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RESUMEN

El presente proyecto consiste en el andlisis de un modelo dindmico de una aeronave,
considerando tres grados de libertad. Se crea el modelo con la herramienta Simulink de
MatLab, la cudl permite hacer una simulacion para obtener resultados y realizar un estudio
del comportamiento del aeroplano.

El estudio se lleva a cabo teniendo en cuenta tres grados de libertad, por lo que el modelo
analiza las fuerzas y momentos que crean la trayectoria en un mismo plano.

Para las variables de entrada, los mandos de que dispondra la aeronave seran dos, la traccion
del motor y la deflexion del estabilizador de cola, ya que son los tnicos que influyen en el
movimiento dentro del plano.

En el documento se muestra como se crea y se implementa el modelo tedrico en el
programa. Después se muestra la forma de utilizaciéon del modelo, exponiendo las
posibilidades tedricas y las aplicaciones que proporciona. Y una vez mostrado, se utiliza
para obtener los puntos de equilibrio del aeroplano a distintas alturas y el andlisis de
distintas maniobras de incremento de velocidad, interpretando y comparando los resultados
para conocer la reaccion del mismo.
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1. INTRODUCCION

El presente proyecto consiste en el andlisis de un modelo dindmico de una aeronave,
considerando tres grados de libertad. Se crea el modelo con la herramienta Simulink de
MatLab, la cudl permite hacer una simulacion para obtener resultados y realizar un estudio
del comportamiento del aeroplano.

El estudio se lleva a cabo teniendo en cuenta tres grados de libertad, por lo que el modelo
analiza las fuerzas y momentos que crean la trayectoria en un mismo plano.

Para las variables de entrada, los mandos de que dispondra la aeronave seran dos, la traccion
del motor y la deflexion del estabilizador de cola, ya que son los tnicos que influyen en el
movimiento dentro del plano.

En el documento se muestra como se crea y se implementa el modelo tedrico en el
programa. Después se muestra la forma de utilizacion del modelo, exponiendo las
posibilidades tedricas y las aplicaciones que proporciona. Y una vez mostrado, se utiliza
para obtener los puntos de equilibrio del aeroplano a distintas alturas y el andlisis de
distintas maniobras de incremento de velocidad, interpretando y comparando los resultados
para conocer la reaccion del mismo.

Este proyecto es un modelo novedoso para el departamento de Ingenieria Mecénica de la
Universidad de Zaragoza, ya que no se habia hecho un andlisis de este tipo, que estudiara la
dindmica de vuelo de un aeroplano, desde un punto de vista mecdnico. En estos momentos
econdmicos tan dificiles que estamos viviendo, representa una forma de avanzar en el
estudio aerondutico de una manera mas solida, sin grandes inversiones de dinero.

Personalmente, la razon personal para hacer este proyecto es la posibilidad de introducirme
en el mundo de la aerondutica, muy atractivo desde el punto de vista de la ingenieria, y a la
vez poder colaborar y avanzar en el estudio de la mecédnica de vuelo, aportando mis
conocimientos y, sobretodo, aprendiendo de la realizacion del proyecto y de los resultados
obtenidos.



2. MOVIMIENTO DE UN
AEROPLANO

2.1 Sistemas de coordenadas y relacion entre ellos

Para situar el avion en el espacio y referenciar todas las fuerzas vamos a establecer los
distintos sistemas de coordenadas considerados. A lo largo del proyecto vamos a utilizar los
distintos ejes de referencia, y es importante para la comprension su correcto entendimiento y
conocer la relacion en ellos.

2.1.1 SISTEMA DE EJES TIERRA

Los ejes tierra (F.) son un sistema de referencia ortogonal O.X.Y.Z. que se considera fijo
en el espacio. Su origen puede ser fijado en una posicidn arbitraria, pero siempre se elegird
coincidente con el centro de gravedad del avidn antes de comenzar cualquier estudio. El eje
'Z.' va hacia abajo, paralelo a la direccién normal de la gravedad. El eje 'X.' se dirige hacia
el norte y el eje 'Y.' hacia el este.

2.1.2 SISTEMA DE EJES HORIZONTE LOCAL

Los ejes horizonte local (F;,) son un sistema de referencia ortogonal OpX,YZ,. El origen
'Oy’ se considerard en el centro de gravedad de la aeronave a estudio, mientras que los ejes
'XnYnZy' se sitdan paralelos a los ejes tierra que existirian en el punto de interseccion del
radio vector que une el centro de gravedad del avion con la superficie terrestre.



2.1.3 SISTEMA DE EJES CUERPO

Los ejes cuerpo referidos al avion (F,) son un sistema de referencia ortogonal O,X,Y,Zy. El
origen 'Oy, coincide con el centro de gravedad de la aeronave. El plano X,0,Z, coincide
con el plano de simetria del avion (si es simétrico). El eje 'X,,' se sitda en direccidon al morro
del avidn, el eje 'Y,' va en direccion del ala derecha y el eje 'Zy' hacia la parte inferior de la
aeronave.

Yy

A

L

2.1.4 SISTEMA DE EJES VIENTO

Los ejes viento (Fy) son un sistema de referencia ortogonal O, XY Zy, también llamado
ejes de trayectoria de vuelo. Tiene su origen 'O,,' en el centro de gravedad de la aeronave y
la raz6n de estos ejes es que el eje 'X,,' va siempre alineado con el vector de la velocidad,
pero en sentido contrario a la trayectoria que estd siguiendo el avion en cada momento. El
eje 'Yy coincide con el eje 'Y, y el eje 'Z,,' es perpendicular a sus ejes respectivos.

i
1




2.1.5 RELACION ENTRE EJES CUERPO Y EJES HORIZONTE LOCAL

Para situar el avion respecto a nuestros ejes y representar la relacion entre ellos se va a hacer
uso de los dngulos de Euler:

W= ;}'\ngulo de guifiada del avién
¢ = Angulo de asiento del avién
¢ = Angulo de balance del avidon




Para expresar un vector cualquiera en el sistema de referencia F,, cuando se conocen sus
tres componentes en el sistema de referencia F,, se recurre al concepto de matriz de
transformacion o de rotacidon entre ambos sistemas, Ly:

cosécosy cos@siny —sin@

L, =|sm¢smbcosy —cosgsmy sm@smsmy +cosgcosy  singeosd

cosgsinfcosy +singsiny  cos@sinfsiny —singcosy  cos@cosd

Aqui se muestran las tres rotaciones por separado expresadas de forma individual:

ymy’
cosyy sy 0 cosd 0 -siné 1 0 0
R,(y)=|-siny cosy 0 R@&= 0 1 0 R(¢)=|0 cos¢ sing
0 0 1 sind 0 cosé 0 —smg cosg

N A
y

Lbh (v, 0, ¢) = Rl((é)Rz(Q)Ra ()




Modelo dindmico de una aeronave (3GDL)

2.1.6 RELACION ENTRE EJES CUERPO Y EJES VIENTO

g = :ﬂlngulo de resbalamiento
a = Angulo de ataque

21._:.2'
b
.
|\\ s
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Para expresar un vector cualquiera en el sistema de referencia F,, cuando se conocen sus
tres componentes en el sistema de referencia F,, se recurre al concepto de matriz de
transformacion o de rotacion entre ambos sistemas, L;,,:

—_—

:4.{} = LEJ11"411'

—cosacosff —cosasinfB  sma

L, = sin /3 cos 3 0

s

—sina cos ff —sinasin f —cosa
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2.1.7 CONVENIO DE SIGNOS PARA LAS SUPERFICIES DE CONTROL

Es conveniente también establecer el convenio de signos para las deflexiones de las
superficies de control.

Aqui se muestra como son medidas las desviaciones positivas de las superficies de control.
Para nuestro caso, la deflexion positiva del estabilizador o tim6n de profundidad se mide
hacia abajo: un &, positivo, da un movimiento de cabeceo hacia abajo de la aeronave.

Aunque no influyan en nuestro estudio, el convenio para las superficies de control también
incluye el timén de direccion y los alerones, cuyas desviaciones son positivas si se fuerza el
avion para desplazarse hacia la izquierda. Si la deflexién de un alerén tiene signo positivo,
el otro es negativo. La deflexion total del alerén, por lo tanto, se define como:
0,=9

adcha aizda ©

9, -



2.2 Ecuaciones de movimiento de un solido

Es importante para empezar resaltar el teorema de la cantidad de movimiento:

d (m‘7)
dt

F=

Donde

F Resultante de fuerzas exteriores

% Velocidad absoluta del centro de masa del avion

m Masa del avion (m=W/g, siendo W el peso y g la aceleracion de la gravedad)
t Tiempo

Asi como el teorema de momento cinético:

G=2"
dt

Donde
h=1lw
5 Resultante de los momentos exteriores alrededor del centro de masa
h Momento cinético total del avion
@ Velocidad angular absoluta del avién
1 Tensor de inercia del avion
I xx - ny - sz
I il JX}' I}'}' - J}'Z
- JXZ - J}'Z IZZ

11,1, Momentos de inercia alrededor de los tres ejes
J J._J Productos de inercia

xy?Y xz?Y yz

S -



Para establecer las relaciones dindmicas proyectamos las fuerzas en ejes cuerpo:

Las ecuaciones de estado presentadas aqui son validas para expresar la dindmica de los
aviones y son un conjunto de ecuaciones diferenciales no lineales. Expresan los
movimientos de la aeronave en términos de fuerzas externas y momentos, que pueden
subdividirse en una serie de categorias. S6lo se considerardn las contribuciones de las
fuerzas y momentos de la aerodindmica, el motor y la gravedad.

Aplicando las ecuaciones de Euler a los teoremas anteriores se obtiene:

F =mli—r-v+q-w)

X

-14 -



Sin embargo, como el andlisis es exclusivamente respecto a tres grados de libertad, se puede
despreciar tanto la fuerza F,, como los momentos L y N, ya que actian fuera del plano
considerado. Esto implica que para analizar las acciones que intervienen en este plano, se
deben considerar nulas las siguientes variables:

=0

< N
I

0
0

De ahi se obtienen las siguientes ecuaciones:

Fx:m(u+q-w)
Fzzm(vi/—q-u)
M=1I,-q

Ahora se separa de las fuerzas exteriores la fuerza de gravedad, descomponiéndola respecto
al angulo 6. Al aparecer una nueva variable, se afiade una ecuacién que obtenga una
relacion con este dngulo y se despejan las aceleraciones, obteniendo las ecuaciones
generales de movimiento con tres grados de libertad:

F

X

u=—-—q-w—g-sinf
m

F,
W=—-—q-u—g-cost

-15 -




2.3 Fuerzas consideradas

Las fuerzas y momentos considerados son las acciones exteriores debidas a la aerodindmica,
la propulsion y la gravedad. De todas las fuerzas que actian sobre un aeroplano en vuelo,
las bésicas y principales, porque afectan a todas las maniobras, son cuatro: sustentacion,
peso, empuje o traccion y resistencia. Estas cuatro fuerzas actian en pares; la sustentacion
es opuesta al peso, y el empuje o traccion a la resistencia.

También es importante destacar el momento de cabeceo o de picado, que se produce a lo
largo del eje Y e incide directamente en la sustentacion y la resistencia.

El avance de un avion dentro de una masa de aire provoca un viento relativo que, al circular
sobre sus alas, produce la sustentacion. Al avanzar el avién por efecto de la traccidn,
automaticamente aparece otra fuerza, la resistencia al avance, que actia en contraposicion
de la anterior. Por ultimo, aparece la fuerza de gravedad, a la que se opone la nombrada
sustentacion.

Sustentacion
1 T -
Traccion 4 if;«i‘j- - /S
ey T ey ﬂ---I-_ W —="_ /= Resistencia
o ___ el - — —.
(¥ * % N _—
Fego
SUSTENTACION SUSTENTACION
1 1

-16 -



2.3.1 FUERZAS AERODINAMICAS

Son las fuerzas y momentos exteriores que actian sobre las alas, fuselaje y cola del avién y
producen la sustentacion necesaria para que el avion se mantenga en el aire. Un avion se
sustenta en el aire como consecuencia de la diferencia de presiones que se origina al incidir
la corriente de aire sobre un perfil aerodindmico, como es el ala. En la parte superior de la
misma se produce un aumento de velocidad, ya que la trayectoria a recorrer por las
particulas de aire en ésta, es mayor que en la parte inferior, en el mismo tiempo. Entonces se
origina en la parte superior una disminucién de presion con respecto a la parte inferior,
produciendo de esta forma la sustentacion del ala.

Presion menor

Presion mayor

Esta fuerza, es la fuerza desarrollada por un perfil aerodindmico moviéndose en el aire,
ejercida de abajo arriba, y cuya direcciéon es perpendicular al viento relativo y a la
envergadura del aviéon (no necesariamente perpendiculares al horizonte). Se suele
representar con la letra L del inglés Lift = SUSTENTACION vy su férmula es:

L=q-5-C

Donde:
1 2

=—.p.V
=75 P
q Presion aerodindmica
P Densidad del aire
1% Velocidad del viento relativo
S Superficie alar
C, Coeficiente de sustentacion. Aproximaremos este coeficiente como

C,=C, +C, -@,con aigual al 4ngulo de ataque

19, -



Ademads también aparecen momentos a lo largo del eje Y debido a los distintos centros de
presiones y el centro de gravedad del aeroplano, asi como los producidos por las fuerzas
sobre distintas partes del fuselaje. Se llama MOMENTO DE PICADO o DE CABECEO
y su formula es:

M=q-S-c-C,

Donde
1 2

—_ — . V
1= P
q Presion aerodindmica
P Densidad del aire
1% Velocidad del viento relativo
S Superficie alar
c Cuerda media aerodindmica del ala
C, Coeficiente de momento de picado o cabeceo. Aproximaremos este coeficiente

como C,, =a,+a,-0+a, a’ +a, -a’, con a igual al angulo de ataque

Los mismos factores que contribuyen al vuelo producen efectos no deseables, como la
resistencia. La resistencia es la fuerza que tiende a retardar el movimiento del avién en el
aire. Un tipo de resistencia es la parasita, producida por la friccion del fuselaje, tren de
aterrizaje, alerones, etc. Depende de la forma del objeto y de la rugosidad de su superficie.
Se puede reducir mediante perfiles muy aerodindmicos del fuselaje y alas del aviéon. Hay
disefios que incorporan elementos para reducir la friccion, consiguiendo que el aire que
fluye en contacto con las alas mantenga el llamado flujo laminar cuando se desliza sobre
ellas sin producir torbellinos.

Otro tipo de resistencia, llamada resistencia inducida, es el resultado directo de la
sustentacion producida por las alas.

[
>
™.
>

RESISTENCIA INDUCIDA
RESISTENCIA PARASITA

A 4
v

VELOCIDAD VELOCIDAD

R -



Se llama resistencia total a la suma de ambas resistencias. La ingenieria aerondutica trata de
conseguir que la relacién entre la sustentacion y la resistencia total sea lo mas alta posible,
que se obtiene tedricamente al igualar la resistencia aerodindmica con la inducida, pero
dicha relacion en la préctica estd limitada por factores como la velocidad y el peso admisible
de la célula del avion.

Se suele representar con la letra D del inglés Drag = RESISTENCIA vy su féormula es:

D=q-§-C,

Donde
1 2
=—.p.V
1= p
q Presion aerodindmica
P Densidad del aire
1% Velocidad del viento relativo
S Superficie alar
C, Coeficiente de resistencia. Aproximaremos este coeficiente como
C,=a,+a,-a+a, &’ +a, &, con aigual al 4ngulo de ataque
SUSTENTACION (L)
t FUERZA AERODINAMICA (F)
=
L il
L]
/M
VIENTO ==

RESlSTENClh

RELATIVO \mmucmg
0o » o>
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2.3.2 FUERZAS PROPULSION

Para vencer la inercia del avion parado, acelerarlo en la carrera de despegue o en vuelo,
mantener una tasa de ascenso adecuada y vencer la resistencia al avance se necesita una
fuerza: el empuje o traccion. Esta fuerza se obtiene acelerando una masa de aire a una
velocidad mayor que la del aeroplano. La reaccién, de igual intensidad pero de sentido
opuesto (3* ley del movimiento de Newton), mueve el avion hacia adelante.

En aviones de hélice, la traccion la genera la rotacién de la hélice, movida por el motor,
haciendo que una masa de aire se mueva hacia atrds e impulse al avion; en reactores, la
traccion se logra directamente por la expulsion violenta de los gases quemados por la
turbina.

Esta fuerza se ejerce en la misma direccion a la que apunta el eje del sistema propulsor, que
suele ser mas o menos paralela al eje longitudinal del avion.

!‘ ""’I_\"‘—“ —p Erpuje
= lg0 {

g/ ¥ Vierto relativo

Trayectoria

Un factor principal que influye en esta fuerza es la potencia del motor, pero hay otros
elementos que también influyen como pueden ser la forma y tamafio de la hélice, la
densidad del aire, etc.

Puesto que potencia es equivalente a energia por unidad de tiempo, a mayor potencia, mayor

capacidad de aceleracion. Con lo que la potencia y, por tanto, la traccion producida por la
hélice, es un factor importante a la hora de determinar la tasa de ascenso de un avion.

-20 -



En este caso la férmula para determinar la TRACCION o FUERZA DE EMPUJE es:

F =k-T

m max
Donde:
T.. Traccion maxima que es capaz de producir el motor
k Coeficiente que indica el porcentaje de traccidon méaxima
2.3.3 FUERZAS GRAVEDAD

El peso es la fuerza de atraccién gravitatoria sobre un cuerpo, siendo su direccion
perpendicular a la superficie de la tierra, su sentido hacia abajo, y su intensidad proporcional
a la masa de dicho cuerpo. Esta fuerza es la que atrae al avion hacia la tierra y ha de ser
contrarrestada por la fuerza de sustentacion para mantener al avidn en el aire.

e i == > I =y
> T i
~\ e {r L < SN
— - \ o \ —l

___,_.-""H -y 1 C PN _""‘—'L-.._______ - :
+ [
Peso Pezo Peso

Se expresa como:

Donde:
m Masa del avién
g Gravedad

2N, -



Modelo dindmico de una aeronave (3GDL)

Para expresar la fuerza de gravedad en los distintos ejes:

mg}

—mgsin@

FGx

(ﬁ )b =:1F, =L, -(#G)h =4 mg cos@sing@
mg cos @ cos @

&

Gz

29, _



3. IMPLEMENTACION EN
SIMULINK/MATLAB

3.1 Descripcion

3.1.1 MATLAB

Por todos es conocido el programa MATLAB. MatLab (Matrix Laboratory) es un sistema
basado en matrices para realizar cédlculos matemdticos y de ingenieria. Pero para lo que
corresponde a este proyecto, hay que destacar la parte de este programa con la que se va a
realizar el mismo. Entre las mdltiples herramientas que presenta este programa se encuentra
SIMULINK, que es una libreria de MATLAB que permite la simulacién de procesos
mediante diagramas de bloques. Y es una de las mejores herramientas posibles para la
simulacion de modelos dindmicos.

MATLAB

28 _



3.1.2 SIMULINK

Como ya hemos introducido, SIMULINK es un paquete de software para modelar, simular
y analizar sistemas dindmicos. Soporta sistemas lineales y no lineales, modelados en tiempo
continuo, muestreados o un hibrido de los dos. Los sistemas pueden ser también
multifrecuencia, es decir, tienen diferentes partes que se muestrean o actualizan con
diferentes velocidades.

Después de definir un modelo, puede simularlo utilizando cualquiera de los métodos de
integracion que tiene a su disposicion o bien desde el menu de SIMULINK o introduciendo
ordenes desde la ventana de ordenes de MATLAB. Los menus son apropiados para un
trabajo interactivo; mientras que el enfoque de linea de orden es muy Ttil para ejecutar un
lote de simulacion.

Para modelar, SIMULINK proporciona una interfaz de usuario grafica (GUI) para construir
los modelos como diagramas de bloques, utilizando operaciones con el ratén del tipo pulsar
y arrastrar. Con esta interfaz, puede dibujar los modelos de la misma forma que lo haria con
lapiz y papel (o como lo representan la mayoria de los libros de texto). Esto es un cambio
radical respecto a los paquetes de simulacién previos que requieren que formule las
ecuaciones diferenciales mediante un lenguaje o programa.

SIMULINK incluye una amplia biblioteca de bloques de sumideros, fuentes, componentes
lineales y no lineales y conectores. Puede también personalizar y crear sus propios bloques.
Los modelos son jerarquicos, es decir, puede construir modelos utilizando una metodologia
descendente y ascendente. Puede visualizar el sistema en un nivel superior, desde donde
mediante un doble clic sobre los bloques puede ir descendiendo a través de los niveles para
ver con mds detalle el modelo. Esto le proporciona una comprension de codmo se organiza
un modelo y como interactdan sus partes.

Los resultados de la simulacién se pueden transferir al espacio de trabajo de MATLAB para
su posterior postprocesamiento y visualizacion.

Las herramientas de andlisis de modelo que incluyen linealizacién y determinacion de
estados estacionarios pueden ser accedidas desde la linea de orden de MATLAB, asi como
las muchas utilidades que MATLAB y sus toolboxes de aplicaciéon poseen. Y como
MATLAB y SIMULINK estan integrados, pueden simular, analizar y revisar sus modelos
en uno u otro entorno en cualquier momento.

MATLAB
W SIMULINK
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3.2 Diagrama de bloques general

Se va a realizar el desarrollo de un modelo dindmico de una aeronave considerando los tres
grados de libertad. Eso indica que el andlisis s6lo es valido para el avion en movimiento
dentro del mismo plano. Eso conlleva no considerar los giros y fuerzas laterales que
producen movimiento fuera del plano, como los momentos de guifiada y balanceo.

Descripcion:

Para el desarrollo del modelo dindmico vamos a utilizar los diagramas de bloques. Simulink
nos proporciona la herramienta perfecta para hacer simulaciones mediante este método con
un sistema que funciona mediante niveles. Nos proporciona los pardmetros de entrada y
salida de la aeronave, siendo la misma un subsistema que funciona como una caja negra de
informacion. A la vez, podemos entrar en ella y acceder al siguiente nivel, compuesta de
varios subsistemas mds, que nos muestran como funcionan y las distintas interacciones de
las variables de dentro. Y asi se compone de distintos niveles que cada vez te permiten
acceder a cada nivel inferior de cada elemento del que esta compuesto el diagrama general.
Aqui se muestra el diagrama general:

Distancia p{I}
Distancia
L =

><$ Altur Altura

[ 1 3 | d=lta Alturs
delt:

= theta [

thets

Omegs

domega_dt [
Ax Az
@ X$ J=| Mhovtor ax
motor Velocidad [T
Velocidad
slfa @

alfa

Subsystem
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Parametros de entrada:

delta(rad) | Es el 4ngulo &, que indica la deflexién del estabilizador de cola.

imotor]: Es el coeficiente adimensional k del motor e indica el porcentaje de traccion
maxima que transmite el motor a las hélices.

Parametros de salida:

Distancia (m)|: Indica la localizacion del avion en el eje X, proporcionando la distancia

recorrida, en ejes cuerpo.

Altura (m)|: Indica la localizacion del avion en el eje Z, proporcionando la altura del mismo,

en ejes cuerpo.

theta (rad)|. Es el angulo @, que indica el dngulo de asiento del avidn.

‘A.Planeo(rad ) |: Es el dngulo de planeo, que indica la diferencia entre el 4ngulo 6 y el
angulo o .

Velocidad (m/s) | Indica la velocidad del avion.

alfa(rad)|. Es el angulo o, que indica el dngulo de ataque del avion.

Las salidas omega, domega_dt y AxAz no van a ninguna sefal de salida porque, aunque son
halladas por el integrador dentro del subsistema, no van a ser utilizadas para el posterior
andlisis.
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Aqui se muestra el interior del bloque del diagrama general. En él se muestran todos los

distintos elementos del andlisis, que mostraremos individualmente:

3.2.1 BLOQUE GENERAL
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El eje central del modelo es el bloque integrador 3DoF (body axes), que es el encargado de
integrar las ecuaciones de movimiento, utilizando para ello las fuerzas y momentos totales a
los que estd sometido, hallando la posicidn, las velocidades y las aceleraciones totales de la
aeronave en ejes cuerpo.

Para ello se necesita inicialmente los bloques subsystem aerodinamica, subsystem motor 'y
subsystem centrado. El bloque aerodindmico se encarga de obtener las diferentes fuerzas y
momentos de cada elemento en el que influyen las fuerzas aerodindmicas. El bloque motor
es el encargado de obtener la traccion o fuerza de empuje que crea la hélice mediante la
potencia del motor. El bloque de centrado obtiene las posiciones de los elementos respecto
al centro de gravedad del avion, para poder centrar todas las acciones exteriores y obtener
las fuerzas en ejes cuerpo y trasladarlas al centro de gravedad.

Una vez obtenidas todas las fuerzas y momentos por separado, respecto al centro de
gravedad del avion en ejes cuerpo, el subsistema FMsort es el encargado de agruparlas y
sumar las fuerzas totales, y de hallar los momentos totales que crean dichas fuerzas y
momentos aplicadas en otros puntos. Asi quedan agrupadas en el centro de gravedad para
entrar al bloque integrador directamente.

Por dltimo cabe describir el subsistema ISA Atmosphere Model. Para las fuerzas
aerodindmicas, la densidad es una variable que influye de forma notable, pero como este
factor varia con la altura, necesitamos el bloque atmdsfera ISA para obtener la densidad
correspondiente a cada altura, que nos indica a la salida del integrador.
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3.2.2 BLOQUE INTEGRADOR

Descripcion:
El bloque integrador se ocupa de, a través de las fuerzas y momentos a las que esta sometido

el avion, obtener la posicion, las velocidades y las aceleraciones que tiene en el momento
dado. Para ello integra las ecuaciones de movimiento anteriormente descritas:

F
Uu=—>-—q-w—g-siné
m

F
W=—-—q-u—g-cos@

m
M
q=—"

Iyy
=g

Para poder establecer el momento dado en comenzar la integracion, es necesario introducir
las condiciones iniciales. Para integrar respecto a los tres grados de libertad, hay que definir
la velocidad, dngulo de asiento, dngulo de ataque y posicidn iniciales, junto a la masa y la
inercia de la aeronave.

El bloque integra en los tres grados de libertad respecto a los ejes cuerpo de la aeronave:

8 (rad) p
(O y—»F M) (rad)
Fx Body ®, (rad/s)p
- Fixed do Jdt b
-2 I z
Fz ‘ XeZo (M)p o

Mass Uw(m/s) ——{U w

Vv
G O)——»mnm A A (mis?)p f

My Incidence
3DoF (Body Axes) & Airspeed
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Parametros de entrada:

F.(N)| Es la suma total de todas las fuerzas exteriores a las que esta sometido el avion

situadas en el eje X, en ejes cuerpo y aplicadas en el centro de gravedad.

F_(N)[: Es la suma total de todas las fuerzas exteriores a las que est4 sometido el avién
situadas en el eje Z, en ejes cuerpo y aplicadas en el centro de gravedad.

M (N -m)|: Es la suma de todos los momentos a los que estd sometido el avién situados en

el eje Y, en ejes cuerpo.

Parametros de salida:

O(rad)|. Indica el angulo de asiento del avion en ejes cuerpo que resulta de las fuerzas
introducidas.

w, (rad/s) | Indica la velocidad angular a la que estd sometido el avién a lo largo del eje Y,

correspondiente al valor de 'q'.

dw

Y

dt
correspondiente al valor de 4.

: Indica la aceleracion angular a la que estd sometido el avion a lo largo del eje Y,

X,,Z,(m)|: Indican la localizacién general del avion en ejes tierra. 'X,' indica la distancia en

el eje X, mientras que 'Z,' indica la altura en el eje Z.

u,w(m/s)| Indican la velocidad del avién en ejes cuerpo. 'u' indica la componente en el
eje X mientras que 'w' indica la componente en el eje Z.

2 . .z ., . . .
A, A (m/s*)| Indican la aceleracién del avién en ejes cuerpo. 'A,' indica la componente en

el eje X mientras que 'A,' indica la componente en el eje Z.

: Indica el 4ngulo de ataque del avidn, obtenido a partir del vector (u,w) de velocidad
en ejes cuerpo.

V(m/s)|: Indica el médulo del vector velocidad (u,w).

-30 -



3.2.3 BLOQUE FUERZA AERODINAMICA

Descripcion:
La fuerza aerodindmica es la producida por las acciones sobre el ala, cola y fuselaje. Estas
fuerzas son las que crean la sustentacion del avidn, pero a la vez producen una resistencia al

avance y también crean el momento de cabeceo.

Primero obtenemos las fuerzas individualmente de cada elemento:

= 212 Drbsondiy
>y Mybosy >
Fala
—————————— | d=nsidad Lbsoschyr
)
Subsystem Ala
alfa
— =iz Drbecediye
[ 2} -
v Mybody
——— | denzidad Fest
densidad
Subsystem Cola
e 212 Drbsadliy
=D,
delta
>y Mybody
Ffusel
L e densidad Lbsediy

Subsystem Fuselaje
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Estas fuerzas vienen determinadas por las féormulas anteriormente descritas:

L=¢g-S-C, SUSTENTACION
M=qg-S-c-C, MOMENTO DE CABECEQO
D=gq-S-C, RESISTENCIA

Por lo que dentro de cada elemento se hallan los distintos coeficientes para obtener L, M'y D
en ejes viento. Y después se pasan a ejes cuerpo mediante la matriz de transformacién para
hallar la fuerza aerodindmica total del elemento. Se hace lo mismo con el ala, el fuselaje y la
cola del avion, con sus respectivas caracteristicas. El dngulo delta solo interviene en la
aerodinamica de la cola:

W
[ 2} IV
3 | densidad .
densidad Myviento
Subsystem g
x F
Lvients g°e’sCm
-.
; £
» |
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- Ll
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; % Froduct Hybecy
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Subsystem Cd
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Parametros de entrada:

V(m/ $)|: Médulo de la velocidad del avién.

p(kg / m3) : Densidad del aire a la altura de vuelo.

a(rad)|: Angulo de ataque del avién.

o(rad)|. Angulo de deflexién del estabilizador de cola.

Parametros de salida:

F

ala

: Vector de salida compuesto por la resistencia (D) en el eje X, el momento de cabeceo

(M) en el eje Y, y la sustentacion (L) en el eje Z, que forman las fuerzas aerodindmicas del
ala. Todas ellas en ejes cuerpo.

est

: Vector de salida compuesto por la resistencia (D) en el eje X, el momento de cabeceo

(M) en el eje Y, y la sustentacion (L) en el eje Z, que forman las fuerzas aerodindmicas del
estabilizador. Todas ellas en ejes cuerpo.

F

fusel | Vector de salida compuesto por la resistencia (D) en el eje X, el momento de

cabeceo (M) en el eje Y, y la sustentaciéon (L) en el eje Z, que forman las fuerzas
aerodindmicas del fuselaje. Todas ellas en ejes cuerpo.
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3.2.4 BLOQUE MOTOR

Descripcion:

La fuerza de traccién es la fuerza de empuje generada por la hélice a través del motor. La
fuerza es el resultado de la ecuacién F, =k T, . . Ademds la fuerza se descompone segtin

el coeficiente i que depende de la alineacion del eje del motor/hélice con el eje horizontal
del aeroplano. Para nuestro modelo, al estar alineados, i =0, quedando un disefio asi:

a ] cos — ] .
i_motor
- Fx=Fm®caos i Fxbody
K
. o Fmotor
. ¢ 0
Fm=K"Tmax My
Tmax
Tmax
- o [ S
—{ sin ——
. Fybody
Fz=Fm®sin i

Parametros de entrada:

: Coeficiente que indica el porcentaje de tracciéon maxima

Parametros de salida:

ejes cuerpo.

seré igual a cero, ya que se desprecian los momentos giroscopicos producidos.

ejes cuerpo.
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T (N)|: Traccién maxima que es capaz de producir el motor

F, Xbod)(N): Es la fuerza de traccién a la que esta sometida el avién a lo largo del eje X, en

M (N-m)|: Es el momento producido por el motor en el avién en el eje Y, pero en este caso

F0a(IN)|: Es la fuerza de traccién a la que esta sometida el avién a lo largo del eje Z, en



3.2.5 BLOQUE CENTRADO
Descripcion:

Como la geometria de los distintos elementos viene dada respecto a un punto dado, para
poder sumar las fuerzas y momentos en cada uno, es imprescindible referir cada elemento a
un mismo punto. El bloque de centrado se encarga de situar cada parte respecto al centro de
gravedad del aeroplano, en ejes cuerpo, para posteriormente poder agrupar las fuerzas
creadas en cada elemento.

1

Ala_body
5 SED)
pos_cola Cola_body
- e S
pos_fus Fus_body
4 %) -+
pos_motor Motor_body

Parametros de entrada:

: Posicion geométrica del centro de aplicacion de las alas.

: Posicidon geométrica del centro de aplicacion de la cola.

‘ pos _ fuselaje|: Posiciéon geométrica del centro de aplicacion del fuselaje.

[pos _motor]: Posicién geométrica del centro de aplicacién del motor.

: Posicién del centro de gravedad del aeroplano.

Parametros de salida:

Ala _body|. Posicidn de las alas respecto al centro de gravedad en ejes cuerpo.
Cola _body|. Posicién de la cola respecto al centro de gravedad en ejes cuerpo.
Fus _body . Posicion del fuselaje respecto al centro de gravedad en ejes cuerpo.

Motor _body|. Posicion del motor respecto al centro de gravedad en ejes cuerpo.

-35-



3.2.6 BLOQUE SUMADOR FUERZAS

Descripcion:

El sumador de fuerzas es el bloque que se encarga de obtener la suma de todas las fuerzas y
momentos en los distintos elementos del avion. Las partes que distinguimos del aeroplano
que estan sometidas a fuerzas exteriores las dividimos en alas, fuselaje, estabilizador y la
proporcionada por el motor. Cada una de las partes estd sometida a distintas fuerzas, que
agrupamos para aplicarlas al centro de gravedad de cada elemento.

Las fuerzas de cada elemento se suman individualmente a lo largo de los ejes X y Z.

Por otro lado, en la suma de momentos, hay que tener en cuenta el punto de aplicacién de
las distintas fuerzas, asi como los momentos que se transmitan. Para hallar el momento total
en un punto B, transmitiendo fuerzas desde un punto A, usamos la siguiente expresion:

DMy=> M, +r,;xF,

Donde r,,xF, es el producto vectorial entre el vector desplazamiento entre Ay B, y la
fuerza total aplicada en el punto B.

Fala ¥
Pos_ala
Ala
=+
+
-+ :
2 ) I Fest x v Fx
Fest ¥ L
[ 8 1} J| Pos_est
= Fos_ z Sum Fx
Pos_est
Estabilizador
Pe{+
+
I
* My
L4 } | Fprop * Lol
Fprop ¥ Sum My
[ 8 1} | Pos_prop z
Pos_pro .
—F1aR Propulsicn
=+
+
—»( %)
* Fz
Pe{+
Sum Fz
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[ 7 ¥ P Fos_fus z
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Parametros de entrada:

Las entradas de este bloque son las distintas fuerzas que sufre el avidn, y que estdn divididas
en las fuerzas sobre el ala, el estabilizador, el motor (la traccidén) y el fuselaje. Estidn
definidas como Fala, Fest, Fprop y Ffusel respectivamente, y son vectores compuestos por
la fuerza en el eje X, el momento en el eje Y y la fuerza en el eje Z de cada elemento.

Para poder hallar las fuerzas totales a las que esta sometido el avion también necesitamos
como pardmetro de entrada las posiciones de los elementos descritos, para poder transmitir
los distintos momentos y fuerzas. Vienen definidos como Pos_ala, Pos_est, Pos_prop y
Pos_fus y definen la posicion de cada elemento respecto el centro de gravedad del avion.
Son vectores compuestos por la distancia en el eje X, en el eje Y y en el eje Z de cada
elemento al centro de gravedad.

Parametros de salida:

Una vez sumados todas las fuerzas y momentos, como resultado tenemos la salidas del
bloque, que son Fx, la fuerza total ejercida sobre el avion a lo largo del eje X; My, el
momento total al que esta sometido el avion a lo largo del eje Y; y Fz, la fuerza total ejercida
sobre el avién a lo largo del eje Z.
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3.2.7 BLOQUE ATMOSFERA ISA

Descripcion:

Como las condiciones atmosféricas, presion, densidad y temperatura, para una altitud
determinada, no tienen siempre los mismos valores, siendo practicamente imposible que
existan el mismo conjunto de condiciones en 2 dias diferentes, es necesario tener unas
condiciones estdndar de referencia, respecto a las cuales se den los resultados de las
actuaciones de un avion o de pruebas aerodindmicas, con el fin de tener un criterio comuin
de comparacion con resultados similares de otros aviones o pruebas.

Este conjunto de condiciones de referencia estdndar, o tipo, se conoce con el nombre de
Atmosfera Tipo Internacional (ISA) de OACI (International Civil Aviation Organization) y
se define como aquella que a un nivel del mar tiene una temperatura de 15 °C y una presion
de 760 mm de mercurio, disminuyendo la temperatura a razén de 6,5 °C por cada kilémetro
de altitud que se ascienda, hasta los 11 km.

En este caso Simulink incorpora un bloque que proporciona todos los datos en funcién de la
altura. En nuestro anélisis, lo utilizamos para obtener la densidad del aire:

— D
Distancia
T Terminator
@_>|7—’ " 8 {my's) Terminator
e de h {m) E;;EEE
-y P {Pa)
e Hg.-'m‘s':- Terminator2
154 Atmosphere Model

densidad

Parametros de entrada:

X,,Z,(m)|: Indican la localizacién del avion en ejes tierra. 'X,' indica la distancia en el eje X,

mientras que 'Z,' indica la altura en el eje Z, que entra en el bloque como 'A'.

Parametros de salida:

p(kg/ m*) | Indica la densidad del aire a la altura determinada.

El resto de salidas las terminamos con la salida Terminator para cerrarlas, ya que no las
vamos a utilizar durante el andlisis.
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4 . UTILIZACION DEL MODELO
DINAMICO

4.1 Punto de equilibrio

El punto de equilibrio de la aeronave es el estado en el cual las aceleraciones angulares y
lineales a las que esta sometida, son igual a cero. Es decir, el punto de equilibrio aparece
cuando las entradas de la aeronave consiguen que las aceleraciones totales sean nulas.

Para ello u, w, g deben ser constantes en el movimiento:
u=cte ->u=0
w=cte >w=0

qg=cte >q=0

Se consigue determinar este punto de equilibrio porque SIMULINK realiza iteraciones
siguiendo un algoritmo de optimizacién hasta conseguir que el término de aceleracién en
cada ecuacion desaparezca.

Los puntos de equilibrio que se buscan son los que corresponden a un vuelo rectilineo
horizontal. Esto es, la aeronave ni gana ni pierde altura. Esto implica que el dngulo de
asiento de la aeronave @ tiene que ser igual al dngulo de ataque « . Esta tercera condicion
determina la unicidad de solucién del punto de equilibrio.

-39



4.2 Calculo de maniobras

Una vez conocidos distintos estados de la aeronave, se van a simular maniobras de vuelo
para analizar como se comporta el aeroplano.

Para mover el avion sélo disponemos de los mandos principales, que en nuestro andlisis son
el dngulo de deflexion de cola J y la traccion del motor transmitida por el coeficiente k.

SIMULINK proporciona la posibilidad de introducir las variables de entrada como se desee,
variando su evolucién con el tiempo. Asf se tiene la posibilidad de simular una maniobra tal
y como se haria con los dispositivos reales de mandos de control.

Después deberemos estudiar los resultados obtenidos, analizando las distintas variables de
salida como son la altura, la velocidad, el angulo de ataque @ o el dngulo de planeo.
MatlLab proporciona el espacio de trabajo adecuado para examinar e interpretar los
resultados comprobando cémo se comporta la aeronave.
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5.APLICACION

5.1 Definicidn de parametros

Posicion geométrica (m)

Centro de gravedad (04,0,0)
Alas (0,0,0)
Fuselaje (0,0,0)
Cola (3.420,0,-0.607)
Motor (3.600,0,-0.264)
Coeficientes
5 m = 900kg
Avion I = 10kg o
C, =1.5836a +0.1186
C, = 0.7181c* +0.0979¢ + 0.0276
Alas C,, =0.5872a’ +0.0428a> —0.2885cr —0.0174
S =3.37
c=33
C, =0.6231a—0.0102
C, =0.6731a” +0.4036> — 0.0463a + 0.0154
Fuselaje C,, =0.0355¢> —0.16a +0.0035
S =3.37
c=3.3
C, =146 +2.1292a - 0.078
C, =0.005¢x
Cola C, =0
S =2.7538
c=33
Motor T, =900N
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5.2 Vuelo rectilineo a distintas alturas

Para establecer un vuelo rectilineo a distintas alturas, SIMULINK halla los puntos de
equilibrio imponiendo las variables que restringen el movimiento al estado que queremos
llegar. Para ello lo mds importante es imponer un dngulo de planeo igual a cero, que obliga a
que el vuelo sea rectilineo, y aplicar la altura que queremos alcanzar, liberando las variables
que queremos obtener para que el punto que buscamos tenga solucion.

En este caso queremos hallar las velocidades méaximas, minimas y de maximo alcance del
aeroplano a distintas alturas.

5.2.1 VELOCIDAD MINIMA Y MAXIMA

Para obtener la velocidad minima del aeroplano debemos tener en cuenta varios factores.

El primero y mds importante es el dngulo de ataque del ala & . Ya que este dngulo es el que
provoca la sustentacion del ala. A una misma velocidad, a mayor &ngulo, mayor
sustentacidn, sin embargo esto ocurre hasta un dngulo concreto. A partir de este dngulo el
ala entra en pérdida y deja de proporcionar la fuerza para sustentar el avion.

Con este dato podemos deducir que la velocidad minima del avién aparecera cuando el ala
entre en perdida, que viene dado por el ¢, y es independiente de cada modelo, ya que cada

avion tiene su «, caracteristica. En este caso vamos a suponer un ¢, =15°.

Sin embargo también hay que tener en cuenta que puede llegar un momento en el que el
motor no tenga la fuerza suficiente para mantener una velocidad constante para un alto
angulo de ataque, con lo que también deberemos restringir k=1, que es la mdxima traccion
que puede transmitir el motor. La velocidad minima serd la que alcance antes el dngulo de
pérdida o, =15° o k=I.

Para obtener la velocidad maxima del aeroplano debemos obtener la maxima velocidad
posible alcanzada con la méxima traccion del motor, que serd igual a k=1.

Ademéds estas velocidades varian dependiendo de la altura, ya que la densidad del aire p

influye determinantemente en la velocidad, y ésta a su vez, varia dependiendo de la altura.
Por lo tanto vamos a mostrar las distintas velocidades a Om, 1000m y 5000m de altura para
ver cémo influye.
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Aqui se muestra una grafica de como cambia la densidad p con la altura:

Altura (m) Densidad (kg/m®)

0 1,225
500 1,1673
1000 1,1116
1500 1,0581
2000 1,0065
2500 0,95686
3000 0,90912
3500 0,86323
4000 0,81913
4500 0,77677
5000 0,73612
5500 0,69711
6000 0,6597

Densidad aire

1,4
1,2

0,8

—e— densidad

0,6
0,4
0,2
0 \ \ \ | |

0 1000 2000 3000 4000 5000 6000

Altura

De estos datos se puede sacar la conclusion de que cuanto mads alto vuele el avion, mayor
velocidad podra alcanzar. Eso es debido a que como la densidad del aire serd menor, la
resistencia a la que se verd sometido también serd menor, ya que las fuerzas aerodindmicas
dependen directamente de la densidad del aire.
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Modelo dindmico de una aeronave (3GDL)

Estos son los datos obtenidos para una altura de Om:

0,37438 0,2618 15| 0,67225 24,5141
0,36381 0,25084 | 14,3720397 | 0,65729 25
0,28367 0,16411| 9,40278839| 0,57374 30
0,23649 0,10961| 6,28017571| 0,57685 35
0,20671| 0,073551| 4,21415202| 0,63284 40
0,20478| 0,071157 | 4,07698625| 0,63921 40,41
0,18679| 0,048582| 2,78353705| 0,72563 45
0,17283 0,03062 | 1,75439267 | 0,84694 50
0,16268 | 0,017284 | 0,99029794| 0,99224 55
0,16225| 0,016714| 0,95763942 1 55,248
Altura Om

—e— Alfa (rad)

—= K

Velocidades obtenidas a Om de altura:

V. =245141m/s

V. =55248m/s
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Estos son los datos obtenidos para una altura de /000m:

0,37438 0,2618 15| 0,67225 25,7337

0,3021 0,18466| 10,5802139| 0,58649 30
0,24968 0,12514 | 7,16997708 0,5688 35
0,21654 | 0,085614 4,9053094 | 0,60665 40
0,20429 | 0,070559| 4,04272345| 0,64087 42,53
0,19438| 0,058189| 3,33397632 0,6822 45
0,17887| 0,038438| 2,20233002| 0,78624 50
0,16759 | 0,023764| 1,36157372 0,9137 55
0,16225| 0,016713| 0,95758212 1 57,997

Altura 1000m

—e— Alfa (rad

—s—Kk

Velocidades obtenidas a /1000m de altura:

V. =25733Tm/s

V. =57.997m/s
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Modelo dindmico de una aeronave (3GDL)

Estos son los datos obtenidos para una altura de 5000m:

0,37438 0,2618 15| 0,67225 31,6236
0,32404 0,20863 | 11,9535905| 0,60765 35
0,27219 0,15111 8,657945| 0,56887 40
0,23736 0,11063 | 6,33861727| 0,57609 45
0,21297 | 0,081251 4,6553285| 0,61507 50

0,2047| 0,071066| 4,07177235| 0,63947 52,15
0,19529 | 0,059321| 3,39883499 0,6778 55
0,18206 | 0,042548| 2,43781513| 0,75954 60
0,16399 | 0,019023| 1,08993506/ 0,96943 70
0,16225| 0,016715| 0,95769672 1 71,27

Altura 5000m

—e— Alfa (rad)

=K

Velocidades obtenidas a 5000m de altura:

V. =31,6236m/s

V. =7127Tm/s
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5.2.2 VELOCIDAD DE MAXIMO ALCANCE

Es importante no confundir la velocidad maxima con la velocidad de médximo alcance. La
velocidad maxima se alcanza cuando obtenemos toda la potencia del motor. Sin embargo, a
esa velocidad, el gasto de combustible es muy elevado y la autonomia de la aeronave es
menor. Por lo tanto, un dato de mucho interés es hallar la velocidad para la cual el avién
puede llegar més lejos, llamada velocidad de mdximo alcance.

La curva k/V muestra que a una altura dada, cuanto mayor sea la velocidad, mayor va a ser
la resistencia, lo que implica una mayor tracciéon y un dngulo de ataque bajo, lo que forma
una curva creciente hacia la derecha. Sin embargo, cuanto menor es la velocidad, mayor
debe ser el dngulo de ataque para poder seguir produciendo la sustentacién. Lo que implica
que llega un momento en que se tiene que incrementar la traccién mientras aumenta el
angulo de ataque, aunque la velocidad disminuya. Esto significa que a partir de una
velocidad dada también es creciente hacia la izquierda, apareciendo un punto minimo en la
curva.

En este caso, la velocidad de maximo alcance se obtiene al hallar la que corresponde a este
punto minimo de la curva k/V, que proporciona el equilibrio entre velocidad y autonomia de

vuelo.

Como en el apartado anterior, esta velocidad también varia seguin la altura, porque depende
de la misma forma de la densidad del aire.
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Modelo dindmico de una aeronave (3GDL)

Estos son los datos para una altura de Om:

0,37438 0,2618 15| 0,67225 24,5141 | 0,02742299
0,36381 0,25084 | 14,3720397| 0,65729 25| 0,0262916
0,28367 0,16411| 9,40278839| 0,57374 30| 0,01912467
0,23649 0,10961 | 6,28017571 0,57685 35 0,01648143
0,20671 0,073551| 4,21415202| 0,63284 40| 0,015821
0,20478 0,071157| 4,07698625| 0,63921 40,41 0,01581811
0,18679| 0,048582| 2,78353705| 0,72563 45| 0,01612511
0,17283 0,03062 | 1,75439267 | 0,84694 50| 0,0169388
0,16268 | 0,017284| 0,99029794 | 0,99224 55| 0,01804073
0,16225| 0,016714| 0,95763942 1 55,248 | 0,0181002

Maximo alcance (Om)

0,03
0,025

0,02
0,015

0,01

0,005

Velocidad de maximo alcance a Om de altura:

Vv

max alcance

=40.41m/s

- 48 -



Daniel Ortigosa Val

Estos son los datos para una altura de /000m:

0,37438 0,2618 15| 0,67225 25,7337 | 0,02612333

0,3021 0,18466 | 10,5802139| 0,58649 30 | 0,01954967
0,24968 0,12514 | 7,16997708 0,5688 35 0,01625143
0,21654 | 0,085614 4,9053094 | 0,60665 40 0,01516625
0,20429 | 0,070559| 4,04272345| 0,64087 42,53 | 0,01506866
0,19438| 0,058189| 3,33397632 0,6822 45 0,01516
0,17887| 0,038438| 2,20233002| 0,78624 50| 0,0157248
0,16759| 0,023764| 1,36157372 0,9137 55| 0,01661273
0,16225| 0,016713| 0,95758212 1 57,997 | 0,01724227

Maximo alcance (1000m)

0,03
0,025

0,02
0,015

0,01

0,005

Velocidad de maximo alcance a 1000m de altura:

V

max alcance

=42.53m/s
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Modelo dindmico de una aeronave (3GDL)

Estos son los datos para una altura de 5000m:

0,37438 0,2618 15| 0,67225 31,6236 | 0,02125786
0,32404 0,20863 11,9535905 | 0,60765 35| 0,01736143
0,27219 0,15111 8,657945| 0,56887 40| 0,01422175
0,23736 0,11063| 6,33861727| 0,57609 45| 0,012802
0,21297| 0,081251 4,6553285| 0,61507 50| 0,0123014

0,2047| 0,071066| 4,07177235| 0,63947 52,15| 0,01226213
0,19529 | 0,059321 3,39883499| 0,6778 55| 0,01232364
0,18206 | 0,042548| 2,43781513| 0,75954 60| 0,012659
0,16399| 0,019023 1,08993506 | 0,96943 70| 0,013849
0,16225| 0,016715| 0,95769672 1 71,27 | 0,01403115

0,025

0,02

0,015

0,01

0,005

Maximo alcance (5000m)

Velocidad de maximo alcance a 5000m de altura:

V

m

ax alcance

=52.15m/s
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La grafica siguiente muestra la evolucidn de todas las velocidades obtenidas dependiendo de
la altura. Podemos destacar que el cambio significativo de densidad a 5000m de altura
influye de manera notable en la velocidad del aeroplano:

6000

5000

4000

—e— Vmin
—=— Vmax_alcance
—— VVmax

3000

Altura

2000

1000

0 10 20 30 40 50 60 70 80
Velocidad
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5.3 Simulacién de maniobra de incremento de velocidad

En este apartado se va a simular una maniobra de incremento de velocidad a /1000m de
altura. Para ello se cuenta con los mandos de entrada. Se quiere aumentar la velocidad de
30m/s a 50m/s, de una forma controlada.

Para empezar se muestra el estado de inicio y el estado final al que se quiere llegar para
comprobar el estado de las variables y poder alcanzar los estados deseados:

ALTURA 1000m
' V=30m/s | 6 =0.3021 rad | k=0.58649 | a =0.18466rad
'V =50m/s | 6 =0.17887 rad | k=0.78624 | a =0.038438rad |

Se va a realizar la maniobra de incremento de velocidad de dos formas distintas, para
comparar las reacciones del aeroplano. En ambos casos se realizard un cambio constante de
los mandos en un periodo de tiempo, pero uno después de otro. En el primer caso
cambiaremos primero el dngulo de deflexion de cola y luego aumentaremos la fuerza de
traccion, mientras que el segundo caso haremos lo contrario.

En ambas maniobras el cambio de las entradas con los mandos se realizard durante /0seg

cada una, por lo que el primer paso es hallar la pendiente de la sefial de entrada de ambos
mandos para obtener los estados que queremos alcanzar en ese periodo de tiempo:

PENDIENTE o

~0.3021-0.17887

mg =-0.012323
0-10

PENDIENTE &

m, = 0.58649 —0.78624 — 0.019975

0-10
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Para realizar la maniobra, hay que introducir las condiciones iniciales en el integrador, que
conocemos del estado inicial:

Velocidad inicial V, 30 m/s
Alfa inicial ¢, 0.18466 rad
Theta inicial 6, 0.18466 rad

Posicién inicial [x,z] [0, 1000] m

Y para asegurar que se empieza en un punto de equilibrio estable, se dejan 5 seg iniciales
para comenzar la maniobra.

5.3.1 MANIOBRA 1

Se va a pasar del estado inicial de 30 m/s al estado final de 50m/s.

En este primer caso se empieza cambiando el dngulo del estabilizador 6 de 0.30212 rad a
0.17887 rad. Se va a hacer el cambio en una evolucién de /0 seg de forma constante. Y
después se realiza el aumento del coeficiente de traccion desde k=0.58649 a k=0.78624 en
otros /0 seg y de la misma forma.

Se empieza la maniobra a los 5 seg. Esta es la entrada de la maniobra 1 donde se varian los
mandos durante 20 seg:

| — S —_— — W— |
N S T— o _— _— |
ol —— A — ool S— |
el — S Bl — |
By e ........................... .......................... .......................... Delta (rad) |
N S — R— 1 |
Y T I —— — |
ool O, . S S o, o |
I — N T . . |

00 5I 1|0 1|5 2i0 2|5 30



A continuacion se observan las distintas salidas que muestran como reacciona el avion a esta
primera maniobra.

Para ello se realiza una simulacién de /50 seg con SIMULINK para que el aeroplano se
estabilice alcanzando una velocidad y una altura estable.

Las variables més destacadas que muestran la evolucién del vuelo durante la maniobra 1 son
las siguientes:

VELOCIDAD

= !

e e M |
= m [ m

Yelocidad (mfs)

L
m

L
]

25 I 1
] 50 100 150
t (=eq)
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“ariacion altura (m)

=20
=40
B0
-80
-100
-120

-140
a

20

VARIACION ALTURA

n.z2

0.1a

0.03

0.06

0.04

0.0z
a

1
50 100 15
t (=eq)

ANGULO DE ATAQUE «

o

1
a0 100
t (seq)

45 -

150



Angulo de planeo (rad)

0.3

0.4

ANGULO DE PLANEO

1
=0 100 150
t (seq)
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5.3.2 MANIOBRA 2

Se va a pasar del estado inicial de 30 m/s al estado final de 50m/s.

En el segundo caso se va a empezar cambiando el coeficiente de traccion desde k=0.58649 a
k=0.78624, haciendo el cambio en una evolucién de /0 seg de forma constante. Y después
se realizard la disminucion del dngulo del estabilizador ¢ de 0.3021 rad a 0.17887 rad en
otros /0 seg y de la misma forma.

Se empieza la maniobra a los 5 seg. Esta es la entrada de la maniobra 2 donde se varian los
mandos durante 20 seg:

o ——— __________________________ __________________________ e __________________________ s .

08 i .......................... ........................... .......................... ........................ i

7L __________________________ ......................... — __________________________ S )

0 Bbssensmmmmene ........................ .......................... .......................... SR B

0.4_ ......................... .......................... .......................... .......................... .......................... ......................... il
0| —— .......................... ........... .......................... ........................ ]
ik .......................... .......................... ....... ......................... |

oL — __________________________ Snmn—— — ________________________ !
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A continuacion se observan las distintas salidas que muestran como reacciona el avion a esta
segunda maniobra.

Para ello se realiza una simulacién de /50 seg con SIMULINK para que el aeroplano se
estabilice alcanzando una velocidad y una altura estable.

Las variables més destacadas que muestran la evolucién del vuelo durante la maniobra 2 son
las siguientes:

VELOCIDAD

EO ,

b b M [y
[ M [ M

“elocidad (més)

1A ]
|

L
]

25 I 1
] a0 100 180
tiseq)

5% -



“ariacion altura (m)

Alfa (rad)

20

=20

=400

B0

-80

-100

-120
a

0.2

0.18

0.16

0.14

012

0.1

0.0s

0.06

0.04

0.02

VARIACION ALTURA

t (=eq)

|
100 150

ANGULO DE ATAQUE «




Angulo de planeo (rad)

0.2

0.14

0.1

0.05

ANGULO DE PLANEO

1
50 100 150
t (=eq)
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alfa (rad)

5.3.3 ANALISIS MANIOBRAS

Para interpretar los resultados obtenidos se va a comparar y analizar los datos mds
importantes de ambas maniobras.

Para empezar, se muestran los dngulos de ataque a de las dos maniobras:

ANGULOS DE ATAQUE «

0.2 . T g !
018 .......... ......................... ___________________________________________________ ..... ——— Maniobra 1 |
016 _________ ......................... ___________________________________________________ ..... Maniobra 2 o
014 ........ A S— S |
HELE S - I T _
- ......... ol ......................... ................................................... ................................................. d
SUEROE | — I I _
oo s (0. | PAR— T — e :
0.04 Lﬁ_ﬂﬁ___ . ........... R s e ]
I I T A _
" L |
o 5 15 25 a0 100 150

t(seq)

Se observa como en la primera maniobra, al empezar disminuyendo la deflexion del
estabilizador, el dngulo de ataque disminuye a la vez de forma constante mientras se
mantiene la traccion, hasta que aumenta la traccion y el dngulo de ataque se estabiliza.

Por el contrario, en la segunda maniobra, el dngulo de ataque disminuye muy ligeramente
mientras disminuye la traccion, pero luego vuelve a bajar con la misma pendiente que antes
cuando empieza a disminuir la deflexién del estabilizador con la traccién constante, hasta
que se estabiliza.
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Angulo de planeo {rad)

Después se muestran los dngulos de planeo del aeroplano durante las dos maniobras:

ANGULOS DE PLANEO

03— !

5 : : : : Maniobra 1
02 _ .......... .......... , ......................... \ ................................................... ........ —

Maniokbra 2

03 .......... s ......................... .................................................... .................................................
o % 15 25 a0 100 150
t{geq)

Lo mas destacable del andlisis de los angulos de planeo es que en ambas maniobras su
evolucidn en el tiempo muestra una estabilidad dindmica. Este equilibrio es oscilatorio y en
ambas maniobras se estabiliza con una misma frecuencia. En ambos casos el periodo de la

oscilacion es T= 21.3072 seg, lo que implica que la frecuencia de oscilacion es f= 0.0469
y
seg”.
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Velocidad (mis)

La variaciéon de velocidad, dependiendo del orden de variacién de los mandos en cada
maniobra, es la siguiente:

VELOCIDADES

60 — T _ T

40 L e ey el
35 S i B R A .. -
Manicbra 1
30 A o b b o b o s W o S A T e W S A R e S e S ]
Maniobra 2
0 & 15 25 50 100 150

t{seq)

Se observa como en la primera maniobra la velocidad aumenta de forma casi constante, ya
que al bajar primero el dngulo del estabilizador, el dngulo de ataque disminuye y comienza
inmediatamente a ganar velocidad al disminuir la resistencia, y al aumentar la traccion
después, sigue aumentando de la misma forma hasta que comienza a estabilizarse a la
velocidad de 50m/s.

Sin embargo en la segunda maniobra, al comenzar aumentando la traccién manteniendo el
estabilizador, la velocidad aumenta de forma muy ligera ya que el dngulo de ataque
permanece casi constante. Pero en cuanto empieza a disminuir el dngulo del estabilizador, el
angulo de ataque vuelve a bajar comenzando a ganar velocidad hasta que se estabiliza a
50m/s.

-63 -



Variacion altura (m)

Por dltimo se muestra la variacion de la altura que realiza el avion, dependiendo del orden

del cambio de mandos en cada maniobra:

VARIACIONES ALTURA

20 T T
BT i e e Do o P Maniobra 2 ol

b
P

|
i
]

|
Lek]
L]

-100

-120

-140

Se observa como en la primera maniobra la altura desciende muy rdpido al disminuir el
angulo del estabilizador, ya que al disminuir el dngulo de ataque y aumentar la velocidad, se
pierde altura rdpidamente. Al aumentar la traccion, la altura continda descendiendo de la
misma forma hasta que comienza a equilibrarse, y se estabiliza cuando alcanza los 106.5m
por debajo de los 1000m a los que empieza la maniobra, a una altura de 893.5m.

Sin embargo en la segunda maniobra, al comenzar aumentando la traccién sin tocar el
estabilizador, el angulo de ataque casi no varia, produciendo una mayor sustentacion,
subiendo unos pocos metros. Después, al disminuir el dngulo del estabilizador, el dngulo de
ataque empieza a disminuir y entonces desciende rapidamente, pero estabilizandose a mayor
altura que la maniobra anterior. Eso ocurre a 71.13m por debajo de los 1000m iniciales, a

una altura de 928.87m.
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6 . CONCLUSION

A lo largo de este proyecto se ha hecho y se ha implementado un modelo dindmico con la
herramienta SIMULINK, donde se ha aprendido su manejo, comprendiendo el desarrollo y
funcionamiento tedrico del vuelo de una aeronave.

Este modelo es una simplificacion con tres grados de libertad que muestra los movimientos
de la aeronave en un plano, y sirve de forma clara como introduccién a un modelo dindmico
completo.

Después se ha comprobado su utilidad hallando puntos de equilibrio a distintas alturas, y
con ellos se ha podido encontrar datos muy ttiles como la velocidad méxima, minima o de
maximo alcance.

Por ultimo, el modelo ha demostrado ser valido para analizar y comprobar las reacciones del

aeroplano mediante simulacion de maniobras, donde se han obtenido datos interesantes de
los cudles se ha podido extraer importante informacion.
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