

Fuerza de tension centrifuga (N)

=

Estacion sobre la longitud de la pala, adimensional

Deformacion en z, adimensional

Deformacion en la direccion z por aleteo (flapping) (m)

Angulo de coneo del rotor de un helicoptero (grados)

Forma modal de la frecuencia natural j, donde j =0, 1, 2..., adimensional
Velocidad de giro del rotor (rad/seg)

Frecuencia natural j, (rad/seg)

Frecuencia de referencia (rad/seg)

Frecuencia natural de la pala sin rotar (rad/seg)

=

Frecuencia natural, adimensional

D88 &8 Px ™

Velocidad de giro del rotor, adimensional
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