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GLOSARIO

ATC (Control de transito aéreo): servicio prestado con el fin de evitar colisiones
en el espacio aéreo y controlar movimientos para mantener una Optima seguridad

aérea.

COMUNICACION: proceso que sufre una informacion que se desea hacer llegar
a un corresponsal a través de una sefial de radio, ya sea esta una voz, una
imagen o bien datos informaticos, pues todo resulta a efectos de transmision

sonido.

COMUNICACIONES VHF: definida en el rango de 118 a 137 MHz, se opera con
modulacién de amplitud (AM). Permite comunicaciones de voz, teniéndose para el
futuro la transmision de datos directamente a las aeronaves. Dentro de este rango
de frecuencias se tiene instalado el sistema de VHF de Alcance Extendido (VHF-
ER) uno de los mas extensos en el mundo. Como ventajas, tiene buena inmunidad
al ruido, el uso de transmisores de baja potencia y antenas de dimensiones
reducidas y facil instalacion. Su principal desventaja es debida al requerimiento de
linea de vista entre transmisores y receptores. Se encuentran instalados equipos

de VHF en las torres de control de los aeropuertos y centros de control.

ACARS (Aircraft Communications Addressing and Reporting System): es un
sistema digital data link para la transmision de pequefios mensajes entre la

aeronave y la estacion en tierra via radio o por satélite.
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NAVEGACION: la navegacion aérea surgio como respuesta a las necesidades
planteadas por el desarrollo de la aviacion. En cuanto a la aeronave despega, se
ve expuesta a tres peligros: las condiciones meteorolégicas adversas, la posible
colisién y llegar a su destino. El desarrollo de la navegacién aérea tiene como
objetivo minimizar las tres amenazas y por ello se desarrollan nuevos elementos

(cada vez mas efectivos) para ayudar a la aeronave a superar sus dificultades.

VOR: el radiofaro VHF omnidireccional VOR fue desarrollado en los Estados
Unidos de América. EL VOR tiene dos funciones béasicas que son suministrar
informacion direccional (acimut del radial que une la aeronave y la estacion) y la
segunda es tener funcidon de guia permite hacia o desde el VOR seguir un radial
gue pasa por el mismo. Las bandas de frecuencia son para aerovias 112-118
MHz; terminal: 108-112 MHz (120 canales separados 50 KHz.)

18
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INTRODUCCION

La aviacion en el mundo avanza a grandes pasos, a medida que pasa el tiempo su
tecnologia es mas precisa y eficaz. En aeronautica una de las ramas principales y
muy importantes es la avionica, que es la encargada de suministrar comunicacion
y havegacion a la aeronave. La navegacion aérea surgio debido a la necesidad de
ubicarse dentro del espacio y establecer una posicion lo mas precisa posible de un
avion ya sea de ala fija o ala rotativa. El fin de la navegacion es darle la posibilidad
al piloto de ubicar la ruta que va a realizar y saber sus condiciones de vuelo
mientras que la comunicacion es de gran importancia debido a que es la forma de
interaccion entre piloto y tierra, para establecer orden y seguridad dentro del
espacio aéreo. Por esta razon, se deben implementar diferentes tipos de
metodologias para avanzar con la aviacion, por ejemplo, existen diversos tipos de
tecnologias que se estan implementando en la rama de avionica que hacen mas
facil realizar los vuelos. La propuesta que se implementa en este proyecto es no
guedarnos atras e incentivar al estudiante a que investigue, aprenda y avance con
la tecnologia sobre los instrumentos de radio y comunicacion, por esta razon,
disefiamos un laboratorio didactico de avionica y comunicacién para que le sea
mas facil al estudiante comprender y aprender sobre esta parte de la aviacién, lo

gue permite aplicar la parte tedrica en la practica.

El uso de equipos de avionica ha aumentado notablemente en la aviacion
comercial durante los ultimos afios. Una de las razones para este aumento es el
requisito de la FAA de que todo avidon que opera en areas de alto trafico esté
equipado con equipos de comunicaciones, de navegacion y de control automatico
de vuelo. Los sistemas de avidnica instalados en el avién pueden incluir los
sistemas de comunicacion, sistemas de navegacion y sistemas automaticos de

vuelo. Los sistemas de navegacion pueden incluir receptores de VOR, equipo

20



medidor de distancia, radiogoniémetro automatico, receptor de localizador,
receptor de glide slope, transpondedor, radio altimetro, y numerosos indicadores.

21



1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

11 ANTECEDENTES

Desde sus inicios la aviacién se ha ido desarrollando constantemente y a la
vanguardia de la tecnologia. Una de las partes mas importantes de una aeronave
lo constituyen la comunicacion y la navegacion, estos sistemas son exigidos para

todo tipo de aeronave ya sea de ala fija 0 ala rotativa.

Para mantener en la aviacion la parte de comunicacion y de navegacion se debe
implementar un sistema de control y monitoreo de todos los componentes que
encierran estas dos ramas principales. En el mundo hay diversidad de laboratorios
didacticos de avionica, como su nombre lo indica, de aprendizaje, para estimular al

estudiante y hacer mas facil la manera de asimilar la parte tedrica en la practica.

En Colombia no existen laboratorios especializados para la ensefianza en el
manejo de instrumentos de aviacion, sélo existen bancos de pruebas y de
reparacion. Sumado a los altos costos que implica la construccion de un
laboratorio, agregamos la complejidad para desarrollarlo, pues se requiere de un
profundo estudio ingenieril para el disefio, construccién y puesta en marcha de un

laboratorio con todos sus componentes.
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1.2 DESCRIPCION Y FORMULACION DEL PROBLEMA

No existe, en la Universidad San Buenaventura, un laboratorio didactico que sirva
para simular el comportamiento de varios sistemas de comunicacién y navegacion
aérea analogos como el anemoémetro, horizonte artificial, altimetro, indicador de
velocidad, entre otros. Este laboratorio pretende que los estudiantes se
familiaricen en forma didactica con la cabina de una aeronave y sus instrumentos

de radio y navegacion.

Existen escasos laboratorios de avionica, y los que operan tienen muchos
problemas en la parte operacional y la parte de disefio. Estas dos caracteristicas
son una parte que no se ha profundizado en nuestro pais debido a las grandes
competencias que existen a nivel mundial, la gran complejidad de estos
instrumentos y también las grandes exigencias que cada casa fabricante emite

para que el instrumento se lleve a un banco de estos.

¢, Cudles deben ser las caracteristicas de disefio de este laboratorio de aviénica
de instrumentos de navegacion y comunicacion VHF, y qué elementos, equipos,
ensayos y procedimientos, deben hacer parte de este laboratorio de avidnica

didactico?

1.3 JUSTIFICACION

Las éareas de comunicacion VHF y navegacion de instrumentos analogos,

presentan un rango elevado de fallas en los equipos debido a su gran utilizacion,
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lo cual ha provocado un sin nimero de fallas en vuelos, las que han provocado
emergencias. La falta de interés, la falta de investigacion, la falta de exploracion
de este campo en Colombia, nos lleva a proyectar este laboratorio de avidnica
para ofrecer una mejor enseflanza y mayor cobertura al consumidor colombiano,

ofreciéndole seguridad, calidad, economia y un mejor manejo de tiempo.

La Universidad de San Buenaventura cuenta con 3 nucleos de investigacion en
ingenieria aerondutica: linea de construccién de aeronaves, linea de avidnica y
linea de motores, con las cuales ha venido trabajando para el desarrollo de la
aviacion en nuestro pais. Con este proyecto pretendemos mantener esa linea de
investigacion en la parte de avionica que se ha venido llevando a cabo en la
Universidad, esta linea de avidnica es muy grande, nos guiamos por la parte de
disefio y construccion de componentes que generen un eficaz aprendizaje que a la
hora de aplicar en la parte profesional el estudiante Bonaventuriano tenga unas

bases firmes de esta linea.

El laboratorio de avidnica que se propone disefiar y construir, llamado
‘LABORATORIO DIDACTICO DE AVIONICA”, tendra un largo proceso de
investigaciones de disefio. Este laboratorio atraera el interés de estudiantes,
docentes y todo el personal dentro del ambito aeronautico, que necesita tener a su
alcance los conocimientos de como se realiza un movimiento o como se logra
establecer una posicion con los instrumentos de navegacién y comunicacion. El
laboratorio permitira dar un paso adelante en los procesos de investigacion y

mantenimiento.

Este proyecto sera pionero en el disefio de laboratorios con ingenieria colombiana

y con equipos también ensamblados en territorio nacional que cumplan las
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especificaciones técnicas pertinentes. Se pretende fomentar la industria

aerondutica en esta rama.

1.4

141

1.4.2

OBJETIVOS DE LA INVESTIGACION

Objetivo general.

Diseflar un laboratorio didactico de avionica para la Universidad San

Buenaventura con base en la necesidad existente.

Objetivos especificos.

Por medio de diferentes tipos de metodologias realizar un disefio grafico del
laboratorio didactico de avionica.

Analizar las configuraciones y compatibilidad de los instrumentos que
estaran en el laboratorio de avionica para establecer sus conexiones.
Realizar un analisis previo al ensamble sobre los tipos de voltajes y
corrientes que manejan los instrumentos del laboratorio.

Ofrecer qué tipo de personal es requerido, costos, equipos a utilizar y
manejo de mantenimiento para la implementacion y ejecucién de este
laboratorio de avionica.

Por medio de la fomentacién del disefio de este laboratorio fortalecer la
rama de avidnica en la Universidad San Buenaventura e incentivar al
estudiante.

Investigar sobre la teoria matematica de los giroscopios.
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15

151

Realizar estadisticas con estudiantes de ingenieria aerondutica para
determinar si para ellos es importante la construccion del laboratorio por
parte de la universidad.

Justificar la ejecucion del laboratorio didactico de avidnica.

Establecer una comparacion de costos de construccion y mano de obra
realizados por estudiantes y personal docente de la universidad y mano de
obra y construccion de personal técnico especializado contratado por la
misma.

Lograr que el estudiante por medio de las practicas realizadas y clases
tedricas de avidnica, explote esta parte de la aviacion en Colombia y se

implementen nuevos disefios con ingenieria colombiana.

ALCANCES Y LIMITACIONES

Alcances.

El alcance maximo que se pretende llegar con este proyecto es que se
logre una optima enseflanza para el estudiante de la Universidad San
Buenaventura.

Se podran hacer simulaciones de movimientos de pitch, roll y yaw.

Se haran simulaciones de indicador de velocidad y principios teéricos de
funcionamiento del tubo pitot.

Se realizaran talleres aplicados a calcular y saber porque se muestra en el
altimetro la altura correspondiente.

Con la adquisicién de instrumentos de navegacién como transponder se

podran simular situaciones de vigilancia de radar.
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15.2

Se har& simulacién de movimientos que impliquen manejos con giroscopios
verticales y horizontales.

Se realizardn simulaciones con el indicador de actitud, orientando al
estudiante las situaciones reales de alabeo y cabeceo que posee un avion
en el aire.

Se podran generar situaciones por medio de simuladores de vuelo
adaptados a los instrumentos, mostrando todos sus movimientos y
condiciones.

Se podran adquirir instrumentos de motores para establecer condiciones,
es decir, crear un banco de pruebas para motores dentro del laboratorio de

avionica.

Limitaciones.

No se haran manuales de manejo y de mantenimiento

La adquisicion de los manuales de instalacion es complicada debido a que
solo se adquieren con el instrumento.

El disefio estara basado solamente en unos elementos, no se haran varios
tipos de configuraciones debido a que la adquisicion de los manuales de los

equipos son poco accesibles.
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2. MARCO REFERENCIAL

2.1 MARCO CONCEPTUAL Y TEORICO

2.1.1 Teoriay ley del giroscopio.

El giroscopio se puede definir como un cuerpo de revolucion capaz de girar a una
gran velocidad aproximada a las 2.400 revoluciones por minuto®. Su material es de
acero inoxidable o titanio, pero ultimamente los realizan con berilio. Para poder
estudiar los fendmenos giroscopicos hay que dar al rotor una suspension
cardanica completa. Con este objeto se monta en su eje Z de forma que se aporte
sobre un marco o cuna el cual a la vez se puede girar sobre otro eje X

perpendicular al anterior. Un giroscopio asi dispuesto tiene dos grados de libertad.

Figura 1 Demostracion grafica giroscopios
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F P | | -
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H 4 ( Z H ( (L8 A ‘
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w N -] "1
X Prad | //F MP_ ="y |
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Fuente: Angel Corbasi Ortin. Sistemas de Navegacion.

! Angel Corbasi Ortin. Sistemas de Navegacion.1998 141p.
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Si el eje X se apoya otro marco (porta cuna), el cual a su vez puede girar sobre un
tercer eje y, perpendicular al eje X. entonces el giroscopio tiene 3 grados de
libertad.

H: Momento cinético
CU: Cuna
PC: Porta cuna

MP: Momento del par

Las propiedades del giroscopio son:

e Lainercia giroscopica a veces llamada rigidez giroscopica.

e Precesion.

La primera es la propiedad que tiene el giroscopio de mantener su eje de rotacion
fija en el espacio inercial y su resistencia a cualquier cambio. La precesion es la
propiedad por virtud de la cual el plano de rotacidbn cambia a una velocidad
uniforme cuando un par es aplicado. La precesion es siempre en la direccidon que
hace coincidir el momento cinético H (eje de rotacion) con el momento del par (el

momento cinético va a buscar siempre al momento del par)

Foucault aprovecho la primera propiedad del giroscopio para demostrar la rotacion
de la tierra, su experimento consisti6 en un giroscopio con su plano de rotacion

orientado en la direccion del norte magnético de la tierra y observo codmo esta

29



direccién cambiaba a lo largo del transcurso del dia. En realidad, lo que ocurria
era que la tierra giraba.

e Ley del giroscopio

La ley del giroscopio se deduce de la educacion ecuacion fundamental de la
dinamica y dice que el momento de las fuerzas aplicadas a un sistema es igual a

la variacion del momento cinético con respecto al tiempo:

dHy _
M= (—) inercial H=1w
dt
dHy _ dHy | dHy | dH ,
(—) inercial = (—) tierra+ wmx H , (—) tierra = (—) movil w x H
dt dt dt dt

(dH) 0 = (dH) N (pOx H
m movil = It pc+ wm(pc)x ,

(dH) —(dH)CH+ (00 H
m pc = m w(pc)ux

Substituyendo tendriamos que:
dH
Mapli = (E) cuna + w(H) + w(tm) + oo(m(pc)) + w(pc(cu))

Mapli = (1—?) cu+ w(L.cu)xH (1)

La derivada de H ¢,la podemos expresar en funcién de la tangente, y la normal:
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dH dH
(o) =1m (G (&
H=1.w
si w = Constante
Entonces: H = constante

Figura 2 Espacio inercial en giroscopios

i

Espacio Wy L
inercial — 5

Tierra

m

Fuente: Angel Corbasi Ortin. Sistemas de Navegacion.
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La cuna no tiene velocidad relativa respecto a sus ejes, luego:

Por lo que se deduce que:

Wcy = d;tH =0
(dH) —0
T cu =

Y por tanto, finalmente quedara que:

Mapli = wey X H

31

(2)

3

(i;r[]m;._ﬁpw

e

portacuna |7



Que es la ley de precesion del giroscopio.

Un giroscopio que esta girando con una velocidad angular wy en torno al eje Xy,
por tanto, exhibe un momento cinético Hy Si aplicamos el momento My en el eje Y,
entonces el giroscopio en apariencia perece que intuitivamente deberia volcarse
de izquierda a derecha, pero precesiona de tal forma que el momento cinético Hy

tiende a buscar el momento del par aplicado My .

Figura 3 Precesién

Transductor L

Fuente: Angel Corbasi Ortin. Sistemas de Navegacion.

e Plataforma inercial terrestre

La plataforma se sujeta al mévil mediante una suspension cardanica con tres
grados de libertad de forma que sea posible orientarla en las tres direcciones. Los
tres posibles errores angulares se pueden detectar a través de dos giroscopios
con 3 grados de libertad, o tres con un grado de libertad: ademas, tiene 3
servomecanismos para corregir los errores y orientar la plataforma en la direccién

deseada.
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El problema de la estabilizacion de la plataforma se consigue mediante un sistema
pendular, para que el péndulo se independice de las aceleraciones que actdan
dentro de su soporte deberan tener una longitud igual al radio de la tierra.

Esto se consigue eficazmente mediante un servosistema con una respuesta

periddica no amortiguada de periodo igual al péndulo terrestre.

Una inclinacion de la plataforma hacia la izquierda como nos indica la figura 4,
organiza una fuerza debido a la gravedad que sera sentida por el acelerémetro

como una fuerza de inercia y cuyo valor para valores pequefios valdra:

mg sen = mg ¢ (4)

Como podemos ver al desarrollar en serie sen ¢ considerando valores pequenos
de o:

3

sing = 5125 2 (1 5ing) o) =(0=5+) )

Para valores pequefios de ¢:
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Figura 4 Movimiento del giroscopio con respecto a la tierra

Aceleromelro

Servo

Plataforma

La Tierra La Tierra

Fuente: Angel Corbasi Ortin. Sistemas de Navegacion.

Como facilmente se puede deducir de la figura anterior lo siguiente:

Que es la ecuacion de un péndulo de longitud igual al radio terrestre y de periodo.

R
T=2.m. 5 = 84.4 Minutos

Aplicando la transformada de la place nos queda que:
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s2E(s) + %E(S) =0 , E(s)(s2 +%) =0

Luego si
g
2 g —
(s + R) =0
g
1+—=0
+ Rs?
Y por tanto:
s2=-12 7)

Que corresponde a un periodo T igual a:

T =2m |2 (8)

Que corresponde al periodo del péndulo de Schuller, también conocido como
sintonia de Schuller. Con este tipo de estabilizacion, los errores se repiten
ciclicamente y estan limitados en amplitud. Esta regulacion gravitatoria acttua al
mismo tiempo que la regulacidén giroscopica, y aunque ésta es la mas exacta,
afecta errores acumulativos en el tiempo que pueden ser corregidos ciclicamente

con la regulacién gravitatoria.
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e Las sefiales de precesién de los giroscopios

Una de las mayores aplicaciones de la plataforma inercial terrestre es en la
navegacion aérea. A medida que un avién se desplaza de su posicion, la
orientacion de los ejes de la plataforma cambia. Para mantener la orientacion de la
plataforma (norte, este y horizontal) hay que aplicar a los giroscopios unas sefiales

de precesién definidas por el vector rotacion:

W= W, + @,
9)

Siendo w, la rotacion de arrastre de los ejes de la tierra respecto al espacio

inercial y w; la rotacion relativa de los ejes del avion respecto a la tierra.

Figura 5 Sefiales de precesion

Fuente: Angel Corbasi Ortin. Sistemas de Navegacion.
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Es decir:

W :ﬂ+(%+‘;—‘f) (10)

Siendo Q igual a la rotacién de la tierra. Si proyectamos los vectores de rotacion
respecto a los ejes XYZ, tendremos:

F Qcos@ . "% Ccos@ B 0
Q| ( 0 ) d at = ) dg| _|_ de
. ' 2 » 1t At
—Qseng dt dX ono ¢ S
dt .
((£2+ dA ) cos
dt
X Q . do
lax | =12 + @ | = dr
—f(SZ+ (IK ) sen@
dt

(11)

Por lo que las sefiales de precesion de los giroscopios que han de aplicarse a los
motores que generan el par seran:

M, =K(2+ ;L) cos @
M, = —KEO]

My =—-K(£2 +i) senQ (12)
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Rigidez giroscopica

La rigidez giroscopica se dio a conocer por consecuencia de la primera ley de
movimiento de Newton. En la cual se afirma que un cuerpo tiende a seguir en un
estado de reposo 0 en movimiento constante; si éste no se encuentra sometido a

fuerzas externas.

Un ejemplo de esto es un trompo en movimiento de rotacion, el cual posee una
libertad para moverse en torno a sus ejes, una de las formas de demostrar la
rigidez giroscopica es mediante un modelo de gir6scopo formado por un volante
montado sobre anillos de tal manera que el eje del volante pueda adoptar
cualquier angulo en el espacio. Por mucho que se mueva, incline o ladee el
giroscopo, el volante mantendra constante su plano de rotacion original mientras
siga girando con una velocidad adecuada para superar el rozamiento de los
rodamientos sobre los que va montado. La rigidez se ve manifestada por el hecho
de que, una vez comunicada al rotor una rapida rotacion, su eje conservara
siempre la direccion del comienzo, Esto también es cierto con el rotor parado, pero
s6lo en el caso tedrico de que no existan rozamientos. Experimentalmente, y en el
caso de estar muy vertical el eje del girdscopo, esta rigidez desaparece y el eje del
rotor vacila y cambia de direccion, siendo esto debido a que la coincidencia de los
ejes de giro 1 y 3 anula uno de sus tres grados de libertad. La rigidez giroscopica

es directamente proporcional a la velocidad de giro del rotor.

Precesion

La precesioén es el cambio de la direccion del eje alrededor del cual gira un objeto.
La vemos cuando a uno de los anillos ya sea vertical u horizontal se le aplica a un
par perturbador. Ya que un par da lugar a un giro y este par es representado por

un vector normal al plano en que se aplican las fuerzas.
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El movimiento de precesion se puede definir como aquel que tiende a llevar el
vector que representa el giro del rotor a coincidir con el que representa el par
perturbador. El par perturbador, aplicado sobre los cojinetes, produce una
precesion del extremo A del eje del rotor, hacia abajo. El valor de la precesion es
directamente proporcional al valor del par perturbador e inversamente proporcional

a la velocidad de giro del rotor.

Figura 6 Teoria de precesion
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Fuente: SANDERSON TRAINING PRODUCTS, Avionics fundamental jeppensen.

Otra definicion similar de precesién es cuando aplicamos un momento T a un
cuerpo en rotacion cuyo momento angular es L, la direccion del eje de rotacion del
cuerpo aumenta, por un movimiento de rotacién de velocidad angular Q. Esta
velocidad angular, llamada velocidad de precesiéon viene dada por la siguiente

ecuacion:


http://es.wikipedia.org/wiki/Momento_angular
http://es.wikipedia.org/wiki/Velocidad_angular

—

F=0xL (13

El signo = indica el producto vectorial. La velocidad de precesion, como todas las
velocidades angulares la medimos en radianes/segundo. En modulo, la velocidad
de precesion es igual af®=1. Es decir, por un mismo momento, la velocidad de
precesién es un poco mas pequefia cuando el momento angular es grande. Y
como el momento angular es el producto de la velocidad de rotacién del giroscopio
multiplicada por su momento de inercia, podemos deducir que la velocidad de
precesion aumenta el momento de inercia y la velocidad de rotacion. Con esto
concluimos que es necesario utilizar un giroscopio para conservar una referencia
de direccion. Partiendo del reposo, todos los cuerpos conservan la orientacion que
tienen pero no cuando se les aplican momento externos. Cuando un cuerpo no
gira, el efecto del momento es el de crear una aceleracion angular, la cual crea
una velocidad angular creciente. Cuando el momento se interrumpe, el objeto
sigue girando con la velocidad angular que adquirié. En cambio, cuando el mismo
momento se aplica a un objeto en rotacion, este comienza a girar con la velocidad
de precesion calculada antes. Y cuando el momento se interrumpe, la precesion
del objeto también se interrumpe. El resultado es que, en un giroscopio, los
momentos parasitos tienen mucho menos efecto a largo plazo que en un objeto
sin rotacion. Ademas, se puede disminuir el efecto de esos momentos,

aumentando el momento de inercia y la velocidad de rotacion del giroscopio.
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Figura No. 7 Precesioén

PRECESION

Nutacion.

La nutacion es un ligero movimiento irregular en el eje de rotacion de objetos

simétricos que giran sobre su eje.

Cuando el momento que causa la precesion cambia de valor, la velocidad de
precesion también cambia de valor. Pero este cambio no sucede
instantaneamente. Existe un periodo de transicion en el cual el giroscopio cede un
poco al momento en la misma direccion que un objeto que no gira. Después el
giroscopio recobra lo que habia cedido, oscilando en la direccion del momento
alrededor de la trayectoria de precesion final. Este movimiento de oscilaciéon
transitorio se llama nutacion. Cuando el cambio de valor de los momentos se
alarga, la nutacion puede durar mucho. Como es el caso de la tierra, La atraccion
de la luna y del sol sobre el hinchamiento de la tierra en el ecuador es diferente

entre el lado proximo y el lado lejano respecto al astro. Esta diferencia de
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atraccion hace que se cree un momento en el cual se presenta la precesion de los

equinoccios.

Figura No. 8 Giroscopio.

riroscopio

.. EE
vertical

contrapeso

ok =
eje

Fwroscoplo

DIRECCION APROXIMADA __
DEL MOMENTO ANGULAR L

En el Giroscopio Direccional se determina la lectura de la Tarjeta de Brujula en
este sistema. El origen de la sefial del circuito es el syncro el cual es un
transmisor en el syncro direccional. ElI syncro nos da la posicién del giroscopio
direccional concerniente al rumbo del avion. Como el rumbo del avion cambia, el
rotor del syncro mantiene su posicion constante en el espacio debido a que este
esta conectado al eje de giro del giroscopio el cual mantiene su propia posicion en
el espacio. El marco exterior del giroscopio lleva el estator de este syncro
transmisor y lo mueve en azimut como el avion cambia el rumbo.
Consecuentemente, durante los cambios de rumbo, el rotor de un syncro
transmisor se mueve con respecto al estator, el cual mueve el campo en el estator
del syncro de control en el indicador principal denominado master indicator en
ingles. El rotor de este syncro de control es conducido por un servo motor que lo
sigue en los cambios de rumbo, una tipica operacion de un servo circuito. El servo

motor conduce la Tarjeta de Brujula y todos los tres rotores del syncro
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simultaneamente grado por grado, por ende las posiciones del rotor representan el
rumbo indicado en la Tarjeta de Brajula.

2.1.2 Giroscopios laser.

El desarrollo mas reciente en la navegacién inercial es el giroscopio laser. La
operacién de un giroscopio laser depende de uno de los axiomas de la relatividad
espacial: la luz se propaga en sistema inercial a una velocidad E: 2.998 x 10® m/s.
Independientemente del movimiento de la fuente emisora o del receptor. En el
dispositivo de la figura 9, si los dos haces emitidos siguen trayectorias en sentido
opuesto: Si el dispositivo no gira, la longitud del camino seguido por los haces sera
el mismo, si el dispositivo gira, la longitud del camino recorrido por el haz que gira
en contra del dispositivo sera mas corta que el giro o favor, como la diferencia es
muy pequefia, es utilizado un laser. Como la velocidad de la luz es una constante
absoluta, el efecto del movimiento del mévil es que el observador en reposo
percibe un desplazamiento en frecuencia debido al efecto doppler. La figura 9
convierte esta informacion en sefales cuya frecuencia y fase relativa son funcion

de la rotacién de la plataforma, y su valor es:

Ap = ATRL

Ac (14)
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Figura 9 Giroscopios laser.

Prisma
fi-fa ——y z
Fotodiodos ™. - =] —_ A
- | 4 Acelerdmetro
Espeajo _Eje x| 4 ks
- 6 \ < Eje y|
L) L e ™
I f - — ™
~— | |
e = -
3 " ¥ X -
= ] > = Eje z
] isar Espejo ' - -
Espejo Tubo emiso |
de luz
& b

Fuente: Angel Corbasi Ortin. Sistemas de Navegacion.

A®= Desplazamiento de fase entre los dos rayos de luz.

L= Longitud de una fibra éptica arrollada sobre un cilindro de radio R.
w= Velocidad angular de la plataforma.

A= Longitud de la onda en el espacio libre.

c= Velocidad de la luz.

Las ventajas mas importantes de los giroscopios laser son:
1. No tienen partes moviles.
2. No necesitan precalentamiento.
3. Insensibles a las aceleraciones.

4. Alta fiabilidad.
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Efecto Sagnac

El principio en el que se basa este efecto es en la diferencia de camino recorrido
por dos haces luminosos dentro de un anillo de fibra ya que estos caminos son

detectados con fuentes luminosas de alta pureza espectral’.

Figura 10. Estructura y componentes de un RLG.

Fiber optic ring

Fiber optic ring

gt

Si tenemos un disco de radio R rotando a una velocidad omega.

Figura 11. Recorrido de los dos rayos luminicos.

2 Ibid. Corbazi Ortin, 152p.

45



La diferencia de camino que ven dos rayos luminicos viajando en direcciones

opuestas, a lo largo del perimetro es de

AL = (4A/2)Q
(15)

Donde:
A = Es el area encerrada por el camino.
C= Es la velocidad de la luz.

La derivacion de esta ecuacion se basa en la propagacion de la luz en un campo
rotativo, donde la teoria general de la relatividad debe ser usada para realizar los

calculos apropiados®.

2.1.3 Funcionamiento basico del giroscopio direccional y especificaciones
del C-14A.

El giroscopio direccional trabaja conjuntamente con unas valvulas de flujo que se
encuentran en los extremos de las alas del avion y que detectan el flujo magnético
terrestre, de modo que en todo momento el girdscopo horizontal indica, a través
de la rosa de los rumbos de los distintos indicadores (HSI, RMI, etc.), el rumbo del
avion. Este instrumento proporciona al piloto una referencia de la direccién del
avion, facilitandole el control y mantenimiento del rumbo. Su funcionamiento se

basa en la propiedad de rigidez en el espacio que tienen los giréscopos.

? |bid. Corbazi Ortin, 153p.
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Este instrumento consiste en un girdscopo cuyo eje de rotacién es vertical,
acoplado al cual se encuentra una rosa de rumbos graduada de 0° a 359°. La caja
del instrumento tiene incrustado en su frontal visible un pequefio avibn montado
verticalmente cuyo morro siempre apunta al rumbo del avién. Asimismo, dispone

de un botdn giratorio para ajustar el rumbo.

Al efectuar un cambio de direccion, la caja del instrumento se mueve con el avién,
pero el giréscopo debido a su rigidez en el espacio, continia manteniendo la
posicion anterior. Este desplazamiento relativo de la caja respecto del eje vertical
del rotor se transmite a la rosa de rumbos, haciéndola girar de forma que muestre

en todo momento el rumbo, enfrentado al morro del avién de miniatura.

Figura 12. Indicadores de direccion.

Fuente: Departamentos de tecnologias fuerza aérea argentina (online) disponible es  http://bsas-

vac.tripod.com/Dfc/Vuelol/Instrumental/ citado 22 de marzo de 2008.

Hay otro tipo de indicadores de direccion, que en lugar de la rosa de rumbos
giratoria disponen de una carta de rumbos circular, dispuesta en forma horizontal,

gue muestra en una ventanilla el rumbo, de forma parecida a como se muestra en
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la brajula. Cuando el aeroplano gira sobre su eje vertical, la carta de rumbos

mantiene el eje marcando el nuevo rumbo.

Caracteristicas del C-14A Honeywell.

FEATURES

e Self-contained directional gyro and amplifier assembly that provides gyro-
stabilized heading reference for compass system

e Gyro, amplifier, and synchronizer assembly all contained in cylindrical
housing

e Electrically driven gyro

e Versions available with and w/o flux valve control transformer incorporated
to route output from flux valve (see table below)

e Versions available with additional heading transmmitter to provide additional
3-wire (ARINC) heading info (see table below)

e Versions available with clutched potentiometer to provide automatic pilot
heading hold function (see table below)

e Similar to C-14 gyro but has all subassemblies contained in cylindrical

housing instead

Meets qualifications of TSO-C6c¢

SPECIFICATIONS

e Dimensions: 7.219"H x 6.0"W x 9.032"L
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e Power Requirements: 115V, 400Hz, 40VA starting, 30VA running

e Gimbal Horizontal Axis Freedom: +-85 deg.

e Gyro Free Drift: +-24 deg/hr
e Slew Rate: 30 deg/min
e Weight: 5.5 Ibs.

e Gimbal Vertical Axis Freedom: 360 deg.

e Salved Accuracy: +-2 deg.

e Slaving Rate: 2.5-5.0 deg/min

2.1.4 Funcionamiento basico del giroscopio vertical y especificaciones del
332D-11.

El giréscopo vertical es el encargado de mandar sefiales a las esferas de los
indicadores de actitud (HDV) o (ADI) de cada piloto, controlando asi el alabeo y
cabeceo del avion. El horizonte artificial se compone de un girdscopo de rotacion
horizontal el cual se encuentra sobre un sistema de ejes que le generan tres
grados de libertad , dentro de una caja hermética. Este giréscopo tiene fijada una
esfera visible, con una barra horizontal de referencia a la altura del eje de giro, por

encima de la cual la esfera es de color azul (cielo) y por debajo marron (tierra).
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Cuando el avion se incline hacia un lado u otro, suba o baje el morro, o cualquier
otro movimiento combinado, la caja y su dial con el avibn en miniatura realizara el
mismo movimiento. Pero por la propiedad de rigidez en el espacio, el giréscopo
debe permanecer siempre paralelo al horizonte, y con él su esfera visible con la
barra horizontal. De esta manera se proporciona al piloto la referencia del

horizonte y la actitud del avion respecto al mismo

Figura 13. Componentes del horizonte artificial.
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Fuente: Departamentos de tecnologias fuerza aérea argentina (online) disponible es  http://bsas-

vac.tripod.com/Dfc/Vuelol/Instrumental/ citado 22 marzo de 2008.

FEATURES

e SIMILAR to 332D-11 but transmits additional pitch and roll attitude
information for the radar antenna

e Contains capabilities for fast and normal erection

e Provides monitor signal to indicate proper erection and speed

e Transmits pitch and roll attitude for flight director indicator/li>
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e A source of attitude reference information used in integrated flight systems
and automatic flight control systems

e Three-wire 400 Hz synchro outputs conforming to ARINC specification are
provided in both pitch and roll axes

e Equipment features built-in starting cycle, roll cutout, and monitoring circuits

e Fast erection is automatic during starting

e Both manual recycling and self-testing can readily be provided by
appropriate external wiring

SPECIFICATIONS

e Size: 55/8"x 6 3/16" x 7 3/4"
e Weight: 7.2 |bs
e Connector: Bendix Pigmy MS3112E-18-32P; Mates with

MS3116E-18-32S

e Power Req.: Starting: 60 VA (550 mA at 115 Vac); Running: 35
VA (300 mA at 115 Vac)

e Output Type: Synchro: 204 mV/degree +/-10%, 3-wire, 400 Hz
synchro outputs in roll and pitch axes

e Output Type: Radar: 51 mV ac/degree +/-10%, 2-wire, transformer
outputs in pitch and roll axes for radar antenna
orientation

e Output Loading:  Synchro: Up to three servoed Bendix type AY500-5
synchro control transformers or equivalent plus two
10k resistive loads

e Output Loading:  Radar: 10k Maximum for each axis

¢ Null Voltage: 40-millivolt maximum no load
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Erection Cutout: Internal: 4-9 degress bank
External: Provision is made for external cutout, such as
external switching rate gyro

Synchro Accuracy: 20-minute maximum angular error

Erection Accuracy: 0.5 Degree of vertical within 3 minutes after
energizing

Output Accuracy: +/-0.5 Degree
Roll Erection Cutout: When bank exceeds 9 degrees

Erection Rate: Normal: 1 - 3 degrees per minute Fast: 5
degrees per minute minimum

Free Drift: 0.6 Degree per minute maximum
Operating Temperature: -54C to +70C

Storage Temperature: -65C to +70C

Ambient Humidity: 0-95%
Altitude: -1000 to +40000 feet
Vibration: 5 to 500 Hz at 0.036" double amplitude or 5g.
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2.1.5 Indicador de horizonte artificial FD-112 V.

Figura 14. Indicador FD-112V.

Fuente: Empresa de instrumentos de avidnica (online) disponible en http://www.saerospace.com.htlm, citado el 15 de abril
de 2008.

El equipo FD-112V posee integrado el indicador de direccion de actitud y el
indicador de situacion de horizonte, con esto los tres movimientos basicos que
presenta el avion se pueden ver en este equipo. En la figura 15 podemos ver
como es el equipo fisicamente también se ve que posee sefiales para VOR, glide
slope, localizador, también trae las sefiales de precaucion de las banderas que
indican el mal funcionamiento del sistema, rumbo, glide slope, actitud, navegacion
y fallas en el sistema COM. Este equipo posee un display para las sefiales y el

funcionamiento del ADF.

Las especificaciones fisicas y técnicas del FD-112V son:

e Multipurpose indicator displaying aircraft basic attitude, pitch and roll
commands, heading and bearing information.
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Displays ADF, VOR, or localizer navigation, glideslope and localizer deviation.
Warning flags to indicate system malfunctions (includes heading, glideslope,
attitude, computer, NAV, radio altitude - optional).

Information for unit is strictly derived from flight control system components.

Servo driven compass card provides aircraft heading display in response to 3-
wire data from remote compass system.

VOR/LOC and Glideslope display are derived from signals from compatible
navigation receivers.

Models available with radio altitude pointer and altitude scale providing radio
altitude display derived from compatible radio altitude receiver (see table
below).

Pointer provides display of bearing information from other nav sources such as
ADF or VOR.

Test pushbutton provided as means for testing attitude servos and attitude flag.

Course knob positions course arrow to desired radial for VOR navigation or
runway heading for localizer approach.

Heading knob positions heading bug to desired heading.
Models available with black or gray exterior finish (see table below).

Models available with stationary roll attitude scale with moving index (see table
below).

Models available with 5 or 28 V lighting (see table below)

e Dimensions: 4.175"W x 7.375"H x 7.5"L
e Weight: 8.5 Ibs. approx.

e Temperature: -15 to 71C operating

e Altitude: up to 25000 ft.
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e Inst. Power Requirements: +28 VDC +-20%, 0.85A max.

e Heading Power Requirements: 26 VAC +-15%, 400Hz +-10%, 1.0 VA
max.

e Attitude Power Requirements: 26 VAC +-15%, 400Hz +-10%, 10.0 VA
max.

e Bearing Power Requirements: 26 VAC +-15%, 400Hz +-10%, 1.0 VA

max.

e Lighting Power: +28 VDC +-20%, 0.1A max or 28VAC
+-20%, 400Hz +-10%, 2.7 VA max (-
001 thru -006 units)+5 VDC or 5 VAC,
400Hz, +-10%, 2.3 VA max (-007 and -
008 units)

e TSO: C52a, C4c, Cébe

Figura 15. llustraciones del FD-112V.

Fuente: Empresa de instrumentos de aviénica (online) disponible en http://www.saerospace.com.htlm, citado el 15 de abril
de 2008.
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2.1.6 NAV/COM KX-165.

Figura 16. Equipo KX-165.

Fuente: Manual de presentacion equipo KX-165.

El KX 165 Nav/Com deja atras la frecuencia de planificacion ya que este es un
pulsador simple, este instrumento permite que al instante de la lectura radial de la

estacion activa VORTAC, muestre digitalmente la frecuencia en reserva del NAV.

Figura 17. Sintonizacion NAV.

Fuente: Manual de presentacion equipo KX-165.
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Esta unidad incorpora el popular flip-flop. Asi, se pueden configurar en ruta o
frecuencia de cambios de enfoque mucho antes de su actual punto de transicion o
ATC handoff, secuencia de una verdadera estancia de gestion de vuelo por
delante. Sélo tiene que seleccionar su proxima frecuencia NAV o COMM en el
modo de espera (STBY) pantalla y en conjunto a todos los flip-flop en estado
activo. Esta funcién también puede ser controlada desde un mando a distancia
opcional. Este kx165, tiene todas las caracteristicas de KX 155 NAV/COM (el kx
155 no tiene lectura digital radial), con senda de planeo y la adicién de un built-in
VOR/LOC ya que es un convertidor para eliminar la necesidad de contar con un

convertidor externo para HSI.

Figura 18. Caracteristicas KX-165.

Photocell

for automatic -
dimming of ~
all readouts.

ON/OFF/VOL | VOL/IDENT | NAV frequency
&;’H ol (3"""°h COMM frequency | . X switch | selectar knobs
ou transfer button \ COMM frequency (Pull cut \ (s=e below for

fo‘fsﬁirz \ selector knobs for ident tane) KX 165 model)
\

jor automatic
squelch.

\ NA\ frequency
“T° indicates mike button transfer button
is being depressed when lighted

Fuente: Manual de presentacion equipo KX-165.

FEATURES

e Solid state, gas discharge digital display NAV/COMM Transceiver
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720 or 760 frequency COMM available (see table below)

200-channel NAV receiver.

40-channel glideslope receiver (version dependent - see table below)
Built-in VOR Converter

Digital display of radial from VOR or VORTAC in lieu of standby NAV
frequency

10 watts power output

14 or 28 volt versions available (see table below)

Push button frequency flip-flop with display of active and standby NAV and
COMM frequencies

Models available with 25 or 50 kHz COMM receiver selectivity (see table
below)

Used with KI-202 VOR/LOC or KI-206 VOR/LOC/GS indicators

Similar to KX-155 Nav/Comm but DOES include built-in VOR converter and
radial display

TSO'd

SPECIFICATIONS

Size: 6.25"W x 2.05"H x 10.16"L

Weight: 4.75-5.50 Ibs. depending on version

TSO Compliance: RTCA DO-160 Ebv. Cat.
A1D1/AIKPS/XXXXXXZBAAA

Temperature Range: -20 to +55C
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Altitude: -15,000 to 50,000 feet

TSO Compliance (COMM): Transmit: C37b (DO-157, Class 4); Receive:
C38b (DO-156, Class C & D) / C38b (DO-156, Class A) 50 kHz selectivity
Applicable Documents (COMM): RTCA DO-156, DO-157, DO-160

Duty Cycle (COMM): 10%, 4.5 minutes receive, 0.5 minutes transmit
Frequency Tolerance (COMM): 0.0015% to meet DO-156 Class C & D

Power Output (COMM): 10 watts minimum

Modulation (COMM): 85% modulation capability with 90% limiting, less

than 15% distortion at 85% modulation. Audio leveling circuit used.

Sidetone Output (COMM): Adjustable up to 100mW into 500 ohm

headphones
Harmonic Content: Greater than 60dB down from carrier
Receiver Sensitivity (COMM):  2uV (hard) or less (typically 1 uV) for 6 dB

S+N/N with 1000 Hz tone modulated 30%
Receiver Selectivity (COMM):  (25Khz SEL): 6dB bandwidth +- 8.1kHz,

60dB bandwidth +- 20.0kHz; (50KHz
SEL): 6dB bandwidth +- 14.5kHz, 60dB bandwidth +-
43kHz;
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Squelch:

TSO Compliance (NAV):

Applicable Documents (NAV):

Frequency Tolerance (NAV):

VOR/LOC Sensitivity:

Receiver Selectivity (NAV):

Spurious Responses (NAV):

VOR Course Accuracy:

Audio Output (NAV):

Automatic squelch with manual disable
and carrier override Spurious esponse
(COMM): at least 80Db down

C36¢ (DO-131, Class D); C40a (DO-
153, CAT A and B)

RTCA DO-131, RTCA DO-153, RTCA
DO-160, RTCA DO-195 and RTCA
DO-196

0.0015% to meet DO-153, CAT A and
B

1/2 flag sensitivity 2uV (hard) or less
(typically 1uV) on all channels

6dB bandwidth shall not be less tan
16.0 kHz on each side. 60dB
bandwidth shall not be less than 31.5
kHz on each side

at least 80dB down

Two sigma limit 3 deg. as specified in
RTCA DO-153

With a 1 kHz tone 30% modulation at
least 100mW output into 500 ohm

loads
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e Audio Response (NAV): Less than 6dB variation from 350Hz to

2500Hz
e LOC Centering: Two sigma limit +-7 uA as specified in
RTCA DO-131
e TSO Compliance (GS): C34c (DO-132, Category II, Class D)

e Applicable Documents (GS): RTCA DO-132, DO-160

« Stability (GS): 0.0015%
e Sensitivity (GS): 20uV or less for 60% of standard deflection
e Inputs (Audio Amp): 2-500 ohm Auxiliary Inputs

e TSO Compliance (Converter): C40a (DO-153, Class | and Il); C36c (DO-

131, Class D)
e Course Width (VOR): 10 deg. +-1 deg. externally adjustable
e Course Width (LOC): 90uA +-5uA for ddm of 0.993 ddm or 4dB

e Input Impedence (Converter): 60 kohm for 0.5Vrms input (VOR mode)

Funcionamiento

61



e Encender el equipo: Se gira el interruptor ON / OFF / Tomo mando de
control hacia la derecha de la posicion detenido "Off". En Power se activara
y la unidad estara listo para funcionar. No hay tiempo de calentamiento

obligatorio para este equipo.

¢ Una memoria no volatil almacena los "activos" (USO) y "standby " (STBY)
durante las frecuencias de energia apagado. Asi que, cuando esta
encendido, el "uso" y "STBY" estas ventanas mostrardn las mismas

frecuencias que fueron seleccionados antes del cierre.

e La KX 165 digital de "radial" de lectura soélo funcionara cuando reciba una
sefal valida del VOR.

En la seleccién de frecuencia, su funcionamiento puede inscribirse en el’'STBY” en
la ventana de visualizacion. Una rotacion hacia la derecha de las perillas
aumentara el numero de frecuencias que aparece, mientras que una rotacion en
sentido disminuira. En la parte exterior, el mas grande selector de mando se usa
para cambiar la parte MHz de la frecuencia de visualizacion; y los mas pequefios
cambios en el mando de parte kHz. Este mando es el objeto mas pequefio de
alterar la frecuencia indicada en pasos de 50 kHz cuando es empujado, y en
pasos de 25 kHz cuando se retir6. En cualquiera de las bandas borde de la
118.00-136.975 MHz del espectro de frecuencias, una escala de la rotacién se
envuelve alrededor de la pantalla a la otra banda de frecuencias de punta (es
decir, 136,00 MHz anticipos a 118,00 MHz).

Para sintonizar el transceptor COMM a la frecuencia de funcionamiento deseado,
la frecuencia seleccionada debe ser entrado en la "STBY" ventana de

visualizacion, luego, se activa pulsando la "flip-flop" botén de la transferencia. Este
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intercambio de las frecuencias en la "utilizacion" y "STBY" muestra, y el
transceptor se sintoniza a la frecuencia de funcionamiento que aparece en la
"utilizacion”. Para que sea posible esta funcién de dos frecuencias COMM y STBY

se pulsa el boton de transferencia.

En el Indicador de Transmisién, Cada vez que el micr6fono se teclea, se ilumina
una "T" que aparecerda entre la "utilizacion" y "STBY" para indicar que el
transceptor esta operando en el modo de transmitir.

Para ajustar el volumen de ensayo: Se debe anular el silenciamiento automatico
para la prueba de sonido, o para recibir ayuda de una lejana estacion, basta con
tirar de la perilla de control de volumen y girar a la escucha nivel deseado. Se

empuja la perilla para activar el silenciamiento automatico.

En la seleccién de Frecuencia, la frecuencia de funcionamiento deseado puede
ser introducida en el "STBY