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Kw ()= Funcion del diametro del cuerpo para la envergadura.

Kg,;= Factor empirico en funcién del nimero de Reynolds del fuselaje.

(k, — k)= Constante de masa aparente.

L= Momento total de rollo

[= Longitud de la aeronave.

[,,= Distancia entre el centro aerodinamico del ala al centro aerodinamico de la
cola horizontal.

ly= Longitud del fuselaje.

L,= Longitud horizontal entre la nariz del avion al centro de gravedad.

[,= Distancia horizontal entre el centro aerodinamico del al centro aerodinamico de
la cola vertical.

MTOW = Peso maximo de despegue “Maximun Take Off Weight”.

N = Numero de palas.

Ny= Punto neutro de la aeronave.

0,= Porcentaje de sobre-pico “Overshoot”

q= Presion dindmica.

Sp,s= Area latera proyectada del fuselaje.

Sexp= Superficie expuesta.

S, = Area que forma la hélice al girar.

S,= Superficie de la cola vertical.

S,,= Superficie del ala.

T, = Coeficiente de empuije.

T,=Tiempo para alcanzar el pico maximo “Peak time”

T,= Tiempo requerido para la respuesta transitoria “Settling time’
v= Velocidad de la aeronave.

vy= Volumen del fuselaje.

V,= Relacion de volumen de la cola horizontal.

V,= Relacién de volumen de la cola vertical.

.= Velocidad de crucero.

VM,= Velocidad méxima de operacion.

Vmax= Velocidad maxima.

V.= Velocidad de perdida “stall”.

W= Peso de la aeronave.

x,= Distancia entre el centro aerodinamico y el centro de gravedad.
x,.= Distancia al centro aerodinamico.

X.4= Distancia al centro de gravedad.



a= Angulo de ataque.

a,,, = Angulo de cero “lift’ del ala.

a,= Angulo de ataque de la cola.

a,,= Angulo de ataque del ala.

B= Deslizamiento lateral “sideslip”.

e= Angulo de “downwash” para el centro aerodinamico de la cola horizontal.
A= “eigenvalues”.

1= Relacion de presion dinamica en la cola horizontal.
n,= Relacion de presion dinamica de la cola vertical.
p= Densidad.

= Numero pi.

I'= constante de angulo de diedro.

8.,,= Deflexion del elevador para el “trim” longitudinal.
6,= Deflexion del “rudder”.

7= Efectividad del elevador.

7,= Efectividad del “rudder”.

{=relacion de amortiguamiento.

wy= frecuencia natural.

ac .y .. . h
d—”" = Variacion del coeficiente de empuje normal respecto al angulo de ataque.
acy,

= Variacion del coeficiente de fuerza normal producido por la hélice respecto

a
al angulo de ataque del avion.

de « ” H
= downwash” en la cola horizontal.

ds,
dcy,

(‘%’l) = Variacién del momento de “pitch” con el angulo de ataque.
f

= coeficiente de “trim-lift”.

(Z—Z)f: Variacion del momento de desestabilizacion de “pitch” con el angulo de

ataque.



INTRODUCCION

Los avances tecnoldgicos que han trasegado a lo largo de la historia han
contribuido con grandes beneficios en la humanidad, la invencién de nuevas
tecnologias alrededor del mundo, y la invencién de nuevos mecanismos (sistemas
de piloto automatico) de implementacion en la aeronautica, enfocados a las
aeronaves comerciales y aeronaves tipo “home-made” han generado aeronaves
mas autbnomas y seguras para diferentes tipos de vuelos como los son los
transatlanticos.

Los sistemas de piloto automatico son empleados en la aeronave para que esta,
corrija y mantenga cierta condicibn mientras se estd en vuelo, estos dispositivos
estan siendo implementados en las aeronaves de hoy en dia para que estas
obedezcan a las caracteristicas asignadas durante sus diferentes fases de vuelo
(despegue, crucero y aterrizaje), y para poder generar que el comportamiento en
vuelo de la aeronave sea continuamente el mismo asi sea perturbado por algin
fendbmeno, teniendo la capacidad de regresar a su posicion inicial por medio del
piloto automatico, todo estos mecanismos son implementados basicamente con el
fin de lograr que las aeronaves logren un vuelo seguro y asi mismo evitar que se
presenten fallas o accidentes, por ende, con este proyecto de investigacion se
pretende analizar la estabilidad y control dinamico de una aeronave de baja
velocidad, y poder realizar el disefio preliminar de un sistema de control sobre los
tres ejes de la aeronave y conociendo la respuesta en el tiempo por medio del
sub-modulo SIMULINK de MATLAB. Adicionalmente un sistema de control de
“altitude hold”, el cual se encargue de llevar y mantener a la aeronave
automaticamente a una altura deseada por el piloto.

Para lograr este disefio, inicialmente se deberd contar con los parametros
aerodinamicos de la aeronave, estos se calcularan mediante el software AAA
(Advanced Aircraft Analysis) (1) y con este determinar la estabilidad estética de
la aeronave. Posteriormente, se debera conocer las derivativas de control
basandose en el libro de Bandu N. Pamadi “Performance, Stability, Dynamics and
Control of Airplanes” (2), y poder hallar las funciones de transferencia de la
aeronave en el eje longitudinal y lateral-direccional y asi, conocer si la aeronave es
dinamicamente estable o inestable por medio del diagrama “Root-Locus”.
Finalmente se debera determinar el controlador PID mas oOptimo, es decir, que
estabilice a la aeronave en poco tiempo y con muy poco o ningun sobresalto u
“overshoots” para el disefio de estos sistemas de control y el “altitude hold”.

18



PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA
1.1. ANTECEDENTES

1.1.1. Nacional/Local
En el ambito nacional se encuentran proyectos de grado desarrollados por la
Universidad de San Buenaventura, seccional Bogota, que tratan sobre el analisis
de la estabilidad estética de MAV (Micro-Vehiculo Aéreo) y de la aeronave SUE-
SUA. Asi mismo, se encontré el desarrollo de una herramienta informética para la
estabilidad estética lateral direccional de cualquier aeronave de ala fija.

En cuanto al andlisis del MAV, cuya mayor dimension es de siete centimetros y
planos con geometria Zimmerman, se muestra el desarrollo de los calculos de
estabilidad estatica y control. La obtenciéon de los datos aerodinamicos fue
mediante el software AVL y posteriormente se analiz6 en CFD para obtener los
coeficientes de ‘lift’, “drag” y “momentum”. Para los calculos de estabilidad
estatica longitudinal, direccional y lateral, los autores se basaron en las
contribuciones principales del MAV, que en este caso al ser ala volante fueron
Gnicamente los efectos del ala y del sistema propulsor. Al finalizar los calculos, se
obtiene que el MAV cumple con la condicién de estabilidad estatica a lo largo del
eje longitudinal que como dicen los autores “la pendiente de los coeficientes de
momento alrededor del centro de gravedad de la aeronave debe ser negativa”
pero no cumplen con la segunda condicién que como dicen los autores “el punto
de corte o el coeficiente de momentos para el angulo de ataque debe ser positivo”.
Lo que en conclusion termina siendo una aeronave inestable en su eje
longitudinal. (1)

Por otro lado, el proyecto sobre la aeronave SUE-SUA, disefiado y construido por
el grupo de investigacion AeroTech de la Universidad de San Buenaventura, es
una aeronave biplano con dos paneles verticales en los extremos de cada plano
gue los unen entre si, para conformar una box wing, ya que esta configuracion
ofrece ciertas ventajas aerodinamicas, la aeronave cuenta con unas superficie
estabilizadora tipo canard. Dado estas caracteristicas de la aeronave SUE-SUA,
se estudia la estabilidad estatica y las caracteristicas de control a bajas
velocidades. Para ello se requiere determinar las caracteristicas de estabilidad y
control por medio de los coeficientes de sustentacion, resistencia y momentos
usando XFLR5; obteniendo como conclusiones que la aeronave es inestable
longitudinalmente pero direccional y lateralmente la aeronave es estable, en
cuanto a la superficie del canard se concluyd0 que posee un bajo control de
deflexién y “el resultado mas alto de canard se da cuando la superficie pequefa
del canard esta localizada por encima del centro de linea del fuselaje”. (2)

Finalmente, ASC “Aircraft Stability Calculator” (Figura 1), es el desarrollo de una
herramienta computacional, utilizando MATLAB, cuya finalidad es predecir el
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comportamiento estatico lateral y direccional de cualquier aeronave de ala fija,
reduciendo el tiempo de célculos aerodindmicos y geométricos para el usuario. El
codigo en MATLAB fue desarrollado en base a ecuaciones empiricas del texto de
Bandu Pamadi, ya que presenta un modelo matemético confiable, y del mismo
modo “en el codigo se utilizaron ecuaciones para el calculo de los parametros
geomeétricos de la aeronave tales como la longitud del fuselaje, ancho del fuselaje,
etc”. Para una facil manipulacion por parte del usuario, se empled la herramienta
GUI (“Graphical User Interface”), que permite realizar tareas interactivas y de una
manera mas sencilla por medio de una interfaz grafica. Para corroborar el correcto
funcionamiento y resultados de esta herramienta, se compararon los datos
obtenidos por esta con los datos obtenidos manualmente por los autores de la
aeronave Cessna 182, obteniendo un margen de error del 1.5% para la estabilidad
direccional y del 2.3% para la lateral, lo cual es muy favorable. En el analisis de la
aeronave Cessna 182, se obtuvo que es estable tanto direccional como
lateralmente. En conclusion, el ASC esta en la capacidad de brindar al usuario
pardmetros geométricos de la aeronave (ala, fuselaje y cola) y contribuciones a la
estabilidad lateral direccional. (3)

Figura 1: Pantalla de inicio de ASC (3)
) XS

AIRCRAFT STABILITY CALCULATOR bsw |

o
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1.1.2. Internacional
En cuanto antecedentes internacionales, se puede encontrar el andlisis realizado
por La Universidad de Concepcion ubicada en Chile, el cual trata sobre la
estabilidad y control longitudinal del modelo numérico de un avion no tripulado
(desarrollado también por la Universidad de Concepcién), dicho andlisis se llevé a
cabo por medio de matrices en espacio estado, empleando Simulink/Matlab;
dichas matrices dieron como resultado las respuestas dinamicas de la aeronave,
teniendo como entrada las deflexiones del elevador, para posteriormente
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desarrollar el andlisis del movimiento longitudinal en lazo cerrado que corresponde
a un sistema de control denominado autopiloto de cabeceo. El andlisis se dio para
un modelo del movimiento longitudinal, el cual fue lineal; y para una condicion de
vuelo en crucero, recto, estacionario y nivelado, a la cual se le aplicaba unas
condiciones de perturbacion, obteniendo que los parametros de oscilacion de
mayor importancia corresponden al tiempo de asentamiento y al error en estado
estacionario de la aeronave e igualmente obtener como resultado final en cuanto
al autopiloto de cabeceo, un control en el movimiento longitudinal y cumplimiento
en los requerimientos necesarios para el vuelo en crucero de la aeronave no
tripulada. (4)

En la facultad de ciencias exactas, fisicas y naturales de la Universidad Nacional
de Cordoba, Argentina; se desarrollé un estudio acerca de las actuaciones,
controlabilidad y cualidades de vuelo del Horten Ho-Xb (figura 2), un prototipo de
ala volante disefiada por el Dr. Reimar Horten a mediados de los afios 50, al cual
se le analizo la dinamica del movimiento tanto longitudinal como transversal. Para
esto se consider6 la teoria de pequefias perturbaciones y la hipotesis de mandos
fijos. En cuanto a los resultados que se obtuvieron de este analisis para el
desempefio longitudinal se observd que el Ho-Xb es una aeronave de alta
respuesta a las acciones del mando; y en cuanto al desempeiio transversal, posee
una calidad de equilibrio tanto lateral como direccional positiva, pero vuelve a una
posicion estable después de un largo lapso de tiempo. (5)

Figura 2: Ala volante Horten Ho-Xb (4)

En Madrid, Espafia, la Escuela Universitaria de Ingenieria Técnica Aeronautica,
realizé una modelizacién del UAV (figura 3) del departamento de Aerotecnia de la
EUITA con Simulink, para lograrlo, lo primero que se desarroll6 fue un modelo
matematico que simulara el comportamiento del UAV por medio de ciertas
suposiciones y de esa manera establecer el control longitudinal y lateral-
direccional correspondiente al UAV. Posteriormente, por medio de Simulink, se
analiza el comportamiento de la aeronave tanto longitudinal como lateral-
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direccional por medio de lazo abierto y cerrado dentro del entorno de Simulink.
Los resultados obtenidos para el movimiento longitudinal en lazo abierto para una
oscilacion fugoide era poco amortiguada y el “short period” era demasiado rapido,
mientras que el resultado para el movimiento lateral-direccional en lazo abierto
arrojaba una respuesta inestable. (6)

Adicionalmente, la compafila DAR Corporation ha desarrollado un software
llamado AAA (Advanced Aircraft Analysis), por medio del cual se desarrollan
andlisis al disefio preliminar de las aeronaves; lo cual permite tomar la
configuracion de la aeronave y analizar la estabilidad dinamica. La comparfia DAR
Corporation lleva a cabo andlisis tanto a nuevas como aeronaves existentes
(Airbus A340-300, Boeing 747-200/400, Boeing C17, Embraer 145, entre otros).

(7)

1.2. DESCRIPCION Y FORMULACION DEL PROBLEMA
El analisis dinamico de la aeronave propuesta en este proyecto requiere de un
estudio minucioso, que al momento de ser perturbado y desviado de su rumbo por
algun fendbmeno, logre corregir la trayectoria de la aeronave a su rumbo original.

Por lo tanto con el desarrollo del proyecto de investigacion, se pretende realizar un
estudio sobre la estabilidad estatica y dindmica de una aeronave en condicion de
crucero, cuya velocidad maxima sea inferior a Mach 0,3; para de ese modo
conocer la respuesta en el tiempo sobre los tres ejes (longitudinal, lateral y
direccional) de la aeronave y asi, disefiar de manera preliminar un sistema de
control que estabilice a la aeronave en caso de que esta sea perturbada por
fenémenos naturales (lluvia, vientos, tormentas, etc.)
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Esto contribuird no sélo a los proyectos que viene desarrollando Aerotech con la
navegacion del Navigator - X2 y KADET, sino a nuevos proyectos de disefios de
UAV’'s, ya que permitird el disefio de un piloto automatico que se encargue de
corregir y mantener un rumbo y altura deseada; por lo tanto se requiere plantear la
siguiente pregunta de investigacion.

¢, Qué andlisis se deben realizar teniendo en cuenta los pardmetros aerodinamicos,
para determinar la estabilidad y control dindmico de una aeronave de baja
velocidad?

1.3. JUSTIFICACION

Con el propésito de obtener nuevos conocimientos y apoyar nuevos temas en la
facultad de ingenieria, se realizaran estos analisis con profundidad. Con la
informacion proporcionada encontrada en los textos relacionados con la
estabilidad y control dinAmico de la aeronave y resultados de investigaciones
publicados por la NASA, AIAA (American Institute of Aeronautics and Astronautics)
y la comunidad cientifica y académica en general, se usaran ciertos parametros
para el andlisis de estabilidad y control de una aeronave con seis grados de
libertad, que genere lo propuesto anteriormente para asi ser implementada en
diferentes configuraciones. Esto abarcara nuevos métodos de estabilidad y control
de la aeronave.

La necesidad de este proyecto de grado, surge para conocer la estabilidad
estatica y dinamica de una aeronave tipo “home-made” o categoria LSA (Light
Sport Aircraft) en condicion de crucero. Igualmente la respuesta en el tiempo de la
aeronave longitudinal y lateral-direccional, para asi poder disefiar de manera
preliminar un sistema de control sobre los ejes y un piloto automatico de “altitude
hold”.

En la Universidad de San Buenaventura, sede Bogota, se han realizado esta
clase de analisis y herramientas computacionales Unicamente sobre el eje
longitudinal, por lo tanto, este proyecto de investigaciébn analizara también la
estabilidad dinamica sobre los ejes lateral y direccional de la aeronave.

Adicionalmente se encuentra desarrollando una serie de UAV’'s como lo son el
KADET y Navigator X-2.1. Por esta razén, el desarrollo de este proyecto de grado,
dejara las bases necesarias para el disefio del sistema de control longitudinal y
lateral-direccional de dichos UAV's junto con el “altitude hold”
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1.4. OBJETIVOS DE LA INVESTIGACION

1.4.1. Objetivo General
Analizar la estabilidad estatica y dindmica de una aeronave de baja
velocidad.

1.4.2. Objetivos Especificos

e Determinar si la configuracion de la aeronave favorece la estabilidad
estatica.

e Determinar las funciones de transferencia para los seis grados de
libertad.

e Establecer el diagrama “Root-Locus” para determinar las condiciones
de estabilidad dinamica.

e Disefiar de forma preliminar el sistema de control longitudinal y
lateral-direccional en Simulink — Matlab.

1.5. ALCANCESY LIMITACIONES DEL PROYECTO

1.5.1. Alcances
Con la presente investigacion se pretenden determinar los parametros
geométricos y aerodinamicos que contribuyen a la estabilidad estatica de la
aeronave en los tres ejes de movimiento. Ademas, se pretende investigar sobre la
estabilidad dindmica y el efecto que produce en el disefio preliminar de un sistema
de control lineal.

Los datos aerodinamicos y de estabilidad seran obtenidos a partir de la
herramienta computacional AAA (Advanced Aircraft Analysis). En caso de
encontrar que la aeronave no sea estable en alguno de los ejes, se propondran
soluciones para corregir este comportamiento, de ese modo también realizar la
simulacion en Simulink — Matlab.

1.5.2. Limitaciones

e No se realizaran analisis aerodinamicos en CFD.

e El proyecto no contempla la construccion de una aeronave.

e Tampoco se analizaran los materiales empleados en los sistemas ni
sus propiedades mecanicas.

e No se contempla la validacion de los datos obtenidos con datos
experimentales.

e El andlisis de estabilidad, se realizard& bajo la respectiva
configuracion de crucero de la aeronave que se seleccione.

e No se construird ningun sistema de piloto automatico.
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2. MARCO DE REFERENCIA

2.1. MARCO TEORICO Y CONCEPTUAL
Para lograr determinar el andlisis que se realiza en este proyecto, se debe tener
en cuenta algunos conceptos que deben ser claramente definidos para el
respectivo proceso.

El concepto de estabilidad estatica se define como la cualidad que poseen las
aeronaves de regresar a una condicion inicial por si mismas después de haber
sido perturbadas. La estabilidad estatica se clasifica en tres tipos: positiva,
negativa y neutra. Si el sistema genera fuerzas que hacen que vuelva a su
posicion inicial, se conoce como estabilidad positiva; por el contrario si el sistema
es perturbado y este genera fuerzas, que hacen que se aleje cada vez mas de su
posicion inicial se conoce como estabilidad negativa; y si el sistema es desplazado
de su posicién de equilibrio y no genera fuerzas permaneciendo equilibrado en su
nueva posicién, se conoce como estabilidad neutra. (8)

Las aeronaves cuentan con la estabilidad estatica longitudinal que se refiere al
movimiento del avién sobre su eje transversal, esta depende esencialmente del
estabilizador horizontal y es la mas importante, ya que determina las
caracteristicas del cabeceo. Igualmente existe la estabilidad estatica lateral-
direccional, la cual se refiere al movimiento del avién sobre los ejes longitudinal y
vertical respectivamente; la estabilidad lateral depende del angulo diedro de las
alas mientras que la estabilidad direccional va sujeto al estabilizador vertical de la
aeronave. En cada una de dichas estabilidades, se debe tener en cuenta las
contribuciones del ala, fuselaje y superficies de control, ya que son estas las que
determinan la estabilidad de la aeronave.

Siendo asi la estabilidad estatica permite en este proyecto lograr que la aeronave
mantenga una posicion equilibrada, segun el tipo de estabilidad que se presente, y
asi mismo permitiendo establecer si esta aeronave es 0 no estable para esta
condicion.

Figura 4: Comportamiento de una aeronave estable estaticamente
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Luego de establecer la estabilidad estatica se procede al analisis de la estabilidad
dinamica. La estabilidad dinamica, consiste en el movimiento del cuerpo en
funcion del tiempo, es decir, que son movimientos oscilatorios respecto a la
posicion inicial, si el sistema es perturbado por una fuerza externa de su posicion
de equilibrio y este tiende a oscilar con una amplitud decreciente hasta regresar a
Su posicion inicial, se dice que la aeronave es estable dinamicamente. Un sistema
estable dinamicamente debe ser estable estaticamente, ya que de otro modo no
se podria analizar el sistema debido a que este tendria a alejarse cada vez mas de
su posicién inicial. Igualmente, la estabilidad dinamica se clasifica en tres tipos:
positiva, negativa y neutra. Cuando las oscilaciones se amortiguan cada vez mas
hasta parar, es positiva; por el contrario si se van haciendo cada vez mas grandes,
es negativa; y si no se amortiguan es neutro. (6)

Siendo asi, este analisis permite ver el comportamiento dinAmico de la aeronave y
determinar los movimientos oscilatorios, segun la amplitud de estos movimientos
de la aeronave, se determina si es estable o inestable, dependiendo si la aeronave
logra retornar al equilibrio final, es dinAmicamente estable, logrando ser mas
efectiva en su vuelo.

Figura 5: Comportamiento de una aeronave estable dinamicamente
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El “short period" es el movimiento rapido de cabeceo de la aeronave con respecto
al centro de gravedad. El periodo es corto si la velocidad no tiene tiempo de
cambiar, esta oscilacion es debida principalmente a la variacion del angulo de
ataque. El tiempo para corregir la amplitud a la mitad del valor es usualmente un
segundo. (9) Este movimiento sirve para identificar los cambios rapidos que
implica en el angulo de ataque y en la variacion de cabeceo “pitch” en la velocidad
mMAas o0 menos constante. La frecuencia y la amortiguacion son muy importantes
para la evaluacion de la aeronave.
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Figura 6: Movimiento durante el “short-period” (10)
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El “phugoid” es el movimiento de las aeronaves, en el cual la aeronave se inclina
hacia arriba y asciende para posteriormente inclinarse hacia abajo y descender,
acompafnado por cambios de velocidad. Este movimiento ondulatorio posee un
“pitch” variable. Este fendmeno se produce por la gran diferencia de los angulos
de incidencia entre las alas y la cola de la aeronave. (11) Este parametro es
importante y sirve para el andlisis por que implica un equilibrio entre la energia
cinética y la potencial, por lo que el angulo se mantiene variando constantemente,
es decir sube y desacelera para luego volver a caer, por lo tanto esta variacion
ayuda también a determinar la estabilidad de la aeronave.

El “Root-Locus” es un método para determinar todos los “roots” (polos y ceros) de
la resolucion de las ecuaciones diferenciales de una representacion grafica de un
sistema que permite facilmente la sintesis de respuesta o frecuencia transitoria
deseada. El “Root-Locus” representa los valores de la variable de las funciones de
transferencia (s) que hacen gue esta funcion de transferencia sea igual a -1 y
aumente la ganancia del “root” de cero a infinito. (12) El diagrama “Root-Locus” no
solo establece la estabilidad de un sistema, sino que también puede mostrar el
coeficiente de amortiguamiento y la frecuencia natural de un sistema
retroalimentado, en resumen el diagrama “Root-Locus” grafica la precision de la
estabilidad del sistema, en caso de no serlo, el diagrama muestra la desviacion o
la no precision del mismo. Para este proyecto se analizard el sistema
retroalimentado de control de la aeronave, el cual sefiala la estabilidad dinamica
de la aeronave.
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El “Yaw Damper” es un sistema cuya funciéon es eliminar los movimientos
oscilatorios originados por la fuerte estabilidad de la aeronave, sin interferir en las
ordenes de mando de los pilotos sobre las superficies de control. Esta funcién se
lleva a cabo para ayudar al estabilizador vertical a aumentar la estabilidad
direccional. El sistema actla aumentando la potencia del timén de direccion, esta
potencia viene expresada por el cociente entre la variacion del momento de
guifiada y la variacion del angulo de deflexion del timén de direccion, es decir la
cantidad de “yaw” producida por el timén por cada grado de deflexion del mismo.
Cuando se actia aumentando esta relacidon, la respuesta del timén a una
oscilacion es mucho mas rapida, al ser asi entonces se disminuyen los efectos
negativos de la oscilacion.

La salida de sistema es medida y controlada continuamente por medio de un
control; y la entrada es modificada para reducir alguna diferencia o error a cero.
(13) Es decir, que para este proyecto de grado, si el sistema disefiado en Simulink
— Matlab, detecta que la aeronave no esta en vuelo recto y nivelado, este empieza
a iterar hasta que la aeronave regrese a su posicién inicial de vuelo.

El sistema de retroalimentacion “feedback” es un proceso en el cual la informacion
del pasado o el presente influyen en el mismo fenémeno en el presente o futuro.
Existen dos clases de “feedback”, los cuales son positivo y negativo; para este
proyecto de grado se usara el “feedback” negativo, el cual consiste en que la sefial
de salida no esta en fase con la sefal de entrada. (14) El sistema de
retroalimentacion cuenta con un controlador, un procesador y un elemento de
monitoreo que se encarga de hacer la funcién de retroalimentaciéon que funciona
mediante un sensor que devuelve la informacion a la seccién de entrada. Este
sistema de retroalimentacion es un sistema esencial en el “Closed-Loop”, el cual
es un sistema en donde la salida de datos es una medida y es retroalimentada en
la entrada para comparar los datos y regular el sistema. La mayor preocupacion
del “Closed-Loop” es mantener la estabilidad, dado que en ese proceso se
desarrolla inestabilidad por las constantes correcciones que realiza el mismo
sistema. La ventaja del “Closed-Loop” y en si del “feedback” es que la respuesta
del sistema no se vera muy afectada por las variaciones de parametros internos o
disturbios externos. (15)

La transformada de Laplace permite expresar una ecuacion diferencial en una
expresion algebraica, lo que simplifica el proceso de analisis del sistema de
control. Pero para obtener las funciones de transferencia en los seis grados de
libertad, se debe contar con una ecuacion diferencial no lineal y al ser una
ecuaciéon diferencial no lineal, no se le puede aplicar dicha transformada, por lo
cual se debe emplear un sistema lineal equivalente. Una vez se tiene al sistema
lineal equivalente, se le aplica la transformada de Laplace en ambos lados y de
esa manera obtener una ecuacion G(s), la cual es la relacion que existe entre la
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salida y la entrada de la transformada de Laplace, a lo que se le conoce como
funcion de transferencia, lo cual ayuda a deducir la informacién del sistema,
determinando los zeros (donde la funcion G(s) es cero) y los polos (donde la
funcion G (s) se aproxima a infinito) de G(s). (15)

Por otro lado, la respuesta del sistema depende del orden de la ecuacion
diferencial o del grado del denominador de la funcién de transferencia. La
respuesta del sistema consta de dos partes, la parte natural o respuesta libre y la
parte de la respuesta forzada. La parte natural es conocida también como
respuesta transitoria, es de la forma e~?" y es generada por el polo del sistema y
de esta depende el tiempo de respuesta, ya que si el polo esta ubicado mas alla
del eje real negativo, la respuesta transitoria caera mas rapido a cero; por el
contrario, si esta ubicado en el eje real positivo, la respuesta va a divergir debido a
gue la respuesta de salida va a incrementar proporcionalmente con el tiempo. Por
otro lado la parte de la respuesta forzada también es conocida como respuesta del
estado estable, esta ocurre cuando el polo es s = 0. En ambos casos, los zeros
del sistema y la funcion de entrada influyen en la amplitud del sistema.

En cuanto al orden de la ecuacién diferencial, se encuentra la respuesta del
sistema de primer orden, esta es de la forma:

s+b
s+a

G(s) =

Y su transformada de Laplace % es:

o=

Donde después de aplicar el método de fracciones parciales, multiplicarlo por
s(s + a) y aplicar la transformada inversa, se obtiene:

ot (152

P . b -b _
En este caso el término - corresponde a la respuesta forzada y (QT)e at

corresponde a la respuesta natural.

El otro orden de ecuacion diferencial que se encuentra es las respuestas del
sistema de segundo orden, generalmente estos sistemas cuentan con dos polos y
tiene la siguiente forma:
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b

O = Frw+b
Y su transformada de Laplace 7(s) es:
7 = GEF) = o
Si7(s) = % entonces:
b

y(s) = s(s?+as+b)

La funcion de transferencia para un sistema de segundo orden se expresa de la
siguiente manera:

b

G(s) = " T
S +2m(\/5)5+b

La respuesta de un sistema de segundo orden, puede ser sobre-amortiguado,
oscilatorio, sub-amortiguado o criticamente amortiguado, como se observa en la
figura 7.

Si los polos correspondientes a los valores de a y b estan sobre el eje real
negativo y la grafica no tiene ningun sobre-impulso es sobre-amortiguado, si los
polos estan sobre el eje imaginario y la grafica tiene forma sinusoidal con amplitud
constante, la cual va hasta el infinito por no tener amortiguamiento en el sistema,
es oscilatorio, sub-amortiguado si los polos son nimeros complejos con partes
reales negativas y su respuesta es oscilatoria, caracterizada por tener sobre-
impulsos o0 es criticamente amortiguado si los polos son reales, negativos e
iguales entre si.
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Figura 7: Respuestas de un sistema de segundo orden (15)
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En cualquiera de estas respuestas de segundo orden, se pueden encontrar ciertas
caracteristicas esenciales dentro de la representacion grafica como el “Peak time”
T,, el cual es el tiempo que se requiere para alcanzar ya sea el primer sobresalto o
el sobresalto maximo; este se calcula con la siguiente ecuacion, la cual va en
funciébn de la frecuencia natural y la relacion de amortiguamiento w, y ¢

respectivamente:
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i
wp/1—C2

Otra caracteristica esencial de las respuestas de segundo orden, es el “settling
time” o tiempo de establecimiento, este es el tiempo requerido en que la respuesta
transitoria este dentro del +2% del valor estable de la representacion grafica de la
respuesta, al igual que el T,, este va en funcion de w, y ¢:

r_ T In(0,02/1 — ¢?)

s
{wn

TP:

Entre tanto, el porcentaje del “overshoot” es el maximo sobresalto sobre el valor
estable final:

_ y(max) —y(c0)
y()

Figura 8: Caracteristicas de la respuestas de segundo orden (15)
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2.2. MARCO LEGAL O NORMATIVO
Las cualidades de vuelo se hardn en conformidad con las disposiciones de las
normas FAR 23 (Federal Aviation Regualtion) y las especificaciones militares MIL-
F-8785C, “flying qualities of piloted airplanes” la cual trata sobre las cualidades de
vuelo de aeronaves tripuladas.

Como lo indica la norma FAR23 en la Subparte B en la seccion de controlabilidad
y maniobrabilidad que corresponde a vuelo en los numerales 23.143, 23.145,
23.147; la principal condicion de la norma es que el avion debe poderse controlar
y maniobrar en todas las fases de vuelo, incluyendo, despegue, ascenso, crucero,
descenso, intento de aproximacion Yy aterrizaje (tanto encendido como apagado) y
con los flaps extendidos y retraidos.

Debe ser posible realizar una transicion gradual de un régimen de vuelo a otro
(incluyendo giros y deslizamientos), sin algun peligro que supere el limite del factor
de carga, bajo cualquier condicion de operacion. Se deben tener en cuenta las
condiciones de resistencia del piloto, es decir las fuerzas necesarias que debe
aplicar el piloto para cada superficie de control.

En los numerales 23.173, 23.175, 23.177 y 23.181 indican que; las normas
clasifican a la aeronave con la que se va a trabajar en este proyecto de grado, en
una aeronave clase I, ya que es pequefia y ligera. En cuanto a las normas de la
FAR 23, se indica que el peso méximo debe ser determinado con el avién en
configuracion de aterrizaje, para cada altitud y temperatura ambiente dentro de los
limites operacionales establecidos para la aeronave, con el centro de gravedad
mas desfavorable y fuera del efecto suelo en el aire libre, la cual el gradiente de
ascenso no debe ser menor de 3,3% con los motores a la potencia que se
dispondra ocho segundos después de haber iniciado los movimientos de los
controles de empuje o potencia desde el régimen minimo de vuelo hasta la
posicion de despegue. La velocidad limite maxima de operacion VM,/MM,, no
debe exceder la velocidad de crucero V. y debe ser suficientemente inferior a
Vds/Md; para que sea improbable que las ultimas velocidades sean excedidas

inadvertidamente en vuelo; la velocidad VM, no debe exceder 0,8 veces Vd/Md 6
0,8 veces Vd;/Mdy.

Para el control longitudinal y lateral, la norma indica que el aviébn debe mantener
una compensacion lateral y direccional en el nivel de vuelo a una velocidad V,, 6
VM,/MM, cualquiera de las dos que sea mas baja con el tren de aterrizaje y los
flaps retraidos. La compensacién longitudinal durante las siguientes condiciones,
excepto que no sea necesario mantener la compensaciéon a una velocidad superior
a VM,/MM,; en las condiciones de aproximacion, la compensacion debe ser
mantenida. Para la estabilidad estatica longitudinal, la velocidad del aire debe
corresponder dentro de +7,5% de la velocidad de compensacion. Igualmente la
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curva de fuerza del baston debe tener una inclinacién estable para un rango de
velocidad de +50 nudos y menor a 1,4 veces Vs,, este rango de velocidad debera
ser considerado al comienzo de los extremos exteriores de la banda de friccion y
la fuerza del bastén no deberan exceder 23kg con el tren de aterrizaje o los flaps
retraidos. (16)

Para el control direccional y lateral, en cuanto a la norma MIL-F-8785C en la parte
de requisitos secciones a modo general 3.2 para control longitudinal y 3.3 para
lateral, indica que en vuelo no acelerado en todas las altitudes de servicio, la cual
debe estar entre Vs y V,,4x, NO estara limitado por la eficacia del control longitudinal
o controles del mismo. El control direccional y su estabilidad deberan permitir al
piloto equilibrar momento de “yaw” y el control para un deslizamiento lateral. La
sensibilidad de las fuerzas del pedal de control durante el “yaw” debera ser
suficientemente alta para que los requisitos de control direccional y la fuerza
puedan ser satisfechas y una coordinacién que pueda lograrse sin fuerzas
indebidamente altas en el pedal, pero suficientemente bajas para que las entradas
de control inadecuadas ocasionales no afecten seriamente las cualidades de
vuelo. En derrapes constantes, los requisitos para este control se expresa en
términos de caracteristicas en constante control de guifiada y para derrapes de
tasa cero de guifiada con el avién de alas recortadas y en vuelo recto y nivelado,
se aplica una completa deflexion de control del pedal de “yaw”, 250 libras de
fuerza de control de pedal de “yaw” y control de balanceo o superficie de
desviacion maxima. En cuanto al control lateral-direccional con vientos cruzados,
sera posible despegar y aterrizar con habilidad normal del piloto y la técnica en los
vientos cruzados de 90°, desde cualquier lado. (17)

2.3. ALTERNATIVAS DE SOLUCION PREVISTAS
En este proyecto de grado, los resultados que se esperan obtener en cuanto a la
estabilidad estatica de la aeronave, es que sea estable tanto longitudinal como
lateral-direccional; ya que el desarrollo de este proyecto va a depender de dicha
estabilidad. Para que la aeronave sea estable, el rango de las derivativas en los
ejes, esperados deberan ser:

Para el eje longitudinal

Cyo >0

Cra <0
Para el eje direccional

Cng >0
Para el eje lateral

Cp <0
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Igualmente, por medio de una representacion del diagrama “Root-Locus” de la
aeronave, se obtendra los resultados de la estabilidad dindmica; “Puesto que este
método gréafico, permite determinar la naturaleza de una respuesta transitoria y la
estabilidad de los sistemas de control, donde cualquier parametro es variable”.
(15) La representacion del diagrama “Root-Locus” que se estara esperando es
como el que se observa a continuacion:

Figura 9: Gréafica de “Root-Locus” de una aeronave estable (15)
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Junto con una interfaz en Simulink-Matlab, que por medio de un sistema
“feedback”, simulara la aeronave en su retorno a vuelo recto y nivelado una vez
sea perturbado. Donde se observa que en la figura (10) contiene dos bloques, de
los cuales el bloque superior (KG(s)) contiene la funcion de transferencia
correspondiente a la aeronave y el inferior (H(s)) contiene la funcion de
transferencia que se encarga de realizar las correcciones necesarias.
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Figura 10: Sistema de control con “feedback” (15)
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observa en la figura (11), en donde se observa la respuesta en el tiempo que

tiene la aeronave para recuperar su posicion de equilibrio.

Figura 11: Respuesta del escalon unitario. (15)
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3. METODOLOGIA

Para llevar a cabo este proyecto de grado, se debe seleccionar una aeronave cuya
velocidad maxima sea inferior a Mach 0,3. Una vez se es seleccionada, se deben
determinar todos los pardmetros geométricos, ya sea por planos del mismo
fabricante o en caso dado por medio de un modelado en CATIA donde se pueda
con algunas medidas dadas por el fabricante obtener otras. Igualmente, se debe
obtener los principales pardmetros aerodindmicos, ya sea por medio empirico-
analitico o por medio computacional (AAA).

Una vez se cuente con dichos pardmetros, se procede a determinar la estabilidad
estatica de la aeronave en los tres ejes (longitudinal, lateral y direccional); este
analisis de estabilidad se puede llevar a cabo por medio de una programacion en
EXCEL, en caso de que la aeronave no sea estable estaticamente se debera
volver a seleccionar otra aeronave.

Para determinar las funciones de transferencia en los seis grados de libertad de la
aeronave, se debe primero encontrar las derivativas de estabilidad y control, esto
por medio del libro “Performance, Stability, Dynamics and Control of Airplanes” de
Bandu N. Pamadi (15) y una programacion llevada a cabo en MATLAB, con dichas
derivativas se podra establecer la respuesta en el tiempo tanto longitudinal (“short-
period” y “phugoid”) como lateral-direccional (*roll-mode” y “dutch-roll”) por medio
de la matriz “state-space” correspondiente a cada una. Al resultado obtenido de
cada una de las matrices “state-space” y por medio de MATLAB se puede
determinar cada una de las funciones de transferencia de la aeronave.

Por medio de la respuesta longitudinal de la aeronave, se podra obtener el
diagrama “root-locus”, el cual, determina si la aeronave es dinamicamente estable
por medio de la posicion de los polos en el eje real. Una vez se cuenta con una
aeronave estable dinamicamente y con los parametros mencionados
anteriormente, se procede al disefio del sistema de control longitudinal, lateral-
direccional.

Este disefio preliminar de sistemas de control, se llevara a cabo por medio del
sub-modulo SIMULINK de MATLAB, en donde por medio de las funciones de
transferencia correspondientes y un controlador PID, la aeronave logre
estabilizarse ya sea longitudinal o lateral-direccionalmente en poco tiempo y con
pocas o ninguna oscilacion. Finalmente, se podra llevar a cabo el sistema de piloto
automatico, que lleve y mantenga a la aeronave en una altura deseada por el
piloto, el cual lo haga sin ascender ni descender varios metros y con pocas o
ninguna oscilacion para alcanzar dicha altura.
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Este proyecto se regira bajo el siguiente diagrama de flujo:

Figura 12: Diagrama de flujo del proyecto
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NO

Determinar la
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Determinar la estabilidad
dindmica de la aeronave por
medio Pamadi, Roskam y la

herramienta computacional AAA

v

Determinar el tiempo de
respuesta de cada uno de los
ejes de la aeronave

Disefar de forma preliminar el
sistema de control longitudinal,
lateral-direccional y “altitude hold”
en Simulink-Matlab

CLaa Cmaa CDaa CDua CLul
Cmu’ Can Cmqa CLér, Cm(x,

Cyps Cipy Cnpys Cyry Cir

Cars Cyjpr Cup Cns

FIN

Fuente: Los autores
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3.1. ENFOQUE DE LA INVESTIGACION

La investigacion sera de caracter empirico—analitico debido a que esta sera
basada en datos experimentales tomados de los textos, también se pretende
realizar con la ayuda de herramientas computacionales como asi mismo por
los medios manuales con su respectivo andalisis ingenieril, que con lleven a una
relacion de la teoria propuesta para el desarrollo de la programacion.

3.2. LINEA DE INVESTIGACION DE USB / SUB-LINEA DE FACULTAD /
CAMPO TEMATICO DEL PROGRAMA

Energia y vehiculos / La linea de investigacion de la facultad estara orientada a
desarrollo de disefio de aeronaves / Andlisis estatico y dinAmico de una
aeronave de baja velocidad/Disefio de aeronaves.
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4. DESARROLLO DE INGENIERIA

4.1. DETERMINACION DE LA ESTABILIDAD ESTATICA

La universidad de San Buenaventura junto con el grupo de investigacion
AeroTech, busca disefiar y construir una aeronave categoria LSA de baja
velocidad, por lo tanto para poder tener una base de validacion se debe realizar
este tipo de estudio. La aeronave STOL CH 750 es una aeronave de baja
velocidad y que se acoge a lo que la Universidad de San Buenaventura busca,
adicionalmente, no se tiene conocimiento de haberle realizado un analisis de
estabilidad estatico y dinamico a esta aeronave a diferencia de aviones como
Cessna o Piper que se les han realizado el respectivo analisis aeronave para el
caso estudio.

La aeronave que se estudiara es la “STOL CH 7507, de la compafiia “Zenith
Aircraft Company”, ya que es una de las aeronaves tipo “home-made” mas
vendidas en el mercado e igualmente porque sus disefilos cumplen con las normas
de la FAA para la categoria LSA (Light Sport Aircraft).

El “STOL CH 750” es una aeronave ligera, con un motor a piston cuatro cilindros
opuestos “Continental O-200-A”, al ser una aeronave ligera y de buenas
caracteristicas aerodinamicas y asi mismo permite hacer un analisis de estabilidad
estatico y dinamico de manera sencilla. El tren de aterrizaje es robusto y fijo; en
cuanto a sus planos, son altos y rectangulares, lo que facilitara los célculos para
determinar la estabilidad estatica de la aeronave. (18)

Esta aeronave es la adecuada para el analisis, por su facil acceso a sus
caracteristicas y planos; asi mismo, por la geometria de las alas que posee la
aeronave STOL CH 750, ya que al no tener flechamiento (rectangulares) ni diedro
facilitara el calculo para la estabilidad estéatica lateral y direccional de la misma, ya
gue algunas contribuciones seran automaticamente cero. Igualmente se dio por
los pardmetros que se ven a continuacion en las tablas, pues los valores no son
muy altos lo que facilita los calculos y los respectivos procedimientos a la hora de
utilizar algun software para representar a la aeronave, y posteriormente analizarla,
teniendo también una gran serie de parametros que servirdn y ayudaran con los
respectivos analisis que se realizaran a la aeronave en el software Simulink-
Matlab.

Finalmente, los mas benéfico que se obtiene de la aeronave son los planos
detallados, en estos planos se encuentra la estructura basica que se necesita para
realizar el respectivo analisis; la geometria de la aeronave es pequeiia, por lo
tanto se pueden realizar los procedimientos de manera practica. Esta aeronave no
es de gran tamafo, pero su velocidad y autonomia, permiten analizar
detalladamente cada fase de vuelo, para este caso en crucero, fase en la que se
va a realizar el andlisis de la aeronave.
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Esta aeronave cuenta con las siguientes caracteristicas:

PARAMETRO VALOR
b,, 9.10m

h 2.6m

L 6.7 m
S, 13.4 m?

Cw 15m

bhw 2.6m

Shw 2.0 mz

Chw 0.8 m

AR, 6.18

ARy, 3.29

MTOW 653.17 kg

Peso vacio 350 kg
Capacidad de 0,09m3

combustible
Tabla 1: Caracteristicas geométricas de la aeronave STOL CH 750 (18)

Sus principales caracteristicas de rendimiento son:

PARAMETRO VALOR
Rango 710 km
Autonomia 4.4 hr
Tasa de ascenso 18.36 km/hr
Velocidad de crucero 162 km/hr
maxima a nivel del mar
Velocidad de stall 56 km/hr
Techo maximo de 4.2 km
servicio

Tabla 2: Rendimiento de la aeronave STOL CH 750 (18)

Las caracteristicas de las alas, rudder y estabilizador vertical de la aeronave
“STOL CH 750”, se pueden observan en la siguiente tabla.

POSICION PERFIL THICKNESS DIEDRO INCIDENCIA
Ala NACA 65-018 16,67% 0 deg +3 deg
Rudder (root) NACA 0012 15,55% 90 deg 0
Rudder (tip) NACA 0012 10,55% 90 deg 0
Estabilizador NACA 4412 14,65% 0 deg -1 deg
horizontal

Tabla 3: Caracteristicas del ala, rudder y estabilizador vertical

Como caracteristicas principales de operacion de la aeronave “STOL CH 750” se
tiene que la aeronave alcanza una velocidad maxima en crucero de 45 m/s a nivel
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del mar, su méximo techo de servicio son 4200 m (ver tabla 3), altura que se
considerara a la aeronave en la etapa de crucero. Debido a que existe una
diferencia de densidades entre las alturas mencionadas, es necesario recalcular la
velocidad méxima en crucero a 4200 m, para ello se utilizé la férmula propuesta en
el libro “Flight Performance of Aircraft” de Ojha, Shiva Kumar. (19)

La pendiente de “lift” del perfii NACA 65-018 se calcul6 como se muestra a
continuacion; dichos valores fueron obtenidos mediante XFLR5 con un nimero de
Reynolds de 2.908.230,4 como se observa en la figura 13.

Figura 13: C;vs a del perfil NACA 65-018

1,4780 — 0,4523

Cla[ZD] =

T
(10 - 0) 155
1,0257
Clagz) = 57775
Cla[ZD] = 4',26

Aot = —3,8695 deg = —0,06735 rad
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Cl, =—Cl, ay
Cl, = —4,26 (—0,0675)
Cl, = 0,287
Por lo tanto con los anteriores datos, la velocidad en crucero de la aeronave es:

v=40 m/s =144 km/h

4.1.1. Anélisis de la aeronave por medio AAA

Figura 14: Plano de la aeronave STOL CH 750

0.5

AL

i

El analisis aerodinamico de la aeronave “STOL CH 750" se realiz6 mediante el
software AAA (Advanced Aircraft Analysis (7)). Este programa se basa en los
meétodos de andlisis del disefio preliminar de las aeronaves del Dr. Roskam, lo
cual ayuda a disminuir los errores de célculos. Esta herramienta computacional es
empleada y aceptada en la industria y en 45 paises.
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AAA cuenta con 10 madulos, entre ellos el médulo de aerodinamica, dentro del
cual hay una serie de sub-mdédulos los cuales son: ‘lift’, “drag”, “moment”,
“aerodynamic center”, “power effects”, “ground effects” y “dynamic pressure”, de
las cuales sélo se usaran los sub-moédulos de “lift”, “drag” y “moment” para asi
determinar las principales caracteristicas aerodindmicas. En cada uno de estos
tres sub-modulos, se deben ingresar una serie de datos de entrada para asi
obtener unos datos de salida y finalmente obtener las graficas deseadas

(Civsa,Cyvs a,Cpvs ay CusCy).

Inicialmente, en el sub-modulo de “lift” se ingresan diferentes datos de entrada
estimados, mediante la ayuda que ofrece AAA para posteriormente obtener los
siguientes datos de salida:

DATOS DE ENTRADA
Parametro Valor Parametro Valor
Cro 0,3070 CLSeto 0,1085 rad™?
Cro 4,8559 rad™?! Cot/C, 40 %
a 2,00 deg Oot Odeg
CLi, 0,5362 rad~1 at 14,7 deg
in O0deg aCy 17,6 deg
Cuy, 0,2800 rad~? CrLoos 1,8
C./Cy 30,4 % [ 19 deg
O O0deg Cp, 0,6461
Amin —5 deg Amax 5 deg
DATOS DE SALIDA
Qg —3,6deg a’ 17,6 deg
(o 1,5528 Cy, 0,4765

Tabla 4: Datos del sub-modulo de ‘lift”

Después de obtener los resultados, se procede a importar los resultados de C; vs a
del perfil obtenidos de AAA a Excel, para obtener dicha gréfica, donde se observa
que el C; nqx de la aeronave es 1,6 el cual se da en un angulo de ataque de 14,8°;
e igualmente se observa que la aeronave entra en perdida a un angulo de 16,8°.
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COEFICIENTE DE LIFT

En este mismo sub-modulo se puede obtener la relacion de C,vsC; del perfil,
donde los parametros de entrada son basicamente la configuraciéon de vuelo
(altura y velocidad), geometria del ala y parametros aerodinamicos, donde algunos
de los cuales fueron estimados mediante la ayuda que ofrece AAA, el cual da un
rango de valores para los parametros segun la categoria de la aeronave, como se

1,5

0,5

-0,5

Figura 15: C; vs a del perfil

Cl

VS a

10 15

ANGULO DE ATAQUE

observa en la siguiente tabla:

20

25

DATOS DE ENTRADA

Parametro Valor Parametro Valor
Altitude 4200m d 0,4319
AT 0°C ero 0,8447
Uy 40 m/s eclean 0,8500
Wro 6407,59 N e, 0,8447
Sw 13,4 m? e 0,8380
ARy, 6,07 ACboro_ g 0,0150

a _2'0458 ACDOclean 0
b 1,0000 ACDoro-dowm 0,0650
c 1,2362 ACpo 0,1500
DATOS DE SALIDA

q1 641,77 Bor, sown 0,0621
CDOTO—down 0,0394 Cpo 0,1744
Bopro-goun 0,0621 Bpp 0,0625
Cp0gteanm 0,0244 Cia 0,7315
BDPclean 0'0617 CD1 0,2078

CDOL-gown 0,0894 L/D 3,52

Tabla 5: Datos de C; vs (,
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Posterior a esto, se obtiene la grafica de C,vsC,;, donde se observa que para un
valor de C; = 0 el C, tiene un valor cercano a 0,0250.

Figura 16: C; vs Cy
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Coeficiente de drag

Para la grafica de C,;vs a, AAA no tiene la opcion de graficarla en el sub-médulo
de “drag”, por lo tanto, para poder obtenerla, se emplearon los datos que

proporcion6 AAA de Cp, Y Cp, (ver tabla 5) y por medio de la siguiente ecuacion
es posible obtener dicha grafica:

Cp = Cpo + (Cpg X @)
En donde:
Cpo = 0,1744
Cpy = 0,0848

Y variando a en un rango de -3° a 10° se obtuvo la siguiente gréfica:

48



Figura 17: C; vs a
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ANGULO DE ATAQUE

En donde se observa que a medida que la aeronave aumenta el angulo de ataque,
el coeficiente de “drag” va a aumentando proporcionalmente.

Para finalizar, la aerodindmica de la aeronave STOL CH 750, en el sub-modulo de
momento, el software AAA, al igual que en C,vs a, no da la opcion de obtener la
gréfica de C,,vs a, por lo tanto se siguié el mismo procedimiento anterior mediante
el uso de la siguiente ecuacién para obtener dicha grafica:

Con = Co + (Copae X @)
En donde:
Cmo = —0,62
Come = 1,10

Y variando el valor de a n un rango de 0° a 15°, se obtiene la siguiente grafica de
Cn Vs @
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Figura 18: C,, vs a

Cmvs a

COEFICIENTE DE MOMENTO
o

ANGULO DE ATAQUE

Al ser una pendiente negativa, se puede decir que la aeronave STOL CH 750 es
longitudinalmente estable, entre mas alta sea la pendiente mas rapido podra
estabilizarse la aeronave, la figura 17 muestra que la aeronave tiene un tiempo de
respuesta media.

En cuanto al modulo de geometria de AAA, el software contiene los siguientes
sub-modulos: “wing”, “horizontal tail”, “vertical tail”, “canard”, “V-tail’, “angles”,
ventral fin”, “fuselage”, “landing gear”, “airplane”, “AeroPack” y “scale”, los cuales
como se evidencia son cada una de las secciones principales de la aeronave,
donde cada uno de estos sub-mddulos exige ciertas medidas especificas, para
representar el componente correspondiente.

Dentro del sub-mddulo de “wing” las medidas que se deben ingresar son:

Parametro Valor
b,, 9,1m
Cwt 1,5m
Cor 1,5m
Agsa Odeg
Sw 13,4 m?
AR, 6,18
A 1

1%
Tabla 6: Datos de la geometria del ala en AAA

' e s L b
Para asi, obtener una representacion gréfica del ala hasta ~» COmMo se observa a

continuacion:
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Figura 19: Representacion del ala en AAA

Xmge = 0.00m

¢, =150m c, =150m ¢ =1580m
w W

=22

Ymge, o |
B2 =456m ‘

En la imagen se observa que el ala es tipo recta, por lo que la cuerda media del
ala, la cuerda de raiz y la cuerda de punta equivalen lo mismo con un valor de
1.50 m, ademas se observa la medida de la mitad de la envergadura que equivale
a4.55 m.

Posteriormente, en el sub-modulo de “horizontal tail”, los parametros que se deben
ingresar son similares a los del sub-mddulo de “wing”.

Parametro Valor
by 2,6 m
Cht, 0,8m
Cht, 0,8m
Aga Odeg
St 2,05 m?
ARp; 3,29
Ant 1

Tabla 7: Datos de la geometria del estabilizador horizontal en AAA

Y de la misma manera, se obtiene la representacion grafica de la cola horizontal:
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Figura 20: Representacion del estabilizador horizontal en AAA

Fnge, =0.00m

¢, =0.80m 5, =0.80m o =0.80m
h h

B2 =130 m

En la imagen se observa que la cola horizontal es de tipo recta, por lo que la
cuerda media del ala, la cuerda de raiz y la cuerda de punta equivalen lo mismo
con un valor de 0.80 m, ademas se observa la medida de la envergadura media
gue equivale a 1.30 m.

Y al igual que en los sub-mdédulos de “wing” y “horizontal tail”, los parametros que
exige el sub-maodulo de “vertical tail” son los mismos que los anteriores:

Parametro Valor

b,: 1,3m

Eytt 0,4 m

Cot, 0,8m
Aga 15 deg
Sut 0,82 m?

AR, 2,05

Aut 0,46

Tabla 8: Datos de la geometria del estabilizador vertical en AAA
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Con su respectiva representacion grafica:

Figura 21: Representacion del estabilizador vertical en AAA

[ L
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En la imagen se observa que la cola vertical tiene variacion con las cuerdas por lo
que la cuerda media del ala tiene un valor de 0.66m, la cuerda de raiz de 0.86 y la
cuerda de punta 0.40 m, la envergadura media de la cola vertical es de 0.82m

En cuanto al sub-modulo “fuselage”, se debe dividir el fuselaje en secciones, a
partir de ello, se debe tomar la medida que hay desde el suelo hasta la nariz del
avion, la cual va hacer la guia para determinar los parametros que se deben
ingresar, ya que de esa medida se debe tomar la distancia que hay a cada punto
superior e inferior de cada seccion del fuselaje. Para asi, obtener la representacion
grafica del fuselaje.

Los datos de las secciones en que se dividié al fuselaje de la aeronave STOL CH
750 son:
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DATOS DE ENTRADA
e | Nhun | Zoun, | Zoum, Vo | Yrun, | Yeura Vouses| Zruna Zurss | Phusy |
1 0,2190( 1,2220| 0,6220| Nose | 0,0000| 0,4800( 0,0000| 1,1500| 0,4800( 1,2500| 0,2142| 0,4800| 0,5740| 0,8411
2 0,4380( 1,2220] 0,5980| Nose | 0,0000| 0,4800| 0,0000| 1,1500| 0,4800| 1,2500| 0,2142| 0,4800| 0,5740| 0,9509
3 0,6570( 1,2220| 0,5740| Nose | 0,0000| 0,4800( 0,0000{ 1,1500| 0,4800| 1,2500| 0,2142| 0,4800| 0,5740| 0,9607
4 0,8760( 1,2220} 0,5500| Nose | 0,0000| 0,4800| 0,0000{ 1,1500| 0,4800| 1,2500( 0,2142| 0,4800( 0,5740| 0,9705
5 1,0950] 1,2220| 0,5260( Nose | 0,0000| 0,4800( 0,0000| 1,1500( 0,4800| 1,3000| 0,2142| 0,4800| 0,5740| 0,9803
6 1,3140( 1,3420{ 0,5020| Nose | 0,0000| 0,4800( 0,0000{ 1,1500( 0,4800| 1,4250| 0,7444| 0,4800| 0,5740| 0,9901
Z 1,5330| 1,4380| 0,4780| Nose | 0,0000| 0,4800( 0,0000| 1,1500( 0,4800| 1,5500( 0,9999| 0,4800| 0,5740| 0,9999
8 2,1570| 1,4380| 0,4780| Center| 0,0000| 0,4800| 0,0000| 1,1500| 0,4800| 1,6500( 0,9999| 0,4800| 0,5740| 0,9999
9 2,6230| 1,4380| 0,5980| Tail | 0,0000| 0,4560| 0,0000{ 1,1500| 0,4320| 1,6500| 0,9999| 0,4320| 0,6220] 0,8328
10 3,0890| 1,4380| 0,7180| Tail |0,0000|0,3840| 0,0000{ 1,1500| 0,3840| 1,6500| 0,9999/| 0,3840| 0,7180| 0,6662
11 3,5550| 1,4380| 0,8140| Tail | 0,0000| 0,2880| 0,0000( 1,1500| 0,7400| 1,6500| 0,9999| 0,7400| 0,8140| 0,4997
12 4,0210] 1,4380| 0,9100| Tail | 0,0000( 0,2400| 0,0000( 1,1500| 0,2400( 1,6500| 0,9999| 0,2400| 0,9100{ 0,3332
13 4,4870] 1,4380| 1,0060| Tail | 0,0000(0,1680| 0,0000| 1,1500| 0,1520( 1,6500| 0,9999| 0,1920| 1,0060{ 0,1666
14 4,9530| 1,4380| 1,1020| Tail | 0,0000( 0,1200| 0,0000| 1,1500| 0,0960| 1,6500| 0,9999| 0,0960| 1,1020{ 0,0001
15 5,4190| 1,4380| 1,2460| Tail | 0,0000| 0,0480( 0,0000| 1,1500| 0,0480| 1,6500| 0,99599| 0,0480| 1,2460| 0,0000

Tabla 9: Datos del seccionamiento de los perfiles del fuselaje en AAA

Figura 22: Representacion del fuselaje en AAA
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Finalmente, se puede obtener la representacion grafica de la aeronave STOL CH

750:
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Figura 23: Representacion de la aeronave STOL CH 750 en AAA
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Al completar los médulos de aerodinamica y geometria, se procede al médulo de
estabilidad y control, en donde es posible obtener las derivativas longitudinales y
laterales-direccionales de la aeronave.
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Figura 24: Vista frontal, lateral y superior del STOL CH 750 (2)
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Output Parameters

Figura 25: Derivativas obtenidas en AAA de la aeronave STOL CH 750
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Estas derivativas, se compararan posteriormente por las obtenidas por medio de

MATLAB basadas en el libro “Performance, Stability, Dynamics and Control of

Airplanes” de Bandu Pamadi. (15)

Una vez se obtienen estas derivativas, por medio de AAA es posible determinar

las funciones de transferencia de cada uno de los tres ejes de la aeronave. En el
eje longitudinal se obtuvieron las siguientes funciones de transferencia para el
‘rudder”:
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Figura 26: Funcion de transferencia de angulo de “pitch” obtenida por medio de

AAA
Longitudinal Transfer Function
Polynomial Form:
B8] - 604,6718 S% - 1618,7320 § - 124280,3300

3 [5] ~
i 132,5021 S‘I'1 + 542,7906 33 - 47395,6253 32 -2108799,9162 5 + 6667,3529

Factored Form:

é8) -604,6718 [S° + 2,6770 S + 205,5335)
5.[8)

132,5021 (S - 0,0032)(S - 28,3396)(S° + 32,4392 § + 561,6296)

K_ . =-18.640131
gain

[~ Do not display this message

X cancel 2 Print

Figura 27: Funcion de transferencia de angulo de ataque obtenida por medio de

A

AAA
Longitudinal Transfer Function
Polynomial Form:
e[S] _ 3 _ 2
_ _ 21,6623 5 - 607,9159 5~ + 107,0500 S + 227,6150
el8 4 3 2

132,5021 5 + 542,7906 5 - 47395,6253 5™ - 2106799,9162 S + 6667,3529

Factored Form:

«(§) -21,6623 (5 - 0,6964)(S + 28,2252)(S + 0,5345)

% 1325021 (5 - 0.0032)(S - 26,3396)(° + 32,4392 5 + 561.6296)

K . =0.034139
gain

[ Do not display this message
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Para el eje lateral, se obtuvieron las siguientes funciones de transferencia para el
aleron:

Figura 28: Funcién de transferencia lateral del “Dutch-roll” obtenida por medio de

AAA
Lateral-Directional Transfer Function
Polynomial Form:
(S i 3 2 3
_ _ 115,7364 57 - 08,9200 5™ - 168,6972 5 - 224,4589
e8] 5 4 3 2

130,9683 5™ + 441,2953 5 + 221,3426 57 + 695,1162 5™ + 15,1475 5

Factored Form:

vis) 15,7364 (S + 4,1589)(S° + 0,2384 S + 0,4663)
5 18] -

a

130,9683 S[S + 3,3366)(S + 0,0219)(S° + 0,0110 § + 1,5801)

K . =-14,818178
gain

I Do not display this message

" OK X Cancel =4 Print

Finalmente, la funcion de transferencia que se obtuvo para el eje direccional de la
aeronave STOL CH 750 por medio de AAA para el “rudder” fue:
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Figura 29: Funcion de transferencia direccional del “Dutch-roll” obtenida por medio

de AAA
Lateral-Directional Transfer Function
Polynomial Form:
PLS) 115,5106 §° + 962,4105 5% - 3,5042 S

S8~ 5 1 3 2
130,9683 5° + 441,2953 87 + 221,3426 7 + 695,162 5° + 15,1475 §

Factored Form:

B[S) 115.5106 S[S - 0,0036)(S + 8,3354)

%al®) " 130,9683 (S + 3,3366)(S + 0,0219)(S% + 0,0110 S + 1,5801)

K . =-0,231341
gain

I Do not display this message

X Cancel 2% Print

4.1.2. Determinacién de la estabilidad estatica longitudinal
Para determinar la estabilidad estatica de la aeronave STOL CH 750, tanto
longitudinalmente como lateral y direccionalmente, se realizdé una programacion en
la herramienta computacional EXCEL (ver anexo B), basandose en la teoria del
libro “Performance, Stability, Dynamics and Control of Airplanes” de Bandu
Pamadi. (15)

En cuanto a la determinacion de la estabilidad estéatica longitudinal, las fuerzas y
momentos que actlan en la aeronave para esta seccion son: planta motriz, ala,
fuselaje, ala-fuselaje y la superficie de la cola horizontal. La contribucion del
fuselaje para la estabilidad estatica longitudinal es muy significante y es por la
desestabilizacion natural por la variacion del momento con el angulo, el momento
de desestabilizacion de “pitch” varia linealmente con el &ngulo de ataque. (2)

(Z_I:)f = 2(k; — ky)qvy

(ky — ky) = 0,85

Si en el fuselaje varia el diAmetro o ancho la ecuacién se rescribe como:
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ks
dCp, m(ky — ki) O 7 (ky — ky)
( o >f - 2sc ZO: 2sc = 01860

Para un fuselaje aislado, el angulo de ataque local debe ser constante a lo largo
de toda la longitud, sin embargo se puede presentar que el angulo varie con un
“‘upwash” al frente del borde de ataque y “downwash” debajo del borde de fuga.

La contribucion del fuselaje que se obtuvo para la estabilidad longitudinal es:

aC,,
Cmp = Cmoy + (%L «

ko — k4

lr
Cono,f = 365z fo b? (aow + icyp)dx = 0,0008

Cpy = —0,0118

La contribucion del ala, depende de la distancia relativa entre el centro
aerodinamico del ala y el centro de gravedad, si el centro aerodinamico esta
adelante del centro de gravedad, caso que se presenta generalmente para
aviones de baja velocidad, la contribucion del ala es desestabilizante.

Cow = Cmac,w + CpwXq

Cmacw = —0,046

C,. = 0,0107
_x, 033 — 02
@ ¢ 15 ’

Considerando x, positivo si el centro de gravedad esta después del centro
aerodinamico, y viceversa.

En este caso, la contribucién del ala para la estabilidad longitudinal que se obtuvo
es:

Cow = —0,0436

La contribucién de la planta motriz de la aeronave STOL CH 750 a la estabilidad
longitudinal depende esencialmente del tipo de motor (turboprop, piston, turbofan
o turbo jet). En el caso del STOL CH 750 al ser una aeronave con hélice, el efecto
de la potencia en la estabilidad estatica longitudinal consiste de dos partes; la
primera de ellas, son los efectos directos causados por las fuerzas desarrolladas
por la planta motriz, el efecto causado por el empuje depende de la ubicacion
vertical de la linea de empuje respecto al centro de gravedad de la aeronave,
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contribuyendo a la estabilidad entre mas grande sea dicha distancia.
Adicionalmente los efectos directos, también incluye la fuerza normal que actta
sobre la unidad propulsora, la cual para una aeronave con hélices es
desestabilizante. (2)

El otro efecto de la potencia en cuanto a la contribucion estatica longitudinal son
los efectos indirectos causados por la influencia del “slipstream” pasando sobre las
alas. Las secciones del ala expuesta a dicho efecto tienen una mayor presion
dinamica sobre ellas ocasionando un ‘“lift” local y “drag” mas alto. El centro de
gravedad de la aeronave STOL CH 750 esta por debajo de la linea de empuje (ver
figura 30), ocasionando que la aeronave tienda a meter la nariz cuando sufre una
perturbacion.

Figura 30: Representacion de las distancias del motor
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Para determinar la contribucion del sistema propulsor a la estabilidad longitudinal
del avion, se tomé como referencia la teoria del libro “Metodologia de disefio de
aeronaves no tripuladas” de autores Daniel Agudelo Norefia y Pedro Luis Jiménez
Soler (20). Donde para determinar dicha contribucion, se debe emplear la
siguiente ecuacion:

Cmggw _ dCNp l_pS_p
da da S, c
Sy = 2,54 m?
N=2

62



Posicién % Radio Angulo hélice Angulo hélice Relacién
(mm) (deg) (rad) radios

20 100,6 32,7 0,570722665 0,689513365

40 132,6 25 0,436332313 0,908841672

60 142,6 20 0,34906585 0,977381768

75 145,9 18,75 0,327249235 1

80 122,5 16,2 0,282743339 0,839616175

100 23,8 13,5 0,235619449 0,163125428
SUMATORIA 126,15 2,201732851 4,57847841

Tabla 10: Parametros geométricos de la hélice

dCn,y,

da
.. . L, ac

del coeficiente de empuje normal respecto al angulo de ataque (TZO) y el factor

La variacion del coeficiente de la fuerza normal

esta en funcion de la variacion

“q@” (f(a)).! Calculando la variacion del coeficiente de la fuerza normal con la
siguiente ecuacion:
dCy dc
14 — No
da da f(a)

Cy,

da

= 0,0222 /grados

f(a) = 1,0936

Y asi obteniendo un resultado para la variacion del coeficiente de empuje normal
respecto al angulo de ataque de:

“M _ 00243 Jgrad
=0, rados
da g

Finalmente, se pude determinar la contribucion del motor a la estabilidad
longitudinal:

C
—cew — 0,0121
da
Siendo esta una contribucién desestabilizante en la aeronave STOL CH 750,
debido a que la distancia entre el centro de gravedad de la aeronave y la linea de
empuje del motor es corta.

Para la contribucion ala-fuselaje, los efectos de interferencia mutua se determinan
individualmente y se suman para determinar dicha contribucion.

1 AGUDELO, Daniel; JIMENEZ, Pedro. Metodologia de disefio de aeronaves no tripuladas. Teoria
y Fundamentos. p. 292

63



S exp

Craws = [Kn + Kwi) + Ksan)lCrae K

Ky=1
Kwsy = 1,0976
Ky = 0,1604

En esta contribucion se obtuvo un resultado de:
Craws = 1,2261

Para determinar el “upwash” y “downwash” de la aeronave, se seccioné el fuselaje
de la siguiente manera: la parte delantera, desde la nariz hasta el borde de ataque
de las alas se seccion6 en 6 partes y desde el borde de fuga hasta el final del
fuselaje se seccion6 en 9 partes. Como se observa a continuacion:

Figura 31: Seccionamiento del fuselaje
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La contribucion de la cola horizontal se ve afectada por el efecto del “downwash”
gue producen las alas de la aeronave. Esta contribucion se calcula con:

Cne = —ac(Qyw — iy + i — ey
Obteniendo el siguiente resultado:
Cine = 0,0037

Siendo asi, y teniendo en cuenta los resultados de las contribuciones que tienen
gue ver con la estabilidad longitudinal se tiene que:

Cn = CL,wfa + Cmac,w + Cmf - CLtvlnt
Cn =—0,0376

Con este resultado siendo menor a cero, se sabe que la aeronave “STOL CH 750”
es estable sobre su eje longitudinal.

Control longitudinal:

El nivel de la estabilidad estéatica longitudinal depende de la ubicacidén del centro
de gravedad, el traslado del centro de gravedad debido a las cargas en la
aeronave tiene una influencia en la estabilidad estatica longitudinal de la aeronave.
A medida que el centro de gravedad de la aeronave se desplaza hacia adelante el
nivel de la estabilidad estatica incrementa y viceversa. Para determinar la posicion

fija del punto neutro.
_ dcC a de\ _
Ny = Xgc — (_m) + _t<1 - %) Vine

N, =0,58

El margen estatico igualmente determina el nivel del punto fijo de la estabilidad
estética longitudinal de la aeronave. Para obtener una aeronave estable el margen
estatico debera ser positivo, este parametro se determina mediante la siguiente
ecuacion:

H, =N, — 9?cg
H, =0,18

El control longitudinal hace referencia a la capacidad de cambiar el equilibrio o
coeficiente de “trim-lift” dentro del rango permitido, el cual es: 0 < €, < Cp nax
es decir, que la aeronave debera ser capaz de volar en cualquier angulo de ataque
deseado dentro de los limites aerodinAmicos. Para determinar el control
longitudinal de la aeronave se emplea la siguiente formula:
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C, = ~Cracw = Cmy +_at(a‘,i — iy + iy — e)Vin,
Xeg — Xac
€ = 0,0521 rad
7, = 0,6884
1, = 0,9297
C, = 0,1755

El efecto de la deflexion del elevador en el coeficiente de “lift” de la cola, no afecta
el punto fijo de estabilidad de la aeronave, para calcularlo se emplea mediante la
siguiente ecuacion:

CL,t = at(aw - lW + it — €+ T6€)
C,. = —0,0278
Por otro lado, la deflexion del elevador para el “trim” longitudinal, esta dada por:

5. = Cmacw + Cmp — ac(ay — iy + i — e)Vine
eo =

—Ltmé
8e0 = 0,4307 deg

Adicionalmente, la variacién de deflexion del elevador con equilibrio o coeficiente
de “trim-lift”, se puede expresar por:

S, Xeg— N,

dCL B CmS
% _ 4,3735
dac,

4.1.3. Determinacion de la estabilidad estéatica direccional
La estabilidad estatica direccional, es la habilidad que tiene la aeronave para
realinearse a lo largo de la direccion del viento, eliminando cualquier perturbacién
de “sideslip”.

Para determinar la estabilidad direccional, se debe tener en cuenta la contribucién
del ala, del fuselaje y de la cola. Dentro de la contribucion del ala se debe tener
en cuenta el angulo de diedro y el angulo de flechamiento; mientras que para la
cola se debe tener en cuenta la contribucion de la cola vertical y se puede ignorar
la contribucion de la cola horizontal ya que esta es muy pequefa.

La primera contribucion mencionada, la contribucién del ala, se puede ignorar,
dado que la aeronave seleccionada no tiene diedro ni flechamiento en las alas. (2)
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(CnB)W = (Cn,B)F,W + (Cnﬁ)A,W
(Cnﬁ)w =0

Por otro lado, la naturaleza de la contribucion del fuselaje, para la estabilidad
direccional es desestabilizar a la aeronave, influenciada por la geometria de las
alas y de su posicion en el fuselaje. Para estimarla se emplea la siguiente
ecuacion (2):

Sps\ (1
(Cup) gy = ~KwKe (%> <3f> /deg

Ky = 0,015
Kg = 1,49
(Cap)swy = —0,0047

La contribucion de la cola vertical, es el mayor contribuyente a la estabilidad
estatica direccional e igualmente se ve afectada por el “sidewash” del fuselaje. Su
contribucion depende de ciertos parametros tales como la relaciébn de aspecto,
momento del centro de gravedad, area, flechamiento y la forma de la cola del
fuselaje.

do _
(CnB,V)fix = ka, (1 + %) Vs

(Cupyv)rix = 0,0058
Por lo tanto, la estabilidad total direccional de la aeronave “STOL CH 750" es:
(Cupdsix = (Cap),, + (Capdaw) + (Capy) i
(Cnp)six = 0,00115

Obteniendo ese valor se determina que la aeronave es estable sobre el eje
direccional de la aeronave, al ser ese valor mayor a cero.

Control direccional:

En cuanto al control direccional de la aeronave, se dice que depende
principalmente del “rudder”, del cual su efectividad esta medido por C,s,, que es
equivalente al coeficiente del momento de guifio por unidad de deflexiéon del
‘rudder”. Generalmente este resultado suele ser negativo, ya que asi, la deflexién
produce una fuerza al lado negativa y un momento de guifio positivo.

Cror = —kn, V20,7,
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Cpsr = —0,0197
Por otro lado, la deflexion del “rudder” esta definida por:

_ (Cnﬁ)fix ﬁ
Cndr

6, = 0,0457 deg

8y =

Haciendo que por cada angulo de “sideslip” que tenga la aeronave, el “rudder” se
debera deflactar 0,0457°, para corregir el posible “sideslip”. De la anterior relacion
se puede observar que entre mas alto sea la estabilidad direccional, mas alta sera
la deflexion del “rudder”.

4.1.4. Determinacion de la estabilidad estatica lateral
La estabilidad lateral, es la capacidad de la aeronave de enfrentar perturbaciones
gue le produzcan banqueos a la aeronave. En vuelo recto y nivelado, el angulo de
banqueo suele ser cero.

Para el estudio de esta estabilidad, se debe tener en cuenta las contribuciones del
ala y de la cola vertical; en donde la contribucion de las alas depende
principalmente de la interferencia ala-fuselaje (ubicacion de las alas en el fuselaje)
y angulo de diedro y flechamiento de las alas. Esta contribucién se puede
determinar mediante la siguiente ecuacion, la cual es para alas rectangulares y
cuerda constante como lo es el “STOL CH 750”:

a,l’

(Clﬁ)w =0

El anterior resultado es debido basicamente a que en la configuracién de las alas
del “STOL CH 750" no cuenta con diedro, por lo que hace que esa contribuciéon
sea cero. Por otra parte, la contribucién de la cola vertical depende basicamente
de la cola vertical de la aeronave, ya que, al igual que en la estabilidad estética
direccional, la contribucion de la cola horizontal es muy pequefia y se puede
ignorar. Siendo asi, la contribucién de la cola vertical a la estabilidad lateral, suele
estabilizar a la aeronave y esta definida por:

do S\ /Z, cosa — L, sena
(€5), = ke (1+5)n () ()

a, = 0,1166

(1 + ag) — 11555
aﬁ nV_ )

68



(Cip), = —0,0021

La estabilidad total estatica lateral, es la suma de cada una de las contribuciones
gue esta tiene, por lo tanto es:

Cig = (Cip)w + (Czﬁ)v
Cp = —0,0021

Para que una aeronave sea estable lateralmente, C;z debe ser menor a cero, por
lo tanto, se tiene que la aeronave “STOL CH 750" es lateralmente estable al ser
C,z negativo.

Control lateral:

En cuanto al control lateral, los alerones son los dispositivos principales de rollo de
la aeronave, estos son unos pequefios “flaps” ubicados en cada una de las alas,
los cuales se mueven diferencialmente (uno hacia arriba y el otro hacia abajo)
para controlar el rollo. Se puede asumir que §, es positivo cuando el alerén
derecho es deflectado hacia abajo y el izquierdo hacia arriba esto causa un
momento de rollo Cs, €l cual debe ser negativo y esta definido por:

o = L
LM qSh
Cl,M == O

El anterior resultado se debe a que en la aeronave STOL CH 750, no cuenta con
flechamiento en el ala, por ende, el momento total de rollo, al ir en funcion de la
tangente de dicho angulo de flechamiento, hace que automaticamente el valor sea
cero.

2sec A

L = —pV2ap cos?A tanAf a,c(Vp)yndyn
0
Dicho lo anterior, se puede decir que la deflexion de los alerones de la aeronave
STOL CH 750 igualmente sea cero al ir en funcion del coeficiente de momento del
rollo de la aeronave.

acl
16a = E
Cisa =0

69



4.2. DETERMINACION DE LAS FUNCIONES DE TRANSFERENCIA PARA
LOS SEIS GRADOS DE LIBERTAD

Las derivativas pueden ser determinadas por métodos analiticos, semi-empiricos,
computacionales (CFD) o de manera experimental.
Por un lado el método analitico se basa en las teorias clasicas aerodinamicas,
aplicadas para alas y cuerpos, los métodos semi-empiricos que han sido
desarrollados para evaluar la estabilidad y control de una aeronave para
determinado interés, siendo “Datcom” una de las fuentes mas usadas para estimar
estas derivativas.
Por otro lado los métodos semi-empiricos de ingenieria facilitan estimaciones
rapidas y rentables de estabilidad estatica y dinamica las cuales pueden ser
usadas para evaluar la capacidad de vuelo, estabilidad y control; también se
pueden aplicar para el disefio de un control de vuelo o un sistema de direccion. La
Gnica desventaja es que este método es menos preciso a comparacion del método
de CFD, puesto que el método de CFD es capaz de estimar las derivativas
estaticas y dinamicas de forma mas precisa, pero dado que usar este método es
muy dispendioso se suele usar para etapas finales de disefio. Y finalmente, los
métodos experimentales para obtener las derivativas de estabilidad dinamica
consisten en cualquier técnica de oscilacion libre o forzada, en el que el modelo

LL 11

que se prueba se somete a oscilaciones tanto en “pitch”, “roll” y “yaw”. (15)

Siendo de esa manera para determinar las derivativas tanto longitudinales como
lateral-direccionales, se empleara un método semi-empirico al utilizar la teoria y
formulas del libro “Performance, stability, dynamics, and control of airplanes” de
Bandu N. Pamadi.

4.2.1. Calculo de las derivativas para la estabilidad longitudinal
Para la estimacion de C,,, se puede decir que es la pendiente de la curva de
sustentacion de la aeronave.?

Cra = (CLa)ws
Cro = 1,2261

Donde C,, es la variacion de “lift” que hay a lo largo del ala, una repuesta positiva
establece que se esta generando una sustentacién continua.

Mientras que C,,, es el coeficiente de la pendiente de la curva del momento de
“pitch”.

Cna = (Cma) WB

Cong = —0,4108

2 PAMADI, Bandu. Performance, Stability, Dynamics, and Control of Airplanes. p. 392
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Cmaq Si el valor es negativo la aeronave tiende a tener un momento de “pitch” hacia
abajo lo cual tiende a meter el morro o cabeza de la aeronave.?

En la estimacion de Cp, para un coeficiente de sustentacion lineal, C;, = C,,a y un
arrastre polar cuadratico C, = Cpo + kC7 , Se expresa como:

Cpa = Zk(CLa)Za
Cpe = 0,0123

Cp, Indica la cantidad de arrastre polar, al arrojar este resultado se puede
observar que la aeronave genera un “drag” bajo, lo cual hace que esta tenga un
facil avance en el fluido.*

L I - ac
Para la estimacion de las derivativas Cp,,, Cy Y Gy, @l estar en funcion de M —2

oM’
ac ac : o
M a;‘* y M az\n;a’ respectivamente y al ser M < 0,5 hace que el otro término se

vuelva cero, por lo tanto:

CD‘LL:O
CLu=O
Cou =0

Cpw Cru» Cu SON cero, debido a que la velocidad es subsonica lo cual hace que el
Cp sea practicamente constante lo cual hace que estas tres derivativas sean cero,
pero si esta llega a exceder Mach 0.5 Cp,,, C1y, Ciy, NO puede ser ignorada.®

C.q, €S una medida del efecto constante de la tasa de “pitch” en el coeficiente de

sustentacion, debido al movimiento de cabeceo y angulo efectivo de ataque tanto
en las superficies de fuselaje, alas y cola.®

Figura 32: Representacion de C,,

\
(@ | S i—. ® /

® 0

3 Ibid., 392
41bid., 392
5 Ibid., 393
6 Ibid., 393
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CLq = (CLCI)WB + (CLq)t
CLq = 3,0343

Cmq, €S una medida del momento inducido de “pitch”, esta derivativa es la mas
importante en cuanto a las derivativas de estabilidad dinamica longitudinal se
refiere.’

Figura 33: Representacion de C,,,

Cmnq = (Cmq)WB + (Cmq)t
Cmg = —0,5186

Cmq Se observa que la aeronave tiende a bajar el morro o volar con €l en esta

posicion por lo cual se agrega o se usa este perfil invertido en la cola horizontal,
para corregir la direccién de vuelo.

Cre Y Cma» SON las derivativas de aceleracion longitudinales. Por un lado C,, es
una medida de los efectos inestables del flujo de aire en el coeficiente de
sustentacién a medida que el angulo de ataque varia. Por otro lado, C,,; €S una
medida del momento de cabeceo durante un lapso de tiempo, en el cual la
aeronave experimenta cambios en el angulo de atague. En cada una de estas
derivativas, la cola horizontal tiene la mayor contribucion.®

Cra = (Coadwe + (Crede
(Cre)ws = 0,3591
(Cra)e = 0,1517
C,s = 0,5108

C,¢ Indica la variacion del fluido durante su paso por la aeronave, lo cual tiene un
comportamiento positivo cuando el flujo atraviesa por esta, contribuyendo al “lift’
de la aeronave.

7 Ibid., 397
8 Ibid., 401-403
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Figura 34: Representacion de Cj,

7S
: .:7@6},>

Time (seconds)

Cne = (Cna)ws + (Cmade
Cme = —0,2806

Al ser C,,; negativo, indica que la aeronave experimenta un cambio en la tasa de
momento de “pitch”, por lo cual, la aeronave tiende a hacer un cambio hacia abajo.

4.2.2. Céalculo de las derivativas para la estabilidad lateral-direccional
La derivativa C,,,, es la medida de la fuerza lateral inducida debida a un cambio en
el “roll” que la aeronave este experimentando. Debido a que las contribuciones del
fuselaje y de la cola horizontal son muy pequefias se pueden despreciar, siendo
asi, los mayores contribuyentes a esta derivativa son las alas y la cola vertical.®

Figura 36: Representacion de C,,,

Cyp = (Cyp)W + (Cyp)V

% Ibid., 405
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Cyp = —0,0799

Cip, €s una medida del momento inducido de “roll” debido al cambio de “roll”
experimentado por la aeronave; a lo que se conoce como derivativa de “damping-
in-roll”. Esta derivativa es la mas importante en cuanto a las derivativas lateral-
direccionales. La mayor contribucién para este derivativa viene por parte del ala y
la cola vertical.*?

Figura 37: Representacion de C,

Clp = (Clp)W + (Clp)V
Clp = —0,0240

Cnp, €s una medida del momento inducido de “yaw” debido al “roll” que

experimenta la aeronave, las contribuciones del fuselaje y la cola horizontal son
muy bajas por lo que se pueden ignorar.!

10 1bid., 408
11 1bid., 413
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Figura 38: Representacion de Cy,

Cnp = (Cnp)w + (Cnp)V
Cnp = —0,0462

Cyr, €s la medida de una fuerza lateral inducida debida al cambio de “yaw” que
experimenta la aeronave. En esta derivativa, sb6lo se tiene en cuenta la
contribucion de la cola vertical debido a que las contribuciones del fuselaje, alas y

la cola horizontal son muy pequefias por lo tanto se pueden ignorar.1?

Figura 39: Representacion de C,,

2
Cyr)y = — 5 (lycosa + z, sina)Cypy

(Cyr)y = 0,0120

12 |bid., 415
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La derivativa de C,,, es la medida del momento de “roll” inducido, producido por el
cambio de “yaw” que este experimentando la aeronave. Las mayores
contribuciones para esta derivativa, vienen por parte del ala y de la cola vertical. 13

Figura 40: Representacion de Cj,

Cpr = (Clr)W + (Clr)V
C,- = 0,0972

Cnr,» €S la medida del momento inducido de “yaw” debido al cambio de guifio que
experimente la aeronave. Esta derivativa se conoce como “damping-in-yaw”. Esta
derivativa es una de las mas importantes en cuanto a estabilidad dinamica lateral-
direccional.'4

Figura 41: Representacion de C,,,

Cor = (Cnr)W + (Cnr)V
Cnr = —0,0179

Para el caso de las derivativas de aceleracién laterales-longitudinales se
encuentran (Cyz) . (Cip), ¥ (Cnp),- La primera derivativa de aceleracion es

debido a los efectos del cambio de “sideslip” en un rango de tiempo; esta

13 1bid., 415
4 1bid., 417
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derivativa va en funcion de la variacion del “sidewash” respecto al angulo de
ataque (og,), la influencia del angulo diedro respecto al “sidewash” (opr) y la
interferencia del “wing-body” en el efecto del “sidewash” (g y5).>

Figura 42: Representacion (Cyz)

Relative
B airflow
v Sideslip
‘I [ angle
/‘ \
N f—= +N -
Yawing <

moment

S\ [lycosa + z,sina
(€), = 200 () =]

(Cyp)v = 6,8121x 107

Las otras dos derivativas lateral-direccional de aceleracién, van en funcién de
(Cy[f)v’ para ambas, en velocidades subsonicas la contribucion es debida a la

contribucién de la cola vertical.16

(€p), =€), |

. — -5
(Cip), =88870x 10

Z,cosa — l,sin a]

l,cosa + Z,, sin a']

(Cup), = (€0, |

C,;) =-31371x10"*
npJy,

15 1bid., 419
16 1bid., 422
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4.2.3. Calculo de larespuesta longitudinal
Para determinar la respuesta longitudinal de la aeronave STOL CH 750, se debe
emplear la ecuacion del “state-space”, con la cual al resolverla mediante MATLAB,
sera posible obtener la funcion de transferencia correspondiente a dicho eje.

X =AX + BU

Donde los valores de A y B dependen de una matriz de 4x4 y 4 x1,
respectivamente.

a1 Q4 13 Qi1g b,
A=|%1 Gz Q23 Q24 B = b,
Q31 Q3 0G33 034 bs
Qg1 Q42 Q43 Qag b,

Los valores de a estan en funcion de algunas derivativas longitudinales como
Cow Cous Cxar Cza Creqr C2q0 Cxy C20, Cimg ¥ C14» 10S cuales ya fueron hallados en la
seccién 4.2.1; mientras que los valores de b dependen de los coeficientes de
deflexidon C,se, CseY Cmse del elevador de la cola horizontal. Al resolver las
ecuaciones correspondientes, se obtuvieron las siguientes matrices:

—0,0246 0,0908 0 —0,0946 0
A= -0,1892 -0,416 09781 -0,0064 B = 0,0766
0,0087 -3,576 -—0,1302 0,0002 —0,3694

0 0 1 0 0

Por medio de MATLAB vy la funcién ss, es posible determinar el “state-space” para
posteriormente determinar el numerador y denominador de la funcién de
transferencia por medio del comando ss2tf, los cuales seran los valores de la
funcién de transferencia de la respuesta longitudinal de la aeronave. La funcion de
transferencia que se obtuvo es de cuarto orden y es la siguiente:

0,0013 s? + 0,0006 s + 0,0081
s*+0,5712 53 4+ 3,583 52 + 0,0665 s + 0,0638

Obteniendo la siguiente respuesta en el tiempo:
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Figura 43: Respuesta longitudinal en el tiempo

Step Response
EEE T T T T T T

Amplitude
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o

En donde se observa que la aeronave STOL CH 750 aunque es estable, tarda
aproximadamente 500 segundos sin ningun tipo de controlador PID para volver a
su posicion inicial una vez es perturbada, siendo esta una respuesta sub-
amortiguada.

4.2.4. Célculo de la funcién de transferencia para un “short period”
El “short period” es fuertemente amortiguado y con una alta frecuencia, en donde
el movimiento oscilatorio tarda menos de diez segundos durante los cuales el
angulo de ataque y el angulo y tasa de “pitch” variaran rapidamente. (15)

Para el célculo de la funcién de transferencia para el “short period” se debe
establecer una matriz A,, de 3 X 3 'y una matriz By, de 3 X 1. (2)

a;; A1 Qg3 by
Agp =021 Q22 Q23 By, = | b,

azy; Az dass bs

En este caso al ser un vuelo en equilibrio, se puede asumir a 6, = 0 lo que hace
que Cz9 = 0,a,3 = 0y a3 = 0. Reduciendo las matrices A;, ¥y B;y @ 2 X2y 2 X1,
respectivamente.

79



aq a12] b1]

A = [ =
P 1Az Ay P b,

Una vez se cuenta con los valores correspondientes de a y b, se construye las
matrices, obteniendo lo siguiente:

4 _[—0,4164 097801 _[0,0766
» = [-3,5763 —0,1301] “» T [-0,3693

Igualmente, usando MATLAB y por medio de la funcién ss, se obtiene el “state-
space” del “short period” con lo que posteriormente por medio de la funcidén ss2tf
se obtiene la funcidn de transferencia. En este caso, dicha funcion es de segundo

orden:
0,0145 s — 0,0667
s2 +0,5466 s + 3,552

La respuesta en el tiempo que se obtuvo en este caso, fue la siguiente:

Figura 44: Respuesta en el tiempo del “Short Period”

Step Response
E . I: E E T T T T T T T T T

Amplitude

-0.035 ! ' : !

Time (seconds)

En donde se observa que la aeronave se estabiliza en aproximadamente 12
segundos e igualmente tiene una respuesta sub-amortiguada.

80



4.2.5. Aproximacién de la funcion de transferencia para un “phugoid”
El movimiento en el “phugoid” es muy lento, por lo tanto la aceleracion del “pitch”
se puede ignorar al igual que el momento de “pitch”. Por lo tanto las matrices en
este caso seran A,, de 2x 2y By, de 2 x 1. En donde los valores de a iran en

funcion de Cyy, Cpys Cxp, Czg, Coq-

%11 Q12 _[ps
Apn = [a21 azz] Bypn = bz]

Donde después de resolver los valores de a y b, se obtienen las siguientes
matrices:

—0,0246 —0,0946 0
Avh—[0,1934 0,0065 BSP‘[—0,0783]

Para después aplicar el mismo procedimiento en MATLAB, de emplear la funcion
ss para obtener el “state-space” y posteriormente usar la funcidn ss2tf para
convertir el “state-space” a la funcion de transferencia del “phugoid”, la cual es
igualmente de segundo orden:

0,00141
s?2+40,01801 s+ 0,0181

La respuesta en el tiempo que se obtuvo del “phugoid” al igual que la anteriores es
posee una respuesta sub-amortiguada. Donde se observa que la aeronave
regresa a su posicion inicial en aproximadamente 450 segundos sin ningun tipo de
controlador PID.

Figura 45: Respuesta en el tiempo del “Phugoid”

Step Responze
0.16

Amplitude

1 1
0 100 200 300 400 500 600
Time (seconds)
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4.3. DETERMINACION DE LA ESTABILIDAD DINAMICA DE LA
AERONAVE MEDIANTE EL DIAGRAMA “ROOT-LOCUS”
4.3.1. Disefio de un sistema de estabilizacion del “pitch”
El disefio de estabilizacién de “pitch” se desarrolld6 en el médulo SISOTOOL
(Single Input — Single Output) de MATLAB. Este mddulo permite el analisis de un
sistema de control “closed-loop” con una Unica entrada y salida, como es el caso
de la respuesta longitudinal de la aeronave STOL CH 750.

Donde en primer lugar se debe seleccionar la arquitectura de control del sistema e
importar los datos del sistema a la arquitectura. En este caso la arquitectura que
se selecciono es la siguiente:

Figura 46: Arquitectura del sistema en SISOTOOL

_..F_..?_.-—.G
H

Esta arquitectura incluye dos compensadores, uno en la parte delantera del
sistema y otro en el sistema de “feedback” e igualmente incluye un controlador en
la parte delantera.

L J

El médulo G contiene la ecuacion de “state-space” del sistema longitudinal de la
aeronave y el compensador C, se determina mediante el método de control PID.
Un circuito PID posee tres ganancias P, y D, donde de cada una de estas
ganancias se refiere a un distinto parametro; donde P (“Proportional”) se refiere a
la ganancia que actla sobre la diferencia entre el valor deseado y el valor actual
del sistema que se desea controlar, su ganancia se conoce como K, ; la ganancia |
(“Integral”) es aquella que actua en la sumatoria de todos los errores desde que
empieza el “feedback” esta ganancia se conoce como K; y finalmente la ganancia
D (“Differential”) hace referencia a la ganancia que actua en la tasa de cambio del
error y su ganancia se conoce como K. (20)

Por lo tanto para sintonizar el PID, se empled el método “Robust response time”
con un controlador tipo PID y un modo de disefio automético. Obteniendo el
siguiente valor mediante MATLAB — SISOTOOL.:

1
C =0,019008 x 3

Con ese tipo de arquitectura y valores importados se obtiene la siguiente
respuesta en el tiempo:
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Figura 47: Respuesta longitudinal en el tiempo con controlador PID y con el
método “Robust response time”
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Donde se observa que con el uso del PID la aeronave regresa a una posicion
estable mas rapido que sin él y el sistema posee un tiempo de respuesta sobre-
amortiguado. (Ver figura 47).

Si se hubiera empleado el método “Classical design formulas”, igualmente con un
tipo de controlador PID sélo que esta vez empleando la formula de “Ziegler-
Nichols frequecy response”, se obtendria el valor del compensador C.

(1+ 7s + 3,5s52)
s

C = 6,6448 x
En este caso, el tiempo de respuesta longitudinal con el controlador PID es sub-

amortiguado y alcanzando su posicion estable en aproximadamente en 110
segundos. Como se observa a continuacion:
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Figura 48: Respuesta longitudinal en el tiempo con controlador PID y con el
meétodo “Classical design formulas”
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Donde se observa que el tiempo de respuesta es mas rapido que sin el
controlador PID, pero con mas amortiguaciones que el método “Robust response
time”. Por lo tanto, el método mas apropiado para la respuesta longitudinal de la
aeronave STOL CH 750, es el “Robust response time”.

4.3.2. Diseio del sistema de “yaw damper”
De la misma manera que en el disefio del sistema de estabilizacion de “pitch”, el
disefio de “yaw damper” se realizé en el médulo SISOTOOL de MATLAB. Para
este caso se selecciond la misma arquitectura que en el caso anterior, pero en el
ingreso de datos el valor de G es la funcién de transferencia del “yaw damper”, la
cual es:

—(0,1582s + 0,0294)

G =
() 0,0340s% 4+ 0,0347s + 0,1613

Con la cual el tiempo de respuesta que se obtiene es:
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Figura 49: Tiempo de respuesta de “yaw damper
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Donde la aeronave después de ser perturbada, tarda 8 segundos en regresar a su
posicion estable, donde se observa un tiempo de respuesta sub-amortiguado.

Para determinar el valor correspondiente al compensador C para sintonizar el PID
correctamente se empled el método “classical design formulas” con el tipo de
controlador PID y con la férmula de “Ziegler-Nichols step response”, con lo que se
obtuvo el valor del compensador C.

(1+ 0,0092s)
s

C =—-5271 X

Obteniendo la siguiente respuesta en el tiempo con el PID:
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Figura 50: Tiempo de respuesta de “yaw damper” con el controlador PID y método
“classical design”
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Donde se observa que el tiempo de respuesta disminuyé a 0,032 segundos.

De la misma manera se opté por este método ya que al usar el de “robust
response time” y con un modo de disefio automatico, se obtuvo un valor de C de:

Figura 51: Desarrollo de “yaw damper” en SISOTOOL

Architecture | Compensator Editor | Graphical Tuning | Analysis Plots Automated Tuning

Design method: | PID Tuning W
Compensator
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Show Architecture Store Design Help
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(14 0,28s)

C=-9431x
s(1+ 0,00067s)

Dando una respuesta en el tiempo con el PID mucho mayor al otro método pero
con una amplitud menor, como se observa a continuacion:

Figura 52: Tiempo de respuesta de “yaw damper” con el controlador PID y método
‘robust response time”
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4.3.3. Representacion del diagrama “Root-Locus”
Por medio del diagrama “Root-Locus” es posible conocer la naturaleza de una
respuesta transitoria y la estabilidad de un sistema de control “closed-loop” sin
determinar los polos de la ecuacion caracteristica del “closed-loop”. (15)

Para obtener la representacion del diagrama “Root-Locus” se empled el software
MATLAB, en el cual, por medio de la funcién rlocus se puede obtener. Para lograr
el diagrama se debe contar primero con la funcidén de transferencia de la respuesta
longitudinal de la aeronave, a la cual se le va a aplicar el comando rlocus.

En el caso de la aeronave STOL CH 750, la representacion del diagrama “Root-
Locus” que se obtuvo se puede observar a continuacion:
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Figura 53: Representacion del diagrama “Root-Locus”
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En donde se observa que el diagrama cuenta con cuatro polos, los cuales son los
“‘eigenvalues” o A del sistema “closed-loop”. Para determinar dichos “eigenvalues”
se emplea MATLAB, en donde se aplica la funcién eig a la matriz A del “state-
space” de la respuesta longitudinal; obteniendo los siguientes valores, los cuales

representan las “x” del diagrama:
A2 =—0,2776 +j1,8651
A34 = —0,0079 % 0,1337

Debido a que ambas raices complejas tienen partes negativas, se dice que la
respuesta libre de la aeronave STOL CH 750 es de naturaleza estable.

Ya que consiste de dos movimientos oscilatorios, que estan superpuestos uno al
otro, siendo asi, se considera igualmente al STOL CH 750 dinamicamente estable.

4.4. DISENO DE FORMA PRELIMINAR EL SISTEMA DE CONTROL
LONGITUDINAL Y LATERAL-DIRECCIONAL EN SIMULINK-MATLAB
4.4.1. Respuesta del control “Closed-loop”
Mediante el uso del médulo SIMULINK de MATLAB, se disefi0 el sistema de
“closed loop” del control longitudinal de la aeronave STOL CH 750 (ver anexo D).
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El disefio inicial cuenta con un “step”, que da la senal de salida al sistema, un
bloque continuo de funcion de transferencia y un “scope” para ver el
comportamiento en el tiempo de la funcidn de transferencia correspondiente.

Figura 54: Disefio del control “closed-loop” longitudinal
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Este disefio tiene una respuesta longitudinal en el tiempo, como se observa a
continuacion:

Figura 55: Respuesta del control “closed-loop” longitudinal

i l i l i l
i 100 200 ann 400 B0 &0 700 a0 a00 1000

Donde se observa que la aeronave al ser perturbada tarda un gran tiempo en
estabilizarse por si sola. Lo que hace necesario el uso de un controlador PID.

Entre tanto, con la misma arquitectura con la que se disefio el “closed-loop” del
sistema longitudinal de la aeronave, se disefo el “closed-loop” del sistema lateral-
direccional, unicamente cambiando la funcion de transferencia que corresponde al
movimiento lateral-direccional en el bloque; quedando de la siguiente manera:
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Figura 56: Disefio del control “closed-loop” lateral-direccional
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El disefio del “closed-loop” lateral-direccional, como se observa en la siguiente
imagen, la aeronave STOL CH 750 se estabiliza por si solo en un lapso
aproximado de 80 segundos, aungue inicialmente muestra varios sobresaltos o
perturbaciones.

Figura 57: Respuesta del control “closed-loop” lateral-direccional
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Figura 58: Disefio del control “closed-loop”

numys) - I:I
den{s)
Longitudinal Scope
numys) - I:I
den{s)
Lateral-Direccional Soopel

La anterior figura, es el disefio del “closed-loop” tanto longitudinal como lateral-
direccional. Este cuenta con un bloque de “step” que reparte el impulso a los dos
blogues de funcién de transferencia e igualmente cuenta con dos “scope” que
muestran el comportamiento en el tiempo de cada una de las funciones de
transferencia (figuras 31y 33).

4.4.2. Célculo del desplazamiento del “pitch” del piloto automatico con
tasa de “pitch” retroalimentado
El disefio del piloto automatico retroalimentado, consta basicamente del mismo
“closed-loop” pero adicionalmente cuenta con un controlador PID, quien censa la
sefal del “closed-loop” y posteriormente corrige la sefal.

El tipo de controlador que se empled en el control longitudinal es un PD, el cual,
aunque no corrige los errores estabiliza a la aeronave. Este se auto-sintoniza para
obtener los valores correspondientes a las ganancias de P, D y un coeficiente de
filtro N, los cuales fueron los siguientes:

K, = 25.5775577939444
Ky = 5.04477986926688
N = 4.7126098355026

Figura 59: Disefio del control longitudinal retroalimentado
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Al sintonizar el controlador PD, se puede obtener la respuesta en el tiempo del
sistema del control longitudinal retroalimentado. Donde se observa que la
aeronave se estabiliza tras un lapso de tiempo de 40 segundos aproximadamente
y adicionalmente tiene un “over-shoot” del 40%; como se observa a continuacion.

Figura 60: Respuesta del control longitudinal retroalimentado
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De igual manera, al “closed-loop” del control lateral-direccional, se le insertd un
controlador PID que se encargue de corregir los sobresaltos que poseia el “closed-
loop” por si solo. Para lograr ese cometido, el controlador que se selecciond es un
PID, el cual al momento de auto-sintonizarse arroja los valores correspondientes a
las ganancias de P, I, D y N; los cuales son los siguientes:

K, = 2.1840999511501
K; = 0.0410050579628758
K; = —12.2589815633175
N =0.178163246259018

Siendo asi, la arquitectura del sistema de control de piloto automatico para el
movimiento lateral-direccional, es la siguiente:
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Figura 61: Disefo del control lateral-direccional retroalimentado
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Este disefid, corrigi6 de manera satisfactoria los sobresaltos mencionados
anteriormente, cuenta con un “over-shoot” del 3,4% y adicionalmente tarda un
tiempo de aproximadamente 60 segundos en auto-estabilizarse; como se observa
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la siguiente figura:

Figura 62: Respuesta del control lateral-direccional retroalimentado
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Finalmente, el disefio del control del piloto automatico tanto longitudinal como
lateral-direccional, cuenta con la misma sefal de salida para ambos sistemas, el
respectivo controlador PD y PID y la respectiva funciébn de transferencia
longitudinal y lateral-direccional, como se observa en la siguiente imagen:
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Figura 63: Sistema de control longitudinal y lateral-direccional
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4.4.3. Diseno del sistema de control de “Altitude Hold”
El disefio preliminar del sistema de la aeronave, se realiz6 por medio de
SIMULINK (ver anexo E). Para llevar a cabo el disefio del piloto automatico de la
aeronave STOL CH 750 que se encargue de mantener una altura deseada por el
piloto, se debe contar inicialmente con la funcion de transferencia G,, la cual
relaciona la dindmica de la aeronave con la deflexion de los elevadores, mediante
los coeficientes del numerador y denominador de la funcidon de transferencia del
48(5)
AS,
tercer orden, a una de segundo orden, como se puede observar a continuacion:

angulo de “pitch” ( ) Pasando de ser, de una funcion de transferencia de

AG(s) 0,7204s% — 2,2960s
A8,  0,3455s3 + 0,1443s2 + 1,242s

O 0,7204s + 2,2960
17 AS5,(s)  0,3455s2 + 0,1443s + 1,242

Igualmente, se debe contar con la funcion de transferencia del servo del elevador
de la aeronave. Dependiendo del tipo de actuador que se emplee, el T, tuador
varia segun la velocidad, donde, Tyctyador = 0,255 para un actuador lento o
Toctuador = 0,055~0,1s para un actuador hidraulico rapido. En este caso se empled
Toceuador = 0,25s. Por consiguiente, la funcion de transferencia del actuador de la
aeronave STOL CH 750 es:

1

G(S) = 9255 71
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De esa manera, se puede empezar a disefiar el “inner loop” del “altitude hold” de
la aeronave STOL CH 750, el cual, a parte de contener las funciones de
transferencia mencionadas anteriormente, cuenta con un bloque de ganancia k,
quien hace las veces del girdscopo de la aeronave censando el angulo de “pitch”
gue tenga la aeronave en cualquier momento y de esa manera hacer las
correcciones necesarias.

Figura 64: “Inner Loop” del “altitude hold”
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El “inner loop” tiene una respuesta de estabilizacion en 60 segundos, donde antes
de llegar al punto de estabilizacidon cuenta con cuatros sobresaltos y con un 0O del

53,3%
Figura 65: Respuesta en el tiempo del “inner loop”
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Una vez se cuenta con el “inner loop”, se procede al disefio del “outer loop”; para
ello, se debe contar con otro bloque de ganancia k, el cual se encargara de ser el
tubo pitot de la aeronave para de ese modo, censar la altura actual de vuelo. De
esa manera el funcionamiento de este control de “altitud hold” del STOL CH 750,
se basa en el censo del “inner loop” del angulo de “pitch” de la aeronave, mientras
que el “outer loop” censa la altura de vuelo; adicionalmente el control PID realiza
las correcciones de error, disminuyendo asi, los posibles sobresaltos y el 0.
Siendo asi, el disefo final del “altitude hold” es el siguiente:

Figura 66: Disefio final del “altitude hold”
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A continuacién, se observa el comportamiento de la respuesta en el tiempo del
sistema de control de “altitude hold” con y sin control PID de la aeronave STOL CH
750.

Figura 67: Sistema de control de “altitude hold” con y sin PID
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Se puede observar que sin el controlador PID, la aeronave ascenderia a 16.900
metros y descenderia a 4.300 metros, posteriormente volveria a ascender hasta
una altura de 13.000 metros y descenderia hasta 6.960 metros, en donde volveria
a ascender a 11.500 metros y descenderia a 8.300 metros, manteniendo ese
comportamiento ondulatorio durante aproximadamente 35 segundos hasta llegar a
la altura deseada, la cual es 10.000 metros. Por el contrario, el comportamiento de
la STOL CH 750 con el controlador PID es totalmente distinto, ya que para
alcanzar la altura deseada de 10.000 metros, la aeronave asciende hasta 10.603
metros y posteriormente desciende hasta 9.950 metros para finalmente tras 12
segundos estabilizarse automaticamente en los 10.000 metros.
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5. RESULTADOS

Los resultados obtenidos en cuanto a la estabilidad estatica longitudinal,
direccional y lateral de la aeronave STOL CH 750 se muestran en la siguiente
tabla:

EJE CONTRIBUCION RESULTADO
Cony -0,0118
Conns -0,0436
LONGITUDINAL Caws 1,2261
Cos 0,0037
Crcen 0,0121
da

C,, -0,0376

(Cnﬁ)w 0
(Cop)Bow) -0,0047
DIRECCIONAL (Crpy)fix 0,0058
(Cnﬁ)fix 0’0011

(Clﬁ)w 0
LATERAL (Cipdv -0,0021
Cip -0,0021

Tabla 11: Resultados de la estabilidad estatica de la aeronave STOL CH 750

Asi mismo, los resultados que se obtuvieron de las derivativas de estabilidad de la
aeronave en la fase de crucero, se muestran a continuacion:

DERIVATIVA RESULTADOS RESULTADOS
MATLAB AAA (rad™Y)
(rad™1)

Cra 1,2061 4,8076
Co -0,4108 1,1210
Cpo 0,0123 219,7012
Cou 0 0

Cpy 0 0

Co 0 0,0035
CLq 3,0343 3,1121
Cing -0,5186 -0,8644
C.a 0,5108 0,8239
Cod -0,2806 11,5756
Cyp 20,0799 -0,0805

98




Cpy -0,0240 -0,0410
[ -0,0462 -0,0551
Cyr 0,0120 0,0152
Crr 0,0972 0,1517
Cor -0,0179 -0,0107
Cyp 6,8121 x 10~* 0,0015
Cip 8,8870 x 10~5 0,0003
Co -3,1371x 10°* -0,0006

Tabla 12: Resultados de las derivativas de estabilidad de la aeronave STOL CH

El rango de las derivativas que se obtuvieron fueron comparadas con los datos
que se encontraron en el libro “Airplane flight dinamics and automatic flight
controls” de Jan Roskam, con la aeronave CESSNA 172, la cual es la méas similar
a la STOL CH 750, ya que es una aeronave monomotor, con planos altos y sin
diedro (21). Encontrando que aquellas obtenidas mediante MATLAB son las mas
cercanas a las de la CESSNA 172. Como se puede evidenciar a continuacién en

750

la tabla 12:

DERIVATIVA STOL CH 750 CESSNA 172
Cre 1,2261 4,41
Crna -0,4108 -0,613
Cpa 0,0123 0,121
Cpy 0 0
Cry 0 0
Cony 0 0
Cq 3,0343 3,9
Cing -0,5186 -0,216
Cre 0,5108 1,7
Crne -0,2806 -0,126
Cyp -0,0799 -0,075
Cp -0,0240 -0,484
Crp -0,0462 -0,0278
Cyr 0,0120 0,214
(o 0,0972 0,0798
Cpyr -0,0179 -0,0937
Cyp 6,8121 x 107*

Cip 8,8870 x 10~°
Cop -3,1371x 107*

Tabla 13: Comparacion derivativas STOL CH 750 y CESSNA 172
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Las funciones de trasferencia que se obtuvieron para los seis grados de libertad
de la aeronave “STOL CH 7507, se lograron mediante una programacion realizada
en MATLAB (ver anexo C). Obteniendo las siguientes funciones de transferencia:

Funciones de transferencia longitudinales

11.Funcion de transferencia de la respuesta longitudinal:
0,001392s% + 0,0006125s + 0,008146

s*+40,5712s3 4 3,583s2 4+ 0,0665s + 0,06384

G(s) =

12.Funcién de transferencia del “Short-Period”
0,01456s — 0,06675
G(s) =

s2+ 0,5466s + 3,552

13.Funcion de transferencia del “Phugoid”

0,00141
G(s) =

s?+0,01801s + 0,01815

14.Funcion de transferencia del angulo de “pitch”
AB(s) B 0,7204s% — 2,2960s
A§,  0,3455s3 + 0,1443s2 + 1,242s

15.Funcion de transferencia del angulo de ataque
Aa(s) 0,0265s% — 0,1264s + 0,000817

AS, — 0,3455s3 +0,1443s2 + 1,242s

Funciones de transferencia lateral-direccional

16.Funcion de transferencia de la respuesta lateral-direccional
0,0001465s3 + 0,04104s% — 12,955 + 0,02525

s* 4 298,153 + 14220052 4+ 895,95 + 0,7776

G(s) =

17.Funcion de transferencia del “Roll Mode”
Ap(s) 0,1342
A§,(s) 0,0046s2 + 0,0387s

Ap(s) 0,0118
AS.(s) 0,0046s2 + 0,0387s
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18. Funcién de transferencia del “Dutch-Roll”
AB(s) 0,0076s
A8, (s) ©0,034s3 + 0,0347s2 + 0,1613s

Mp(s) —0,1582s — 0,0294
A8, (s) 0,034s2 +0,0347s + 0,1613

Mp(s) —0,0076s — 0,002
AS,(s) 0,034s3 +0,0347s2 + 0,1613s

AB(s) 0,0024s% — 0,16s
AS.(s)  0,034s3 +0,0347s2 4+ 0,1613s

19.Funcion de transferencia del “Yaw-Damper”
Ap(s) ~ —0,1582s —0,0294
A8, (s) 0,034s2 +0,0347s + 0,1613

Con dichas funciones de transferencia pero especialmente con la funcién de
transferencia correspondiente a la respuesta longitudinal es posible determinar el
diagrama “root-locus”; con el cual es posible determinar la estabilidad dinamica de
la aeronave STOL CH 750. Dicha estabilidad se puede determinar mediante la
ubicacion que tengan los polos en el eje real del diagrama. Siendo asi, al estar
ubicados en el eje real negativo, se puede determinar que la aeronave STOL CH
750 es dindAmicamente estable.
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Figura 68: Diagrama “Root-Locus” del control longitudinal
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En cuanto al disefio preliminar del sistema de control longitudinal y lateral-
direccional mediante SIMULINK — MATLAB. Se realizé el disefio del sistema de
control para la aeronave STOL CH 750 de la siguiente manera:

Figura 69: Sistema de control longitudinal y lateral-direccional
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:
:

En cada uno de los sistemas de control, se varié el tipo de control PID para
encontrar el mas apropiado, los resultados que se encontraron en esta variacion
para el control longitudinal de la aeronave STOL CH 750, fueron los siguientes:
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Figura 70: Resultados del control longitudinal cambiando el tipo de PID
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Como se pudo observar, para el control longitudinal, el controlador PD es el mas
apropiado, ya que estabiliza a la aeronave de manera mas rapida aunque tenga
un sobresalto, En cuanto al PID y Pl se observa que ambos tienen una respuesta
0 comportamiento muy similar entre si, y estabilizandose en un tiempo aproximado

de 50 minutos.

CONTROL LONGITUDINAL
Parametro PID PD PI
Tiempo de 3000 segundos 30 segundos 3000 segundo
estabilizacion
T, N/A 0,544 N/A
O, N/A 40% N/A
T indefinido 1,3502 indefinido

Tabla 14: Comparacién de datos del control longitudinal

El control PD, mejora notablemente la respuesta del control longitudinal de la
aeronave, no solo reduciendo el niumero de sobresaltos sino que también el
tiempo de estabilizacién de la aeronave.
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Figura 71: Respuesta del control longitudinal con PD
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Figura 73: Respuesta del control longitudinal con PI
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CONTROL LONGITUDINAL

Parametro Sin PD Con PD
Tiempo de estabilizacion 500 segundos 30 segundos
T, 0,1583 0,544
O, 80% 40%
T, 1,57 1,3502

Tabla 15: Comparacion de datos del control longitudinal con PD y sin PD

Con el controlador PD, el tiempo en que se estabiliza la aeronave se reduce
aproximadamente en un 6% del tiempo que se tardaba sin ningun controlador PID
e igualmente se observa que el O, de la respuesta longitudinal de la aeronave
disminuyo a la mitad.

De la misma manera, para el control lateral-direccional de la aeronave, se cambio
el tipo de control PID dentro del disefio para encontrar el mas adecuado dentro del
mismo. Resultando que el PID es el Unico que elimina los sobresaltos iniciales que
tiene la aeronave e igualmente estabilizandolo en un menor tiempo que el PD y PI.
Por otra parte, el PD y PI reducen notablemente el nimero y amplitud de los
sobresaltos que tiene la aeronave sin ningun tipo de PID.

Figura 75: Resultados del control lateral-direccional cambiando el PID
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CONTROL LATERAL DIRECCIONAL

Pardmetro PID PD Pl
Tiempo de 90 segundos 250 segundos 800 segundos
estabilizacion
T, 0,3016 N/A 0,2048
0, 3,42% 0% 15,15%
T, 0,2358 N/A 0,2358

0.g

0.6

0.4

0.z

S
Tabla 16: Comparacion de datos del control lateral-direccional

Figura 76: Respuesta del control lateral-direccional con PID
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Figura 77: Respuesta del control lateral-direccional con PI
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Figura 79: Respuesta en el tiempo del control lateral-direccional con y sin
controlador PID

sin controlador

con controlador PID

1 ................................ ................................ ................................ ............................... |
DD 5|D 1 &D 1 éD 2&0 250
CONTROL LATERAL-DIRECCIONAL
Parametro Sin PID Con PID

Tiempo de estabilizacion 80 segundos 90 segundos

T, 0 0,3016

0, 0% 3,42%

T, 0 0,2358

Tabla 17: Comparacién de datos del control lateral-direccional con PID y sin PID

En cuanto al control lateral-direccional de la aeronave STOL CH 750 que se
disefié, muestra que sin el controlador PID, la aeronave no tendra ningun O y se
estabilizara por si sola en un tiempo de 80 segundos aunque tendra unos
pequefios sobresaltos al inicio. Al implementar el controlador PID, la aeronave no
tendra dichos sobresaltos aunque si tendra un O, del 3,42%, lo que hara que la
aeronave tarde 10 segundos mas en estabilizarse.

Finalmente, la arquitectura final del sistema de control del “Altitude Hold” cuenta
con dos bloques de ganancia, uno en el “inner loop” que hace las veces del
giréscopo de la aeronave y otro en el “outer loop” quien hace las veces del tubo
pitot; adicionalmente cuenta con un controlador tipo PID, el cual era el unico en
estabilizar a la aeronave de forma mas apropiada en la altura deseada, dado que
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si se empleaba un controlador tipo PD la aeronave no se estabilizaba en la altura
deseada, mientras que con un controlador PI, la aeronave tardaba mucho tiempo
en llegar a dicha altura y tenia unos cuantos sobresaltos. A continuacion se
presenta la respuesta en el tiempo del control de “altitude hold” con los diferentes
tipos de controlador PID:

Figura 80: Respuesta del “altitude hold” con controlador PID

12000

0000 b= e

gggg_.. .............. .............. .............. ‘ .............. AERREER LR ............... ............. —
5000_.............. ............... .............. .............. .............. ‘ .............. P ............... ............... ............. —
4000 oo ARSI T, L S T SR S S i
2000_............_2 ............... .............. .............. .............. B _ .............. ............... ............... SR —

o i i i i i i i i i
1] 0.z 0.4 0.6 0.g 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2

Figura 81: Respuesta del “altitude hold” con controlador PI
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Figura 82: Respuesta del “altitude hold” con controlador PD
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Para obtener la respuesta lo mas controlada posible con el controlador PID, se
probaron distintas configuraciones; dichas configuraciones se hacian variando el
valor de las ganancias K, K; y K, y los valores de las ganancias k del giréscopo y

del tubo pitot. A continuacion

distintas configuraciones:

se presenta una tabla con los valores de las

Parametro Configuracién 1 | Configuracién 2 | Configuraciéon 3
K, 7,8732 583,2545 4,4771
K; 5,2354 1030,4768 1,6445
K, 2,5246 28,2335 2,1897
Giréscopo 0,5 0,8 -0,5
Tubo Pitot 1 1 1

Tabla 18: Configuraciones del controlador PID

Los resultados que se obtuvieron con las distintas configuraciones se presentan
en la siguiente imagen:
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Figura 83: Respuestas de las distintas configuraciones del PID
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CONTROL DE “ALTITDE HOLD”
Parametro Configuracién 1 Configuracién 2 | Configuracion 3
Tiempo de
estabilizacion 13 segundos 4 segundos 17 segundos
T, 0,2240 0,2162 0,2696
O 11% 12,5% 6%
T. 0,2507 0,2548 0,2358

S
Tabla 19: Resultados de las distintas configuraciones de PID del “altitude hold”

Observando que cada una de las distintas configuraciones tiene una respuesta en
el tiempo diferente entre si. Siendo la configuracion 3, la mas apropiada para la
aeronave STOL CH 750, ya que tiene un pequefio O, y tarda poco tiempo en
alcanzar la altura deseada por el piloto; en cuanto a la configuracién 1, se observa
que aunque también tiene una respuesta aceptable, y con un pequefio 0, tiene
gue ascender a 11.100 metros y posteriormente descender a 9.260 metros para
volver a ascender y asi alcanzar la altura deseada de 10.000 metros; mientras que
la configuracion 2, alcanza la altura deseada en poco tiempo pero tiene un mayor
O, que las otras dos, lo que causa que el descenso sea muy rapido, lo que lo
convierte en un descenso muy brusco para la aeronave.
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. CONCLUSIONES

Por medio de la programacion realizada en Excel, basada en el libro de
Bandu N. Pamadi “Performance, Stability, Dynamics and Control of
Airplanes” fue posible determinar la estabilidad estatica longitudinal,
direccional y lateral de la aeronave STOL CH 750; obteniendo que para el
eje longitudinal C,, = —0,0376, al ser C,, <0 la aeronave es estable
longitudinalmente. Para la estabilidad direccional, se puede despreciar la
contribucion del ala ya que la aeronave seleccionada no cuenta con diedro
ni flechamiento, teniendo sélo en cuenta las contribuciones del fuselaje y de
la cola vertical, se obtuvo que C,z =0,0011, siendo estable en el eje
direccional al ser C,z > 0. Finalmente para el eje lateral, se toma en cuenta
Unicamente la contribucion de la cola vertical ya que se puede ignorar la
contribucion del ala al no tener diedro, por lo tanto se obtuvo que Cjz =
—0,0021 y al ser C;z < 0 la aeronave es estable lateralmente. Por lo tanto,

teniendo en cuenta el valor de esas contribuciones, se concluye que la
aeronave STOL CH 750 es estable estaticamente.

La contribucién de la planta motriz a la estabilidad estatica longitudinal es
desestabilizante en un 32% respecto a la estabilidad total longitudinal.

Para determinar las funciones de transferencia del STOL CH 750, se realizo
una programacion en MATLAB, donde se calcula las derivativas de
estabilidad y control de la aeronave seleccionada. Con dichos valores y
mediante la transformada de Laplace fue posible determinar las funciones
de transferencia en los seis grados de libertad de la aeronave. Obteniendo

gue para el eje longitudinal es una funcion de transferencia de tercer orden

0,00135%+0,00065+0,0081 . . .
G(s) == y para los ejes lateral y direccional es de
$3+40,5712520,06655+0,0638

0,00003552+0,00275+0,000621
cuarto orden G(s) = .
0,0001565%+0,001553+0,002252+0,00765+0,000066

Por medio de la respuesta longitudinal del STOL CH 750 que se obtuvo del
“State Space” y mediante el sub-médulo SISOTOOL de MATLAB, fue
posible obtener el diagrama “Root Locus” de la aeronave. El cual indica que
la aeronave es estable dinamicamente ya que los polos se encuentran
sobre el eje real negativo del diagrama.

La estabilidad dinamica se puede corroborar igualmente mediante los

“eigenvalues” de la matriz A del “State Space”, los cuales se obtuvieron
mediante  MATLAB, obteniendo que A4;, =—0,2776 *+,1,8651 y A3, =
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—0,0079 +,0,1337; debido a que ambas raices complejas tienen partes
negativas, se dice que la respuesta libre de la aeronave STOL CH 750 es
de naturaleza estable, es decir, dinamicamente estable.

El disefio del sistema de control longitudinal de la aeronave STOL CH 750,
se realizO mediante un controlador tipo PD, ya que es el mas Optimo,
debido a que estabiliza a la aeronave una vez es perturbada en un tiempo
aproximado de 30 segundos con un solo “overshoot”.

El sistema de control lateral-direccional de la aeronave STOL CH 750, se
concluyo que el controlador tipo PID es el mas 6ptimo, ya que era el Unico
gue eliminaba los sobresaltos iniciales y regresaba a la aeronave a su
posicion inicial en aproximadamente 90 segundos.

El sistema de piloto automatico de la aeronave STOL CH 750 de “altitude
hold” se diseiid mediante un controlador tipo PID, ya que al momento que
se establezca una altura deseada, este no tendra “overshoots”, ni tendra
que ascender y descender constantemente para alcanzar dicha altura. El
tiempo aproximado que tarda el STOL CH 750 en estabilizarse en la altura
deseada es de aproximadamente 12 segundos.
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9. Tabla de Anexos

A: Modelado de la aeronave STOL CH 750 en CATIA (archivo .CATPart)
B: Programacion de la estabilidad longitudinal y lateral-direccional en EXCEL
C: Programacion en MATLAB (archivo .m)

D: Disefio preliminar del sistema de control longitudinal y lateral-direccional
(archivo .mdl)

E: Diseno preliminar del piloto automatico de “altitude hold” (archivo .mdl)
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ANEXO A

MODELADO DE LA AERONAVE STOL CH 750
EN CATIA
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ANEXO C

PROGRAMACION EN MATLAB
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clc
clear all
format long

$ESTIMACION DERIVATIVAS DE ESTABILIDAD

'DERIVATIVAS LONGITUDINALES' %#0k<NOPTS>
CLalpha=1.2261 %#0k<NOPTS>
CmalphaWB=-0.4145;
Cmalphat=0.0037;
Cmalpha= (CmalphaWB) + (Cmalphat) %#o0k<NOPTS>
CDhalpha=(2*0.06* ((CLalpha)"2)*(0.0682)) %$#0k<NOPTS>
CDu=0 %$#o0ok<NOPTS>
CLu=0 %#o0k<NOPTS>
Cmu=0 $#0k<NOPTS>

'Derivativas longitudinales rotatorias' $#ok<NOPTS>
K WB=1.0976;
K_BW=0.1604;
ARe=7.4158209;
M=0.1235;
alpha=0.0682;
beta=(1-(M"2))"~(1/2)
pi=3.1416;
clalpha2D=0.0206443;
S=13.4;
Se=13.72;

_=1.5;
ce =1.5;
S Bmax=4.28;
1f=6;
e=0.86;
xac_e=0.375;
xcg le=0.62;
X _=xac_e-xcg le;
epsilon=x /ce ;
CLalphae 0.5303207;
CLge=((1/2)+(2*epsilon) ) * (CLalphae) ;
deltaK 0.82;
V_B=1.615; %arreglar
CLalphaB=2* (deltakK) * (S Bmax/(( B)~(2/3)));
C_LalphaB=CLalphaB* ( ((V_B) 2/3 ) /S_Bmax) ;
xm=2.22;
CLgB=2* (C_LalphaB) * (1- (xm/1f))

CLgWB= ( (K_WB+K_BW) * ((Se*ce_ )/ (S*c_)) *CLge) + (CLgB* ( (S_Bmax*1f) / (S*

at=0.2154702;

V1=0.68843284;

nt=0.9297553;
CLgt=2*at*Vl*nt;

Clg= (CLQWB) + (CLgt) %$#0k<NOPTS>

1t=3.33;

St=1.7;

Cmgt=- (2*at*V1l*nt* (1t/c_));
cl=((ARe)"3)*((tan(0))"2);
B=(1-((M"2)* ((cos(0))"2)))"(1/2);
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c2=3/B;
c3=(ARe*B) + (6* (cos (0)));
cd=(ARe)+ (6* (cos (0)));
c5=(ARe)+ (2* (cos (0)));
CmgeM02=-

(0.7*CLalpha* (cos(0)))* (((ARe* ((0.5*epsilon)+(2* (epsilon”2))))/c5)+(cl/ (2
4*%cd4))+(1/8))

Cmge=(((cl/c3)+c2)/ ((cl/c4)+3))*CmgeM02;

XCg=xXm;

xml=xm/1f;

=(1/V_B)*S Bmax;

xcl=xc/1f;

VB1=V_B/ (S _Bmax*1lf);

CmalphaB=((2* (deltaK))/V_B)*(1.44*0.32);
C_malphaB=(CmalphaB)*(V_B/(S_Bmax*lf));
Cqu=(2*(C_malphaB))*((((l—xml)AZ)—(VBl*(xcl—xml)))/(l—xml—VBl));

CmgWB= ( (K_WB+K_BW) * (Se/S) * ((ce_/c_)"2)*Cmge) + (CmgB* (S_Bmax/S) * ((1f/c_)"2)

) ;
Cmg=CmgWB+Cmgt %#0k<NOPTS>

'Derivativas longitudinales de aceleracidédn' S#0k<NOPTS>
xac=0.375;

Cr=1.5;

tao=beta*ARe;
CLg=((-(pi)*ARe) / (2* (beta”™2))) *((0.0013* (tao™4)) -

(0.0122* (tao”3))+(0.0317* (tao™2))+(0.0186* (tao))-0.0004) ;
CLalpha e=0.5303207;

CLalphaB=2* (deltakK) * (S_Bmax/ ( B)~(2/3)));

C LalphaB=(CLalphaB) * (((V_B) 2/3))/S_Bmax);

CLalpha B=2* (C_LalphaB) *(V_B/ (S Bmax*1f));

CLalpha WB=( (K _WB*K BW) * ((Se*ce )/ (S*c_))*CLalpha e)+((CLalpha B)* ((S Bma
x*1f)/(S*c_))) i
downwash=0.5499;
CLalpha t=(2*at*V1l*nt*downwash) ;
CLalpha =CLalpha WB+CLalpha t S$#ok<NOPTS>
Cmalpha_B=(2*C_malphaB)*((xcl—xml)/(l xml-VB1
Cmog= ( (pi*ARe) / (2* (beta”2)))* ((0.0008* (tao"4)

))*(V_B/ (S _Bmax*1f));
)_

(0.0075* (tao”3))+(0.0185* (tao”2))+(0.0128* (tao))
)+
)i

-0.0003);
C_malpha e=(-((81/32)*((xac/Cr)"2)*CLalpha e)+((9/2)*Cmog)) ;
Cmalpha e=C malpha e+ ((xcg le/ce )*CLalpha e);

Cmalpha WB=((K_WB+K BW) * ((Se* ((c_)"2)/(S*((c_)"2)*Cmalpha e)+ (Cmalpha B* (
(S_Bmax* (1£72))/(S*((c_)"2)))))));
Cmalpha t=-(2*at*Vl*nt*downwash* (1t/c_));

Cmalpha =(Cmalpha WB+Cmalpha t) S$#ok<NOPTS>

'DERIVATIVAS LATERAL - DIRECCIONAL' $%#o0k<NOPTS>
'Derivativas rotatorias' $#o0k<NOPTS>

zv=1.47;

b=9.10;

k=0.76;

av=0.1166;
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sidewash=1.1555;

Sv=1.7;

CybetaV=- (k*av*sidewash* (Sv/S)) ;
CypV=(zv/b) *CybetaV;
awl=CLalphae/ (pi*ARe) ;
aw2=e*awl;

K=(l-awl)/ (1-aw2);
Cyp_CLgraf=-0.37;

Cyp_CL=(((ARe+ (B*cos (0))) * ((ARe*B) +cos (0)))/ (((ARe*B) + (4*cos (0))) * (ARe+co
s(0))))*Cyp_ CLgraf;
CL=0.287;

CypW= (K*Cyp_CL*CL) +0;
Cyp=CypW+CypV %#0k<NOPTS>
aow=0.1075;

CDo=0.0249;
CD=CDo+CDalpha;

ClpW=-((1/6)* (aow+CD) ) ;
1lv=4.1;
z=(zv*cos (alpha))-(lv*sin(alpha));

ClpV=(2*(z/b) * ((z-2zv) /b)) *CybetaV;
Clp=ClpW+ClpV $%#0k<NOPTS>
CnpW=-((1/6)* (CL-CDalpha)) ;

CnpV=-((2/b) * ((1lv*cos (alpha))+(zv*sin(alpha))) * ((z-zv) /b) *CybetaV) ;
Cnp=CnpW+CnpV %#o0k<NOPTS>

Cyr=-((2/b)* ((lv*cos (alpha))+(zv*sin (alpha))) *CybetaV) %#ok<NOPTS>

ClrW=CL/3;

ClrV=(-2/b"2)* ((1lv*cos (alpha))+(zv*sin(alpha))) * ((zv*cos (alpha)) -
(lv*sin(alpha))) *CybetaV; %per radian

Clr=ClrW+ClrV %#0k<NOPTS>

CnrV=(2/b"2)* (((1lv*cos (alpha))+ (zv*sin(alpha)))"2)*CybetaV; S%per radian

CnrW=-((1/3) *CD) ;
Cnr=CnrW+CnrV %#o0k<NOPTS>

'Derivativas de aceleracidén lateral-direccional' $#0k<NOPTS>
sigmabeta=0.05;
Cybeta V=(2*av*sigmabeta* (Sv/S) * (((lv*cos (alpha))+ (zv*sin (alpha))) /b))
S#o0k<NOPTS>
Clbeta V=(Cybeta V* (((zv*cos(alpha))-(lv*sin(alpha))) /b)) %#ok<NOPTS>
Cnbeta V=-(Cybeta V* (((lv*cos(alpha))+(zv*sin(alpha))) /b)) %#ok<NOPTS>

$RESPUESTA LONGITUDINAL
'"STATE- SPACE' $%$#0k<NOPTS>
densidad=0.802;

Uo=40;
go=641.6;
Iy=1473.435;
m=650;

Iyl=Iy/(0.5*densidad* (Uo"2)*S*c );
tetha=0.0682;

ml=(2*m)/ (densidad*Uo*S) ;
Cl=c_/(2*Uo);

Cxu= (-2*CD) -CDu;
Cxalpha=CL-CDalpha;
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Cxtetha=- (CL*cos (tetha));
Cxalpha =0;

Cxg=0;

Czu=-(2*CL) -CLu-(2*m1*0) ;
Czalpha=-CLalpha-CD;
Czalpha =-CLalpha ;
Czg=-Clgqg;
Cztetha=-(CL*sin (tetha));
E1=(Cxalpha_*C1)/( -(Czalpha *Cl1));

E2=(Cmalpha_*Cl)/( - (Czalpha *Cl1));

all=(Cxu+ (E1*Czu))/ml;

al2=(Cxalpha+ (E1*Czalpha)) /ml;
al3=((Cxg*Cl)+ (E1* (ml+(Czg*Cl))))/ml;

al4=(Cxtetha+ (E1*Cztetha)) /ml;

a2l=Czu/ (ml- (Czalpha *Cl));

a22=Czalpha/ (ml-(Czalpha *Cl));

a23=(ml+ (Czg*Cl))/ (ml-(Czalpha *Cl));

a24=Cztetha/ (ml-(Cl*Czalpha ));

a3l=(Cmu+ (E2*Czu) ) /Iyl;

a32=(Cmalpha+ (E2*Czalpha)) /Iyl;
a33=((Cmg*C1l)+ (E2* (m1l+ (Czg*C1l))))/Iyl;

a34=(E2*Cztetha) /Iyl;

adl=0;

ad2=0;

ad3=1;

ad4=0;

cxde=0;

czde=0.2325;

cmde=-0.0418; $revisar

bl=(cxde+ (El*czde)) /ml;

b2=czde/ (ml-(Cl*Czalpha ));

b3=(cmde+ (E2*czde) ) /Iyl;

b4=0;

A=[all al2 al3 al4d; a2l a22 a23 a24; a3l a32 a33 a34; a4l ad2 ad3 add]
S#o0k<NOPTS>

Bm=[bl; b2; b3; bd] %#ok<NOPTS>

C=[0.2 0 0 0] %#ok<NOPTS>

D=[0] $%$#0k<NOPTS>

sys=ss (A,Bm,C,D) S$#0k<NOPTS>

[num,den]=ss2tf (A,Bm,C,D) $#0k<NOPTS>

lambda=eig (sys) %$#0k<NOPTS>

figure (1)

subplot, step(sys)

resplong=tf (sys) %#ok<NOPTS>

figure (2)

rlocus (resplong)

ml
ml

$APROXIMACION DE SHORT-PERIOD

'Aproximacion del Short-Period' $#o0k<NOPTS>
aspllzCzalpha/(ml—(Czalpha_*Cl));
aspl2=(ml+(Czq*Cl))/(ml—(Czalphai*Cl));

asp2l=(1/Iyl)* (Cmalpha+ ((Cmalpha *Cl*Czalpha)/ (ml-(Czalpha *Cl))));
asp22=(1/Iyl)* ((Cmg*Cl)+ (((Cmalpha *Cl)/(ml-
(Czalpha *Cl1)))* (ml+(Cl*Czq))));
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bspl=czde/ (ml-(Czalpha *Cl));

bsp2=(1/Iyl)* (cmde+ ((Cmalpha *Cl*czde)/ (ml-(Czalpha *Cl))));
Asp=[aspll aspl?2; asp2l asp22] S$#ok<NOPTS>
Bsp=[bspl; bsp2] %#0k<NOPTS>

Csp=[0.19 0] S%#0k<NOPTS>

Dsp=[0] %#0k<NOPTS>

sys2=ss (Asp,Bsp,Csp,Dsp) %#0k<NOPTS>
[num2,den2]=ss2tf (Asp,Bsp,Csp,Dsp) %#0k<NOPTS>
lambda2=eig (sys2) %#o0k<NOPTS>

figure (3)

subplot (211), step(sys2)

shortperiod=tf (sys2) S$#0k<NOPTS>

$APROXIMACION PHUGOID

'Aproximacion del Phugoid' $%$#0k<NOPTS>
E3=(Cxg*Cl)/ (ml+ (Czg*Cl));
aphll=((Cxu-(E3*Czu))/ml);

aphl2=(Cxtetha- (E3*Cztetha))/ml;
aph21=-Czu/ (ml+ (Czg*Cl)) ;
aph22=-Cztetha/ (ml1l+ (Czg*Cl)) ;

bphl=(cxde- (E3*czde)) /ml;
bph2=-czde/ (m1l+ (Czg*Cl)) ;

Aph=[aphll aphl2; aph2l aph22] %#o0k<NOPTS>
Bph=[bphl; bph2] %#ok<NOPTS>

Cph=[0.19 0] %#0k<NOPTS>

Dph=[0] %#0k<NOPTS>
sys3=ss (Aph, Bph,Cph, Dph) %#0k<NOPTS>
[num3,den3]=ss2tf (Aph,Bph,Cph, Dph) %#0k<NOPTS>
lambda3=eig (sys3) %$#ok<NOPTS>

figure (3)

subplot (212),step(sys3)

phugoid=tf (sys3) S$#ok<NOPTS>

$Funciones de transferencia longitudinales
'Funciones de transferencia longitudinales' $%$#0k<NOPTS>
s=tf('s'");

sysé4=(((-
0.0022*(s72))+(0.6617*s)+(1.5997))/((0.3739*(s%4))+(1.8907*(s"3))+(4.9103
*(s72))+(0.2526*s)+(0.2296))) 2#0k<NOPTS>
sys5=(((-4.4367*(s"2))—-(8.8084*s) -

(0.4507))/((0.3739*(s™4))+(1.8907*(s"3))+(4.9103*(s72))+(0.2526*s)+(0.229
6))) SH#ok<NOPTS>

sys6=(((-0.0602* (s"3))—-(4.4954* (s"2))-(0.2037*s) -
(0.3103))/((0.3739*(s"4))+(1.8907*(s"3))+(4.9103*(s72))+(0.2526*s)+(0.229
6))) S#0k<NOPTS>

figure (4)

longl=subplot (311);step(sysd)

long2=subplot (312);step(sysbd)

long3=subplot (313);step(syso6)

$RESPUESTA LATERAL-DIRECCIONAL

'Respuesta Lateral-Direccional' $#0k<NOPTS>
Ix=1420.9; Srevisar
I1z=4786.03; Srevisar
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Ixz=0; %$revisar

Ix1=Ix/(0.5*densidad* (Uo"2)*S*Db) ;
Iz1=Iz/(0.5*densidad* (Uo"2) *S*Db) ;
Ixz1l=Ixz/(0.5*densidad* (Uo"2) *S*Db) ;

I x1=Ix1/((Ix1*Izl)-(Ixzl)"2);
I_z1=Iz1/((Ix1*Iz1l)-(Ixzl)"2);

I xz1=Ixzl/((Ix1l*Izl)-(Ixzl)"2);

bldl=b/2*Uo;

Eldl=(I zl*Clbeta V)+(I_xzl*Cnbeta V);
E1d2=(I_xl*Cnbeta V)+ (I _xzl*Clbeta V);
cnda=0.025; Srevisar

clda=0;

cldr=0.025; Srevisar

cndr=-0.0197;

cyda=0.025; Srevisar

cydr=0.025; Srevisar

Clbeta=-0.0021;

Cnbeta=0.00115;
aldll=CybetaV/(ml—(bldl*Cybeta_V));

aldl2= 0/ (ml-(bl*Cybeta V));

aldl3=(Cyp*bldl)/ (ml-(bldl*Cybeta V));

aldl4=0;

aldl5=-((ml- (bldl*Cyr))/ (ml-(bldl*Cybeta V)));
ald21=0;

ald22=0;

ald23=1;

ald24=0;

ald25=0;

ald31l=(Clbeta*I zl)+(Cnbeta*I xzl)+(Eldl*bldl*aldll);
ald32=Eldl*bldl*aldl2;
ald33=(Clp*bldl*I zl)+(Cnp*I xzl*bldl)+ (Eldl*bldl*aldl3);
ald34=0;
ald35=(Clr*bldl*I zl)+(Cnr*I xzl*bldl)+(Eldl*bldl*aldlb);
ald41=0;

ald42=0;

ald43=0;

ald44=0;

ald4b5=1;

ald51=(I xl*Cnbeta)+ (I _xzl*Clbeta)+ (bldl*E1ld2*aldll);
az2=-((Czalpha*Iyl)+((Cmg*Cl)* (ml-

(Czalpha *Cl)))+((ml+(Czg*Cl))*(Cmalpha *Cl)));
ald52=(Eld2*bldl*a2);

ald53=bldl* ((Cnp*I x1)+(Clp*I xzl)+(Eld2*aldl3));
ald54=0;

ald55=bldl* ((I_x1*Cnr)+(I_xz1*Clr)+(Eld2*aldl5));
bldll=(cyda/ (ml- (bldl*Cybeta V)));
bldl2=(cydr/ (ml- (bldl*Cybeta V)));

b1d21=0;

b1d22=0;
bld31l=(clda*I zl)+(cnda*I xzl)+(Eldl*bldl*bldll);
bld32=(cldr*I zl)+(cndr*I xzl)+(Eldl*bldl*bldl2);
b1d41=0;

b1d42=0;
bld51=(cnda*I x1)+(clda*I xzl)+(Eld2*bldl*bldll);
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bld52=(cndr*I x1)+(cldr*I xzl)+(Eld2*bldl*bldl2);

Ald=[aldll aldl2 aldl3 aldl4 aldl5; ald2l ald22 ald23 ald24 ald25;

ald3l

ald32 ald33 ald34 ald35; ald4l ald42 ald43 ald44 ald45; aldb5l aldb52 aldb53

ald54 ald55] %#0ok<NOPTS>

Bld=[bldll bldl2; bld21l bld22; bld31l bld32; bld4l bld42; bld51 bld52]

S#o0k<NOPTS>
Cld=[0.017 0 O O 0] %#0k<NOPTS>
D1d=[0 0] %#ok<NOPTS>
sys7=ss (Ald,Bld,Cld,Dld) S$#ok<NOPTS>
[numUl, denUl]=ss2tf (Ald,Bld,Cld,D1ld, 1) S$#ok<NOPTS>
lambda7=eig (sys7) %#o0k<NOPTS>
figure (5)
subplot, step (sys7)
resplat dir=tf(sys7) %#ok<NOPTS>

$Aproximacion funcion de transferencia lateral-direccional
'Funcion de transferencia lateral-direccional' $#o0k<NOPTS>
'Roll Mode' $#0k<NOPTS>
%$Roll mode
sys8=(0.1342/(s*((0.0046*s)+0.0387))) %H#ok<NOPTS>
sys9=(0.0118/(s*((0.0046*s)+0.0387))) %#0k<NOPTS>
figure (6)
RMl=subplot (211) ;step(sys8)
RM2=subplot (212) ;step(sys9)

'Dutch-roll' $#0k<NOPTS>
%$Dutch-roll

sysl1l0=((0.0076*s)/((0.0340* (s"3))+(0.0347*(s72))+(0.1613*s)))

$#0k<NOPTS>

sysll=((-(0.0076*s)-0.002)/((0.0340* (s"3))+(0.0347*(s"2))+(0.1613*s)))

S#o0k<NOPTS>

sysl2=(((0.0024* (s"2))+(0.16*s))/((0.0340*(s"3))+(0.0347*(s72))+(0.1613*s

))) S#o0k<NOPTS>
sysl3=((-(0.1582*s) -

(0.0294))/((0.0340*(s73))+(0.0347*(s72))+(0.1613*s))) S#ok<NOPTS>

figure (7)

DR1=subplot
DR2=subplot
DR3=subplot
DR4=subplot

411
412
413
414

;step
;step
;step
;step

sysl1l0)
sysll)
sysl2)
sysl3)

— e~ o~ —~
—_— o o~ ~—
— o~ o~ —~

'Yaw Damper' $#ok<NOPTS>

sysl4=-((0.1582*s)+0.0294)/(((0.0340* (s72))+(0.0347*s)+0.1613))

$#0k<NOPTS>
figure (8)
subplot, step(syslé)
yaw damper=tf (sysl4) S$#ok<NOPTS>

Ad=(ml*Iyl)* (ml-(Czalpha *cl));
Bd=(ml* ((-Iyl*Czalpha)- ((Cmg*cl) * (ml-(Czalpha *cl)))-

((Cmalpha *cl)* (ml+(Czg*cl)))))-((Cxu*Iyl)*(ml-(Czalpha *cl)))-

(Cxalpha *cl*Czu*Iyl);
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Cd=(ml* ((Czalpha*Cmg*cl) - (Cmalpha* (ml+ (Czg*cl))) -
(Cztetha*Cmalpha *cl)))+(Cxu* ((Iyl*Czalpha)+ ((Cmg*cl)* (ml-

(Czalpha *cl)))+((Cmalpha *cl)* (ml+(Czg*cl)))))-
((Cxalpha*Czu*Iyl)+ ((Cxalpha *cl)* ((Czu*Cmg*cl)-Cmu* (ml+ (Czg*cl))))-
(

(Cxg*cl) * ((Czu*Cmalpha *cl)+ (Cmu* (ml-(Czalpha *cl))))));

Dd= (-Cxu* ( (Czalpha*Cmg*cl) - (Cmalpha* (ml+ (Czg*cl))) -

(Cztetha*Cmalpha *cl)))-(ml*Cmalpha*Cztetha)+ (Cxalpha* ((Czu*Cmg*cl) -
(Cmu* (ml+(Czg*cl)))))-(Cxalpha *cl*Cmu*Cztetha)- ((Cxg*cl) * ((Czu*Cmalpha) -
(Czalpha*Cmu) ) ) - (Cxtetha* ((Czu*Cmalpha *cl)+ (Cmu* (ml-(Czalpha *cl)))));

Ed=(Cxu*Cmalpha*Cztetha) - (Cxalpha*Cmu*Cztetha) - (Cxtetha* ( (Czu*Cmalpha) -
(Czalpha*Cmu))) ;
deltalong=(Ad* (s"4))+(Bd* (s"3))+(Cd* (s"2))+(Dd*s) +Ed;

AoA=[((ml*s)-Cxu) cxde - ((Cxg*cl*s)+Cxtetha); -Czu czde -
((ml*s)+ (Czg*cl*s)+Cztetha); -Cmu cmde ((Iyl*(s"2))-
(Cmg*cl*s))]/[deltalong]

al=(ml-(Czalpha *cl))*Iyl;

az2=-((Czalpha*Iyl)+((Cmg*cl)* (ml-
(Czalpha *cl)))+((Cmalpha *cl)* (ml+(Czg*cl)))):;
a3=(Czalpha*Cmg*cl) - (((ml+(Czg*cl)) *Cmalpha)+ (Cztetha*Cmalpha *cl));

ad4=- (Cztetha*Cmalpha) ;
spo=(al* (s"3))+(a2* (s"2))+(a3*s) +a4;
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ANEXO D

DISENO PRELIMINAR DEL SISTEMA DE CONTROL
LONGITUDINAL Y LATERAL-DIRECCIONAL
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ANEXO E

DISENO PRELIMINAR DEL PILOTO AUTOMATICO
DE “ALTITUDE HOLD”
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