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Introduccién

Con el paso de los afios el progreso de la industria de la computacion ha causado un
revolucionario cambio en el campo de disefio de los sistemas de control. Muchos sistemas
de control mecanico e hidraulico, se apoyan en software de simulacion.

En el caso de este trabajo se analiza un simulador de vuelo por computadora.

En el campo de la Aeronautica, la principal “queja” respecto a los ingenieros que laboran
actualmente es su falta de orientacidn practica; se perciben como excesivamente tedricos.
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Figura Gréfica estadistica deficiencias en campo aeronautico empresarial

En la Republica Mexicana, se cuenta principalmente con 12 entidades que desarrollan y
se especializan en ésta area, por lo que el desarrollo de este trabajo es una alternativa
practica como son las simulaciones por computadora.
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Capitulo 1 GENERALIDADES
1.1Panorama General

La presente tesis forma parte de los proyectos de investigacion PAPIME PE105107 y
CONACYT 89902, que se elabora en conjunto con CCADET e Instituto de Geofisica, el
desarrollo de un simulador de vuelo mediante control adaptivo. Los temas que contiene
son: Programacion y Fundamentos de Aerodinamica, una aplicacion se muestra en la
figura 1.1, ademas de la teoria de Control Adaptivo.

Fig. 1.1 Prueba de un modelo aerodinamico
1.20bjetivo General

Analizar, disefiar y desarrollar un software de computadora el cual simule un piloto
automatico de una aeronave reaccionando ante situaciones fisicas (flujo de aire o
turbulencias) haciendo la implementacién de control adaptivo en el sistema.

1.3Justificaciéon del Problema

Se requiere de un software de simulacion de vuelo para proyectos de investigacion y
docencia que sea amable a los usuarios y dirigidos a cursos enfocados a estudiantes a
nivel licenciatura en el campo de la Aeronautica y afines.

En los Ultimos afios, se presentd una revolucion tecnologica en el campo de la
Aeronautica, existiendo simuladores de vuelo, sin embargo, cabe mencionar que hay una
gran necesidad de simuladores educativos a bajo costo, los cuales analicen trayectorias
de vuelo.

Por lo anterior, se pretende un simulador de vuelo, fundamentado en el control adaptivo,
ayudando a nuestro sistema a modificar sus trayectorias y hacerlas mas deseables al
usuario y al mismo simulador de vuelo, es decir, al entrenamiento a través del software.

1.4 Alcance

Se pretende, con el desarrollo del proyecto se cubran los siguientes fundamentos:



e Aspectos de la Aeronautica complementada con principios de la Aerodinamica,
entender la relacion que hay entre éstos, para asi estudiar el comportamiento de
una aeronave en vuelo.

e Desarrollo del Modelo, al conocer las partes que integran una aeronave podemos
modelar el avion en el ambiente grafico V Realm Builder.

e Sistema de Control de Vuelo, integrar en Matlab, por medio de Simulink en el
modelo.

e Simulador con parametros de estabilidad, introduciendo el control en el vuelo.

e Resultados para uso pedagogico.

1.5 Metodologia a seguir
En ésta tesis se aplicard la siguiente metodologia:
1.- Sustentar y comprender la teoria basica para que ocurra el vuelo de una aeronave.

2.- Definicion de los parametros que integrardn el sistema representados a través de un
modelo matematico.

3.- Andlisis del sistema estético.
4.- Disefo del sistema en diagrama de bloques, con los elementos que intervienen.

5.- Analisis del control adaptivo como una forma de reduccion y modificacién de errores en
el sistema y asi lograr que el vuelo sea lo mas deseable posible.

La tesis estd integrada por cuatro partes que constituyen siete capitulos. La primera parte
constituye el estudio de los conceptos fundamentales de un sistema de vuelo, asi como,
las formulaciones numéricas, y analiticas que seran empleadas en el desarrollo dentro de
la Aeronautica. Esta etapa se centra en el estudio de la optimizacion del sistema de vuelo
para obtener un mejor volumen de trabajo manteniendo las acciones y reacciones de
vuelo en el sistema con control adaptivo.

En una segunda etapa se discuten la obtencion de modelos y ecuaciones gque representan
el control de acuerdo a sus parametros en el sistema, que serviran para incorporar las
restricciones dindmicas al método de programacion.

En la tercera etapa se estructura la programacion iniciando por los ambientes graficos
hasta la interaccion de los datos del usuario con el simulador de vuelo, fig 1.2.
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Fig 1.2 Editor del modelo en la simulacion

Por ultimo, se presentan las distintas restricciones de tipo dinamico que el método descrito
permite imponer sobre el problema en concreto, se presentan las restricciones sobre
actividad del ambiente, que pueden imponerse sobre la reaccién de salida, o sobre la
relacion temporal de cada momento en la trayectoria del simulador de vuelo. Se presentan
también algunas restricciones sobre los parametros que intervienen en las ecuaciones de
trayectoria. Esta informacion permitira desarrollar el programa de computadora para el
simulador de vuelo con el control adaptivo.
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Capitulo 2 ANTECEDENTES
2.1 Historica del arte de control

Los sistemas de control son mas antiguos que la humanidad. Se constituyen numerosos
sistemas biologicos de control en los primeros seres vivos de nuestro planeta. Como por
ejemplo, los griegos empezaron a construir sistemas realimentados hacia el afio de 300 a.
de C. Un reloj de agua inventado por Tesibio, funcionaba mediante un sistema donde
goteaba agua en una recipiente a una razon constante. El nivel de agua en un recipiente
se usaba para dar la hora. Para que el agua goteara a una razén constante, el tanque
alimentacion tenia que mantenerse, lo cual se lograba por medio de una valvula de
flotador semejante a la de los controles de nivel de agua de los inodoros que usamos hoy
en dia. Poco después de la época de Tesibio, la idea de un control de nivel de liquido fue
aplicada, por Filon de Bizancio, a una lampara de aceite. La ldmpara consistia en dos
recipientes configurados verticalmente. La charola inferior estaba abierta arriba y era la
fuente de combustible para la llama. El tazdén superior cerrado era el depésito de
combustible para la charola inferior. Los recipientes estaban interconectados por medio de
dos tubos capilares y otro tubo, llamado elevador vertical, que estaba insertado en el
aceite de la charola inferior un poco debajo de la superficie. A medida que el aceite se
guemaba, la base del elevador vertical quedaba expuesta al aire, que forzaba el aceite del
depdsito de arriba a circular por los tubos capilares y a entrar en la charola. La
transferencia de combustible del depdsito superior a la charola se detenia cuando se
alcanzaba el nivel previo de aceite de la charola, impidiendo asi que el aire entrara al
elevador vertical. En consecuencia, el sistema mantenia constante el nivel de liquido del
recipiente inferior.

La regulacion de presion de vapor se inicié hacia 1681 con el invento de una valvula de
seguridad que construyé Denis Papin. El concepto se mejoré al aumentar el peso de la
parte superior de la valvula. Si la presion ascendente de la caldera era mayor que el peso,
se escapaba vapor y la presion dentro de la caldera aumentaba. Asi, el peso en la parte
superior de la valvula fijaba la presién interna de la caldera.

En el siglo XVII, Cornelis Drebbel en Holanda inventé un sistema de control de
temperatura para incubar huevos. El aparato estaba formado por un frasco de alcohol y
mercurio con un flotador insertado en su interior. El flotador estaba conectado a un
regulador que controlaba una flama. Una parte del frasco estaba insertada en la
incubadora para captar el calor generado por la flama. Cuando aumentaba el calor, el
alcohol y el mercurio se dilataban, elevaban el flotador y cerraban el regulador, con lo cual
se reducia la flama. Una temperatura baja hacia descender el flotador, abriéndose asi el
regulador y aumentando la flama.

En 1745, Edmund Lee aplicé un control de velocidad a un molino de viento. Los vientos
crecientes movian las paletas mas hacia atras, con lo que tenian menos area; cuando la
velocidad del viento se reducia, habia mas area en las paletas. William Cubitt mejoré la
idea en 1809 al dividir la vela de un molino de viento en rejillas moviles.



También en el siglo XVIII, James Watt inventd el gobernador centrifugado de velocidad
para controlar la velocidad de los motores de vapor. En este dispositivo, dos contra pesos
esféricos giratorios se elevan a medida que aumenta su velocidad de rotacién. Una valvula
de vapor conectada al mecanismo de los dos contrapelos se cierra cuando éstos suben y
abre cuando bajan, regulando asi la velocidad.

La teoria de los sistemas de control, como lo conocemos hoy, empez0 a cristalizar en la
altima mitad del siglo XIX. En 1868, James Clerck Maxwell publicé el criterio de estabilidad
para un sistema de tercer orden basado en los coeficientes de la ecuacion diferencial. En
1879, Edward John Routh, que utilizé6 una sugerencia de William Kingdon Clifford y que
fue ignorada antes por Maxwell, pudo ampliar el criterio de estabilidad para los sistemas
de quinto orden. En 1877, el tema del premio Adams fue EIl criterio de estabilidad
dindmica. En respuesta, Routh envié un articulo cientifico titulado Tratado sobre la
estabilidad de un estado en movimiento dado y gané el premio. Este articulo cientifico
contiene lo que ahora se conoce como criterio de estabilidad de Routh-Hurwitz. Alexander
Michailovitch Lyapunov también colaboré en el perfeccionamiento y elaboracion de la
teoria y practica de la estabilidad de sistemas de control hoy dia. Siendo discipulo de P. L.
Chebyshev de la universidad de San Petersburg en Rusia, Lyapunov extendi6 el trabajo
de Routh a sistemas no lineales, en sus tesis de doctorado de 1892 titulada El problema
general de estabilidad de movimiento.

Durante la segunda mitad del siglo XIX, el perfeccionamiento de los sistemas de control se
concentrd en el rumbo y estabilizacion de barcos. En 1874, Henry Bessemer, por medio de
un giroscopio para captar el movimiento de un barco, aplico potencia generada por el
sistema hidraulico del barco para mover el salon comedor del barco y mantenerlo estable.
Se hicieron otros esfuerzos para estabilizar plataformas para cafiones, asi como para
estabilizar barcos enteros por medio de péndulos para captar el movimiento.

DESARROLLOS DEL SIGLO XX

No fue hasta los principios del siglo XX que se construyé un mecanismo automatico para
dirigir barcos. Para demostrar su eficacia, Lawrence lo instalé en su hidroavion Curtiss y
realiz6 un vuelo con los brazos levantados, mientras su compafiero se mantenia en
equilibrio sobre el ala del mismo. Los ultimos sistemas autométicos de pilotaje han
alcanzado tal perfeccion que los aviones podrian volar casi sin piloto, puesto que las
computadoras han sido ampliamente utilizadas en los mismos.

El deseo de ayudar al hombre en los controles del avién, sobre todo en los vuelos
nocturnos llevo a la creacion del piloto automatico. El primer dispositivo de este tipo fue
ideado por el estadounidense Elmer Sperry en 1912 y perfeccionado por su hijo Lawrence.
Consistia en un giroscopio estabilizador fijado mediante un sistema de suspension
especial capaz de detectar los movimientos de la aeronave.

En 1922, la compafia Sperry Gyroscope instalé un sistema automatico de direccion que
utilizaba los elementos de compensacion y control adaptivo para mejorar la operacion. No
obstante lo anterior, una buena parte de la teoria general que se emplea en la actualidad
para mejorar la operacion de sistemas automaticos de control se atribuye a Nicholas
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Minorsky, ruso nacido en 1885. Fue su desarrollo tedrico aplicado a la direccion
automética de barcos lo que llevé a lo que ahora llamamos proporcional mas integral mas
derivado (PID, siglas en inglés proporcional-plus-integral-plu-derivative), o controladores
de tres modos.

A partir del siglo XX se introdujeron métodos convencionales de disefio de control, tales
como sistemas de control convencionales que se han disefiado utilizando modelos
matematicos de sistemas fisicos, es decir, un modelo matematico, que represente el
comportamiento dinamico de interés, eligiendo el control de la aplicacién de técnicas de
disefio, con la ayuda de Disefio Asistido por Computadora (CAD). El controlador se realiza
a través de hardware o software y se utiliza para controlar el sistema fisico. El
procedimiento puede tomar varias iteraciones. El modelo matematico del sistema debe ser
lo suficientemente simple para que pueda ser analizado con técnicas matematicas
disponibles, y lo suficientemente precisa para describir los aspectos mas importantes de la
dindmica de comportamiento.

A final de la década de 1920 y principios de 1930, H. W. Bode y H. Nyquist (de los Bell
Telephone Laboratories) inventaron el andlisis de amplificadores realimentados. Estas
aportaciones evolucionaron en técnicas de analisis y disefio de frecuencia senoidal, que
ahora se emplean en sistemas de control retroalimentados. Asi mismo con el uso de la
frecuencia y los métodos de dominio de la transformada de Laplace.

En 1948, Walter R. Evans, que trabajaba para la industria de aviacion, perfecciond una
técnica gréfica para encontrar las raices de una ecuacion caracteristica de un sistema
retroalimentado, cuyos parametros cambiaban sobre el intervalo particular de valores. Esta
técnica, ahora conocida como lugar geométrico de las raices, surgio del trabajo de Bode y
Nyquist en la formacion de las bases de la teoria de analisis y disefio de sistemas de
control lineal.

El desarrollo de métodos de control 6ptimo y el estado de espacio de andlisis de los afios
1950 y 1960, seguido por los avances en los métodos de control robusto y adaptivo, esto a
finales de 1960 hasta hoy, han hecho posible controlar con mayor precisibn un ndmero
significativamente mayor de los sistemas dinamicos complejos que el original regulador de
Watt.

Al final de la década de los 70°s, con la innovacién de los sistemas de control automatico,
se desarrollaron algunos dispositivos méviles capaces de realizar alguna tarea a distancia,
con poca intervencion de hombre, como muestra la fig. 2.1.



Fig. 2.1 Brazo de robot controlado a distancia

Ademas también como material para clases de aviacion en el departamento de defensa de
los Estados Unidos, se introdujo los simuladores de vuelo fig. 2.2, asi se pretendia
practicar y no arriesgar vidas, desde entonces, han existido una serie de evoluciones y
estandares de lenguajes para trabajar con modelos en tres dimensiones, llegando a tener

simuladores virtuales muy realistas, tal es el caso de los juegos de ultima generacion,
como se muestra en la fig. 2.3.

SIGLO XXI

La NASA ha desarrollado muchos proyectos de los cuales han derivado varios articulos
sobre control adaptivo y la aplicacion de éstos métodos en sistemas de vuelo.

4 6 810 1214 16 18 2@
-'iiFlF'EED

Fig 2.2 Uno de los primeros simuladores de vuelo
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Fig 2.3 Simulador de vuelo siglo XXI

2.2 Estructura de una aeronave
La estructura fundamental de una aeronave, como se muestra en la fig. 2.4:

Estabilizadores

Supetficies da

ala rmando v contral

Grupo
propul sar

\\Tr E{I:T:

aterrizaje

Fig. 2.4 Estructura basica de una aeronave

Fuselaje: Del francés "fuselé" que significa "ahusado”, se denomina fuselaje al cuerpo
principal de la estructura del avion, cuya funcion principal es la de dar cabida a la
tripulacion, a los pasajeros y a la carga, ademas de servir de soporte principal al resto de
los componentes.

El diseiio del fuselaje ademas de atender a estas funciones, debe proporcionar un
rendimiento aceptable al propésito a que se destine el avion. Los fuselajes que ofrecen
una menor resistencia aerodinamica son los de seccion circular, eliptica u oval, y de forma
alargada y ahusada.

Alas: Son el elemento primordial de cualquier aeroplano. En ellas es donde se originan las
fuerzas que hacen posible el vuelo. En su disefio se tienen en cuenta numerosos
aspectos: peso maximo a soportar, resistencias generadas, comportamiento en la pérdida,



etc. 0 sea, todos aquellos factores que proporcionen el rendimiento 6ptimo para
compaginar la mejor velocidad con el mayor alcance y el menor consumo de combustible
posibles.

Superficies de mando v control. Son las superficies movibles situadas en las alas y en
los empenajes de cola, las cuales respondiendo a los movimientos de los mandos
existentes en la cabina provocan el movimiento del avién sobre cualquiera de sus ejes
(transversal, longitudinal y vertical). También entran en este grupo otras superficies
secundarias, cuya funcion es la de proporcionar mejoras adicionales relacionadas
generalmente con la sustentacion (flaps, slats, aerofrenos, etc...).

Sistema estabilizador. Estd compuesto en general por un estabilizador vertical y otro
horizontal. Su mision es la de contribuir a la estabilidad del avion sobre sus ejes vertical y
horizontal.

Tren de aterrizaje. Tiene como mision amortiguar el impacto del aterrizaje y permitir la
rodadura y movimiento del avidon en tierra. Puede ser fijo o retractil, y de triciclo (dos
ruedas principales y una de morro) o patin de cola (dos ruedas principales y un patin o
rueda en la cola). Hay trenes adaptados a la nieve (con patines) y al agua (con flotadores).

Grupo-motopropulsor. Encargado de proporcionar la potencia necesaria para
contrarrestar las resistencias del aparato, tanto en tierra como en vuelo, impulsar a las
alas y que estas produzcan sustentacion, y por ultimo para aportar la aceleracion
necesaria en cualquier momento.

Este grupo puede estar constituido por uno 0 mas motores; motores que pueden ser de
piston, de reaccion, turbopropulsores, etc. Dentro de este grupo se incluyen las hélices,
que pueden tener distintos tamafios, formas y nimero de palas.

Sistemas auxiliares. Resto de sistemas destinados a ayudar al funcionamiento de los
elementos anteriores 0 bien para proporcionar mas confort o mejor gobierno de la
aeronave. Por mencionar un ejemplo, el sistema hidraulico, el eléctrico, alimentacion de
combustible, etc.

En la figura 2.5, se muestra en un diagrama como esta estructurada una aeronave, de tipo
avion.
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Fig. 2.5 Estructura basica de una aeronave

2.3 Conceptos fundamentales de la Aeronautica
Aeronautica

La aeronautica es la ciencia o disciplina relacionada con el estudio, disefio y manufactura
de los aparatos mecanicos capaces de elevarse en vuelo, y el conjunto de las técnicas de
control de aeronaves. La aeronautica también engloba la aerodindmica, que estudia el
movimiento y el comportamiento del aire cuando un objeto se desplaza en su interior,
como sucede con las aeronaves. Estas dos ramas son parte de la ciencia fisica.

Sustentacion

La fuerza que empuja a un objeto hacia arriba en contra de la direccién del peso es la
sustentacién. En las aeronaves, al igual que en los péajaros, la sustentacion es creada por
el movimiento del aire alrededor de las alas (la sustentacion creada por el cuerpo o la cola
es pequefa). La siguiente figura 2.6 muestra dos lineas de corriente aerodinamica
alrededor de un tipico perfil aerodinamico (ver glosario A); una viaja sobre la superficie
superior del perfil mientras que la otra viaja por la parte de abajo. Si dos particulas se
dejaran ir desde el mismo punto y al mismo tiempo, una en cada linea aerodinamica, las
particulas comenzarian a moverse juntas. Al acercarse a la parte de enfrente del perfil, sin
embargo, sus velocidades comenzaran a cambiar. Debido a la forma que tiene el perfil
aerodindmico, el aire se mueve mas rapidamente sobre la superficie superior que en la



parte inferior del perfil. La particula que viaja sobre la superficie superior debe recorrer una
distancia mayor. El aumento de velocidad del aire (ver glosario A) en la superficie superior
hace que la presion (ver glosario A) disminuya debido a la ley de Bernoulli (ver glosario
A). Asimismo, la disminucién de velocidad crea una presion mas alta en la parte inferior.
La diferencia que hay entre la presion que existe en la superficie superior y la presion que
existe en la superficie inferior es lo que genera la sustentacion.

Succlon hacla arriba
(Sustentacidn)

Area de baja presion

Salida
del flujo
de alre

Plano acrodinamice

Sontido de movimiento del plano aerodinamico (ala)

pe ©AF

Fig. 2.6 Sustentacion

Porgué vuelan las aeronaves

Un objeto plano, colocado un poco inclinado hacia arriba contra el viento, produce
sustentacién; por ejemplo una cometa. Un perfil aerodinamico, es un cuerpo que tiene un
disefio determinado para aprovechar al maximo las fuerzas que se originan por la
variacion de velocidad y presién cuando este perfil se sitla en una corriente de aire. Un
ala es un ejemplo de disefio avanzado de perfil aerodinamico.

Veamos que sucede cuando un aparato dotado de perfiles aerodindmicos (alas) se mueve
en el aire (dotado de presion atmosférica y velocidad), a una cierta velocidad y con
determinada colocacién hacia arriba, el angulo de ataque (ver glosario A), de acuerdo con
las leyes explicadas.

El ala produce un flujo de aire en proporciéon a su angulo de ataque (a mayor angulo de
ataque mayor es el estrechamiento en la parte superior del ala) y a la velocidad con que el
ala se mueve respecto a la masa de aire que la rodea; de este flujo de aire, el que discurre
por la parte superior del perfil tendra una velocidad mayor (efecto Venturi) que el que
discurre por la parte inferior. Esa mayor velocidad implica menor presion (teorema de
Bernoulli), como se muestra en la fig. 2.7.

Tenemos la superficie superior del ala soportando menos presion que la superficie inferior.
Esta diferencia de presiones produce una fuerza aerodinamica que empuja al ala de la
zona de mayor presion (abajo) a la zona de menor presion (arriba), conforme a la Tercera
Ley del Movimiento de Newton (ver glosario A).

Pero ademas, la corriente de aire que fluye a mayor velocidad por encima del ala, al
confluir con la que fluye por debajo deflacta a esta ultima hacia abajo, produciéndose una

21



fuerza de reaccion adicional hacia arriba. La suma de estas dos fuerzas es lo que se
conoce por fuerza de sustentacion, que es la que mantiene al avion en el aire.

Baja presion

[ Vierto S’

relativo 2N\
L \j:‘:

i;'_ ——Baja velocidaa

Alta presion

Fig. 2.7 Presion del aire vs velocidad

Propiedades de |la Aeronautica

Propiedades

Las fuerzas aerodinamicas del vuelo se originan en un fluido. El fluido es generalmente
aire 0 agua, aunque hay otros fluidos. Antes de que el vuelo pueda ocurrir, las
propiedades del fluido deben medirse para entender las fuerzas generadas por un objeto
en movimiento. En la seccién de medidas, el concepto de unidades fue introducido para
ayudar a entender las caracteristicas de los fluidos.

Temperatura

La temperatura de un fluido es una parte importante en el comportamiento de dicho fluido.
El aceite caliente, por ejemplo, fluye mas rdpidamente que el aceite frio. En un cuarto, el
aire caliente sube mientras que el aire frio baja; por esta razén, los disefiadores de casas
a menudo colocan las ventanillas por donde sale el aire caliente de la calefaccion cerca
del suelo. El agua muy fria sube a la parte superior de un lago porque es mas ligera que el
agua que no esta tan fria. El sonido viaja mas lejos en dias frios que en dias calientes.
Por lo tanto, es crucial (muy importante), saber la temperatura del fluido al calcular
cantidades aerodinamicas. Sus unidades de grados Fahrenheit o de grados centigrados.

Presion

La presion del fluido es otra consideracion importante en el célculo de las fuerzas
aerodinamicas dentro de la aeronautica. La presion se mide en fuerza por unidad de area
(pulgadas cuadradas, metros cuadrados). En unidades métricas, la presion se mide en
newtons por el metro cuadrado. Ejemplo: La atmdsfera (aire) ejerce una presion sobre tu
piel de 14.7 libras por pulgada cuadrada (psi).

La presion puede ser algo muy poderoso. Por ejemplo, una leve presion extendida sobre
una area muy grande, puede resultar en una fuerza muy grande. La presion del aire



disminuye conforme la altitud aumenta; la presién tambiéen disminuye cuando la velocidad
del fluido (aire, agua) aumenta. Cuando la temperatura de un fluido aumenta, también
sube la presién. La presion que actia sobre una aeronave afecta directamente su
capacidad de volar.

Densidad

La densidad es una medida de cuanta masa (la cantidad de moléculas) hay en un objeto o
volumen dado. Otra manera de describirla es qué tan unidas se encuentran las moléculas
dentro de un objeto o volumen. Cuando hablamos de la densidad de un fluido (volumen), a
menudo nos referimos a un volumen especifico, tal como un metro cubico, a un pie cubico.

Un fluido con muchas moléculas bien juntas unas de otras tiene una densidad alta; uno
gue tiene mas pocas moléculas tendria una densidad mas baja. El agua, por ejemplo,
tiene una densidad mucho mas alta que el aire. Ademas, la densidad se utiliza para
determinar si un fluido es incompresible o compresible. Si la densidad del fluido es fija
(constante), el fluido es incompresible; esto quiere decir que ni la masa ni el volumen del
fluido puede cambiar. Los gases (como el aire), son compresibles. Pueden expandirse
para llenar un nuevo volumen. Cuando esto ocurre, la masa no cambia, pero el volumen
aumenta; de esta manera, la densidad del gas disminuye en el nuevo volumen. A grandes
alturas, donde la presion es mas baja, la densidad del aire es también mas baja.

Viscosidad

Este es una de las propiedades de esta lista mas dificiles de definir. La viscosidad es una
medida de cuanto se resistira un fluido a fluir. La miel tiene una viscosidad mucho mas alta
gue el agua. Se dice que la miel es un fluido mas viscoso que el agua.

Cuando un fluido fluye sobre una superficie, ejerce una fuerza (medida en newtons, por
ejemplo) en ella. Los cientificos y los ingenieros definen la viscosidad usando unidades de
la masa. Las unidades mas cominmente usadas son kilogramo por metro segundo (kg/m
s) en el sistema métrico, y libras masa por pie segundo (Ibm/ft s) en el sistema inglés.

La resistencia al flujo (viscosidad) es una informacion importante cuando un objeto (como
las alas de una aeronave o el casco de un barco) es disefiado para moverse a través del
aire o del agua.

Fuerza

La segunda ley indica que la fuerza ejercida sobre un objeto en movimiento es igual a la

masa del objeto por su aceleracion (una medida del movimiento del objeto). Se utilizan
varias férmulas matematicas para calcular la fuerza.
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Un aspecto interesante de la fuerza es que ademas de un valor y unidades, también tiene
una direccién a la que esté asociada. Es muy importante definir la direccion de una fuerza.

Peso vy Gravedad

Siempre y cuando uno se encuentre cerca de la superficie de la tierra la gravedad es
constante, de tal manera que el peso es el mismo en cualquier lugar de la tierra (la
aceleracion de la gravedad es de 32.174 pies por segundo cuadrado, a nivel del mar). El
peso es en realidad una fuerza causada por la aceleracion de la gravedad y no la masa
verdadera de un objeto. Pero a grandes alturas sobre el nivel del mar, la aceleracion de la
gravedad es menor. Por lo tanto, la "fuerza" de peso es menor. Entonces, a grandes
alturas un objeto pesa menos, pero la masa sigue siendo la misma.

Si la masa de un objeto no cambia, las libras de masa de ese objeto tampoco cambian.
Pero las libras de fuerza cambian con la altura. La fuerza con la que la tierra atrae a un
objeto a grandes alturas es menor que en la superficie de la tierra, y por lo tanto, el peso
del objeto es menor. Esta es la razén por la cual un objeto en la luna pesa menos que el
mismo objeto en la tierra. La atraccion gravitacional de la luna es menor que la de la tierra,
por lo que la aceleracion de la gravedad en la luna es también menor (aproximadamente
una sexta parte de la de la tierra).

Velocidad

La velocidad es una medida de qué tan rapidamente se mueve un objeto. La velocidad es
calculada dividiendo la distancia recorrida (una longitud) para el tiempo que se emplea en
recorrer esa distancia. Las unidades de la velocidad son, por ejemplo, metros por segundo
(m/s) o pies por minuto (ft/min). Una excepcion a estas unidades es un término que ha
sido acarreado desde los tiempos de la navegacion, el nudo. En la aeronautica, la
velocidad del aire a menudo se mide en nudos. Un nudo equivale a cerca de 1.7 pies por
segundo (ft/s).

Rapidez y velocidad son dos de los términos que se usan alternativamente para referirse a
la misma cosa. Cuando los ingenieros trabajan con velocidades, deben saber la direccidon
del movimiento asi como su valor numérico. Al valor numérico se le conoce como la
magnitud de la velocidad, la cual también tiene una direccion.

Aceleracion

La aceleraciéon es una medida de cobmo cambia con el tiempo la velocidad de un objeto. Su
valor se puede encontrar calculando la diferencia que hay entre la velocidad del objeto en
determinado momento y la velocidad con la que viaja cierto tiempo después; la diferencia
de velocidad se divide entonces por la diferencia de tiempo para calcular asi la
aceleracion. Las unidades de aceleracién son metros por segundo cuadrado (m/s?); pies
por segundo cuadrado (ft/s®); millas por hora cuadrada (m/hr?).



CAPITULO 3

FUNDAMENTOS TEORICOS AERODINAMICOS
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Capitulo 3 FUNDAMENTOS TEORICOS AERODINAMICOS
3.1 Algunos Principios de Aerodinamica

Se definiran algunos puntos importantes acerca del funcionamiento de la aeronave vy el
desplazamiento en su entorno o0 medio ambiente, para lo anterior se hard un breve
analisis, asi mismo se citara algunos principios de la mecanica de fluidos, que se ocupa
del movimiento del aire y otros fluidos gaseosos, y de las fuerzas que acttan sobre los
cuerpos que se mueven en dichos fluidos.

Retomando el ambito de la aerodinamica podemos mencionar el movimiento de un avién a
través del aire, ademas, la presencia de un objeto en un fluido gaseoso modifica la
reparticion de presiones y velocidades de las particulas del fluido, originando fuerzas de
sustentacién y resistencia. La modificacion de unos de los valores (presion o velocidad)
modifica automaticamente en forma opuesta el otro (fig. 3.1)

SUSTENTACION

RESISTENCIA r:r',': TRACCION

FESO

Fig. 3.1 Equilibrio de fuerzas de un avion

FLUIDO

La palabra fluido no es usada para denotar un liquido o un gas, mas bien es para distinguir
entre cosas como un sélido y un fluido. Cuando una fuerza es aplicada tangencialmente a
la superficie de un sélido, éste puede experimentar deformacion finita, y la fuerza
tangencial sobre unidad de &rea, esfuerzo cortante y puede ser usualmente proporcional a
la cantidad deformacién. En contraste, cuando el esfuerzo cortante tangencial es aplicado
a la superficie de un fluido, éste puede experimentar un incremento constante de
deformacion.

La distincion fundamental entre sélidos, liquidos y gases son a nivel molecular y atémico,
es decir, los fluidos dinamicos estan subdivididos en las siguientes tres areas:

Hidrodinamicos- fluidos de liquidos
Gas dindmico- fluidos de gases
Aerodinamicos- flujo de aire



AERODINAMICA

Es una ciencia que se aplica a la teoria y practica a la ingenieria, teniendo dos objetivos
principales:

1. La prediccion sobre las fuerzas, momentos y transferencia de calor, el cual hace
gue el movimiento de los fluidos (usualmente el del aire).

2. La determinacién de fluidos moviéndose intencionalmente a través de los ductos,
esto es con el principio de Bernoulli que mas adelante lo veremos.

TEOREMA DE BERNOULLI

Daniel Bernoulli, en 1978, enuncio el teorema, el cual dice

. se produce una disminucion de la presién de un fluido en movimiento cuando aumenta
su velocidad...”

El teorema afirma que la energia total de un sistema de fluidos con flujo uniforme
permanece constante a lo largo de la trayectoria de flujo. Puede demostrarse que, como
consecuencia de ello, el aumento de velocidad del fluido debe verse compensado por una
disminucion de su presion.

El teorema se aplica al flujo sobre superficies, como las alas de una aeronave o las
hélices de un barco:

PRESION + VELOCIDAD = CONSTANTE  (3.1)

El teorema de Bernoulli se suele expresar en la forma:
p+1/2dv? = constante (3.2)
denominando a los factores:

p = presion estatica y
1/2dv? = presion dinamica.

Y:

d= densidad del fluido.
v= velocidad en dicho punto.

p +1/2 dv2=Kk; (3.3)
1/2 dv2 = pd (3.4)
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En donde:

k= constante

p= presion en un punto dado.
d= densidad del fluido.

v= velocidad en dicho punto.
pd =presion dinamica.

Se puede considerar el teorema de Bernoulli como una derivacion de la ley de
conservacion de la energia. El aire esta dotado de presion p, y este aire con una densidad
d fluyendo a una velocidad v contiene energia cinética lo mismo que cualquier otro objeto
en movimiento (1/2 dv2=energia cinética). Segun la ley de la conservacion de la energia, la
suma de ambas es una constante: p + (1/2dv?) = constante. A la vista de esta ecuacion,
para una misma densidad (asumimos que las particulas de aire alrededor del avién tienen
igual densidad) si aumenta la velocidad v disminuira la presion p y viceversa (fig. 3.2).

P(-2)+V(12)=10
P(S)+V(S)=10 {

t— P(&)+V(4)=10

Fig. 3.2 Principio de Bernoulli

Puede demostrarse este teorema si se toma una tira muy fina de papel, se coloca junto a
los labios y soplamos. En el momento que se produce el movimiento del aire, la presion
sobre este flujo disminuye y por debajo de este aumenta, levantando la tira de papel (fig.
3.2).

Velocidao Prasion
menar

Fig. 3.2 Ejemplo de Teorema de Bernoulli

Este es otro principio importante para la Aerodinamica el cual hace un estudio del
comportamiento de los fluidos:



EFECTO VENTURI

Las particulas de un fluido que pasan a través de un estrechamiento aumentan su
velocidad, con lo cual disminuye su presion.

P(- ?)+V(12) 10

e —— \:/f\*_}

///

Fig. 3.3 Efecto Venturi
3.2 Fuerzas y Momentos Aerodinamicos

Un cuerpo que posee una forma tal que permite aprovechar al maximo las fuerzas
originadas por las variaciones de velocidades y presiones de una corriente de aire se
denomina perfil aerodinamico.

Si realizamos un ejemplo grafico tomando dos particulas que se mueven a una velocidad
de 90 Km/h, y con una presién de 1 Kg/cm?, antes de la perturbacién originada por la
introduccidon del perfil aerodindmico. Entre la parte superior del perfil y la linea recta
superior horizontal se produce una reduccion de espacio, logrando un aumento de la
velocidad del aire, mientras que en la parte inferior del perfil el recorrido de las particulas
es horizontal, no modificando la corriente del aire (fig. 3.3). Puede observarse entonces
que la particula (1) aumenta su velocidad a 90,3Km/h (efecto Venturi) y la presion
disminuye a 0,7 kg/cm2 (efecto Bernoulli) (fig.3.3). La particula (2) al no verse modificada
por el perfil mantiene una velocidad de 90 Km/h y una presién de 1 Kg/cm?. Por lo tanto se
puede observar que se ha originado una diferencia de presién entre la cara superior y la
inferior, obteniendo como resultante una fuerza hacia arriba llamada FUERZA
AERODINAMICA (F).

FUERZA AERODINAMICA (F)

s/ P= 1 Kglem2 @ P= 1 Kgiem2
Fig 3.3 Fuerza Aerodinamica
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3.3 Andlisis de fuerzas que intervienen en la aeronave

Las fuerzas que actian constantemente sobre la aeronave en vuelo son:

e Peso

e Sustentacion
e Traccion

e Resistencia

La aeronave posee un peso y la funcion aerodinamica es tratar de crear una fuerza igual y
de sentido contrario al peso de la aeronave. La sustentacion se logra dando velocidad al
ala, en nuestro caso mediante la hélice de la aeronave que es impulsada mediante un
motor. La hélice es la encargada del movimiento de traccién. La creacion de la
sustentacion logra una resistencia parasita e inducida que se denominara en general
resistencia.

CENTRO DE GRAVEDAD DE LA AERONAVE

Es el punto imaginario en el cual se considera concentrada toda la masa de la aeronave.
Normalmente se considera este situado en el eje longitudinal y aproximadamente a ¥4 de
distancia del la linea imaginaria (datum) o borde de ataque del ala. Este se desplaza hacia
delante o hacia atras dependiendo de la cantidad de ocupantes, en la posicién del piloto
en caso que el ocupante sea uno solo, el equipaje que lleva, etc. (fig. 3.4).

Fig. 3.4 Centro de gravedad.

CENTRO AERODINAMICO

El centro aerodinamico es el punto imaginario en el cual se considera que toma la fuerza
de sustentacion. Se considera este tomado de la cuerda aerodinamica y a 25% del borde
de ataque del ala. El centro aerodinamico se expresa en porcentaje de la cuerda
aerodinamica. Este tiene unos limites de desplazamiento anterior y posterior, que estan
definidos por el modelo de la aeronave (Fig. 3.5).
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Fig. 3.5 Centro aerodinamico

El centro de gravedad v el centro aerodinamico

La posicion relativa de estos dos puntos es importante para la estabilidad longitudinal. Si
el centro de gravedad y el centro aerodinamico estan en el mismo plano, la aeronave tiene
una estabilidad longitudinal neutra, o sea, que el peso de la aeronave esta compensado
por la sustentacion. Si el centro de gravedad esta por detras del centro aerodinamico, la
aeronave toma la posicion de encabritado. Si el centro de gravedad esta por delante del
centro aerodinamico, la aeronave toma la posicion de picado. El piloto actuara sobre la
palanca de incidencia para corregir esta tendencia (fig. 3.6).

Encabritado

Fig. 3.6 Centro de gravedad y Centro aerodinamico 31



3.4 Levantamiento

Las alas de un avioén se disefian de tal forma que cuando se mueven a través de un viento
relativo, se produce una fuerza perpendicular a la direccién del viento relativo. Esta fuerza
es la que conocemos como levantamiento y, es la que sostiene al avion en el aire.

El aire fluye alrededor de un perfil aerodinamico esta sujeto a las Leyes de Movimiento de
Isaac Newton. EL aire posee inercia y, por lo tanto segun la Primera Ley, un cuerpo en
movimiento tenderd a permanecer en movimiento. La introduccion de un perfil
aerodindmico dentro de un flujo de aire altera el curso uniforme del aire. La Segunda Ley
de Newton dice que para alterar un estado de movimiento de un cuerpo debe aplicarse
una fuerza. El perfil aerodindmico actia como la fuerza, que altera el estado de
movimiento del flujo de aire para ocasionarle un cambio de direccién. La aplicacion de esta
fuerza causa una reaccion de igual magnitud y de direccion opuesta, conforme a la
Tercera Ley de Newton, esta reaccion es el levantamiento.

3.5 Peso de la aeronave y Sustentacion

Si bien sabemos, que todos los objetos materiales son atraidos a tierra por una fuerza que
esta en proporcion con la masa del objeto; esta fuerza es la gravedad. Para que un objeto
se levante de la superficie de la tierra y se mantenga en ascension continua o a una altura
constante por encima de la superficie, la atraccion que provoca la gravedad ha de ser
vencida con la creacién de una fuerza llamada sustentacién, ya vista en el capitulo
anterior.

Por supuesto, existe variedad de procedimientos y la eleccion depende del objeto que se
va a levantar. Sin embargo, el que nos interesa es el que se aplica a las alas de una
aeronave. En éste método las alas se disefian de modo que se ajustan a formas en planta
especificas y a secciones transversales con forma de perfil aerodinamico determinadas
por consideraciones de tamafo, peso y prestaciones de la aeronave. En la fig. 3.7 se
muestra la geometria de algunas formas tipicas de ala, secciones de perfiles
aerodinamicos y la terminologia asociada.
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Fig. 3.7 Formas de alas en planta y en terminologias de perfiles aerodindmicos

Para engendrar la fuerza de sustentacion necesaria, tiene que existir un movimiento
relativo entre el ala y el aire que la rodea. Tedricamente no hay diferencia en suponer una
corriente de aire sobre un ala estacionaria o un ala que se mueve en el seno del aire; no
obstante, en la practica es el segundo caso el que tiene lugar, ya que las alas son
transportadas hacia adelante como resultado de la traccion propulsora del motor o
motores de la aeronave (fig. 3.8).
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Fig. 3.8 Generacion de la sustentacion

En la fig. 3.8 se observa que al chocar el aire con el borde de ataque del ala, pasa por la
superficie curva superior y otra por la inferior del perfil aerodindmico. El caudal de la
corriente es constante, pero, como resultado de las diferencias entre la curvatura superior
y la inferior, también porque el ala actia con un angulo de ataque, es decir, un angulo
relativo a la corriente de aire, la velocidad de la corriente sobre la parte superior sera
mayor queja del aire que discurre por la superficie inferior. Como la presion de un fluido
(liquido o gas) disminuye en los lugares en que la velocidad de éste aumenta, también
disminuird la presion que actia sobre ambas superficies del ala de un avion a pequefios
angulos de ataque. No obstante, la disminucién es mayor en la superficie superior mas
fuertemente en curva, y en la diferencia de presiones resultante de toda la seccion del
perfil la que engendra la fuerza sustentadora neta. Las presiones mas fuertes se producen
en el punto de remanso, en puntos alrededor del borde de ataque y en el borde de salida.
De lo que antecede se deduce que las variaciones en el angulo de ataque constituyen un
factor importante para controlar la magnitud de la sustentacion engendrada por un ala.
Por ejemplo al aumentar el angulo de ataque, la velocidad de la corriente de aire por la
superficie  superior aumenta en mayor proporcion que por la superficie inferior,
alterandose asi la distribucion de presiones de tal forma que la fuerza sustentadora neta
gueda aumentada. A un determinado angulo de ataque critico, que se llama angulo de
pérdida, la corriente de aire se separa de la superficie superior y se hace turbulenta con el
resultado de que la fuerza sustentadora queda drasticamente disminuida. En la practica,
las alas de todos los tipos de avion se instalan formando un angulo 6ptimo entre la cuerda
y un "datum" longitudinal (generalmente se llama "angulo de incidencia"), la aeronave



vuela asi dentro de un pequefio margen de angulos de ataque utiles pudiendo de esta
forma  conseguirse la combinacion de sustentacion/resistencia mas alta y buen
rendimiento economico.

Otros factores importantes que controlan la distribucion de presiones y la sustentacion
son: la velocidad de corriente de aire, su viscosidad y su densidad, la forma y espesor del
perfil aerodinamico adoptado para el ala, la forma en planta de la misma y su area, asi
como la condicion de sus superficies.

Entonces, podemos decir que, el peso de la aeronave es la fuerza que actia
descendentemente verticalmente hacia el centro de la tierra y es el resultado de la fuerza
de gravedad en la aeronave.

Asi como la resultante del levantamiento actia en el centro de presion, el peso de la
aeronave actla a través de su centro de gravedad (C.G.). Este punto es en donde la
resultante de todos los pesos de las partes que componen la aeronave actla, en cada
actitud que asume el mismo.

En términos de proporciones matematicas, debemos decir que, la sustentacion producida
en un ala o superficie aerodinamica es directamente proporcional al area total expuesta al
flujo de aire y al cuadrado de la velocidad con que ese flujo incide en el ala. También es
proporcional, para valores medios, a la inclinacion del angulo de ataque del eje de la
superficie de sustentacion respecto al de la corriente de aire. Para angulos superiores a 14
grados, la sustentacion cambia con rapidez hasta llegar a la pérdida total cuando, por
efecto de esos valores, el aire se mueve produciendo torbellinos en la superficie de las
alas. En ésta situacion se dice que el perfil aerodindmico ha entrado en pérdida (fig. 3.9).

SUSTENTACION (L)

-. FUERZA AERODINAMICA (F)

VIENTO ==
RELATIVO

- >

RESISTENCIA
INDUCIDA (D)

e

Fig. 3.9 Perfil Aerodinamico

Variables que influyen en la sustentacion fluido

Son algunas las variables que influyen en la sustentacion de la aeronave, definiendo
estas la sustentacion del peso y la carga que transportard, algunas estan dadas por el
disefio, otras por condiciones climaticas y otras las puede variar el piloto.
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1) Densidad del aire:

El aire posee diferentes densidades dependiendo directamente de la temperatura del
mismo. La densidad es la cantidad de particulas de aire por unidad de volumen. El aire
caliente es menos denso que el aire frio, por lo tanto en invierno los aviones vuelan mejor.

2) Velocidad del aire sobre el perfil aerodindmico:

La sustentacion es directamente proporcional al cuadrado de la velocidad.

3) La superficie alar:

Cuanto mayor es la superficie alar mayor es la sustentacion. Generalmente se posee poca
accion para modificar esta accion. Hay casos en lo que no se puede modificar ya que no
posee dispositivos hipersustentadores.

4) El &ngulo de ataque:

La sustentacion es directamente proporcional al coseno del &ngulo de ataque.
La féormula de la sustentacion que agrupa todos estos elementos seria la siguiente:

= p.V2.S.Cf.cosa
2

(3.5)
donde:

L Sustentacion
Densidad del aire
V2 Velocidad al cuadrado
S Superficie alar
Cf Coeficiente aerodinamico
cos a Coseno del &ngulo de ataque

3.6 Resistencia del aire
Resistencia

El movimiento de un cuerpo a través de un fluido, sea liquido o aire, produce siempre una
fuerza que tiende a oponerse al movimiento, esta fuerza se llama resistencia. Por tanto,
las alas de un aeroplano, y todas las demas partes estructurales expuestas a la corriente
del aire, participan con componentes de una resistencia total que debe reducirse al
minimo. Los componentes de resistencia se producen de diferentes modos, y se pueden



considerar como constituyentes de dos tipos principales de resistencia, a saber: de forma
e inducida o de torbellino; se resumen de forma tabular en la fig. 3.10.
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Fig. 3.10 Direccioén y sentido de la resistencia

Resistencia parasita

La resistencia parasita esta constituida por las componentes de resistencia originadas en
la friccién superficial creada cuando un cuerpo es expuesto a una comente de aire y
también por la forma del cuerpo. Un factor muy importante que determina, entre otras
cosas, la naturaleza de estos componentes es la finisima capa de aire en contacto con la
superficie del cuerpo y que se denomina capa limite. Toda el area superficial de un avion
tiene una capa limite y, por tanto, resistencia de friccion superficial.

GESISTENCIA TOTAD

( PARASITA ) ( INDUCIDA )
f | |
( FORMA ) G&ICCIC’)NSUPERFICILD ( INTERFERENCIA ) ( TORBELLINOS )

TAMANO )

AREA EXPUESTA UNIONES DE
COMPONENETES

ESTRUCTURALES

FINURA CONDICION DE LA

SUPERFICIE

VELOCIDAD

VISCOSIDAD

FLUJO DE LA CAPA
LIMITE
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Si se considera a los filetes de una corriente aérea que pasa sobre el ala de un avion
como lineas limite entre capas de aire, y dado que el aire tiene viscosidad, se produciran
variaciones en la velocidad de cada capa como resultado de la adherencia viscosa. Estas
variaciones son determinadas por la distancia a la superficie de las alas y también por la
condicion de la superficie, es decir: si es lisa o rugosa. La capa adyacente a la superficie
se adherirq a ella, con lo que su velocidad sera casi igual a la del ala. La adherencia
viscosa entre esta capa y la superior, determinard que la segunda capa fluya en la
direccion del movimiento del ala pero a una velocidad ligeramente inferior. De igual modo
va disminuyendo la velocidad de las capas adyacentes hasta llegar a un punto, a una
distancia "d" de la superficie, en el que el movimiento del ala ya no produce movimiento de
las capas de aire ( fig. 3.12a). Se puede asi definir la capa limite como la capa de aire que
abarca, desde la superficie hasta el punto en que ya no se pueden apreciar, fuerzas de
resistencia viscosa.

El flujo de la capa limite puede ser: laminar, es decir, currentilinea, o turbulencia, como se
ve en la fig. 3.12 b. Generalmente, la corriente de aire empieza siendo laminar por la parte
delantera de la superficie y luego, en un punto que se llama punto de transicion, la capa
tiende a desprenderse de la superficie y se vuelve turbulencia. El aire turbulento se mezcla
con el aire que envuelve a la capa limite provocando el engrosamiento y difusion de la
capa, Yy a medida que aumentara también la resistencia de friccibn superficial.
Eventualmente, en un punto cercano al borde de salida del ala, la capa limite se separa de
la superficie convirtiéndose en una estela del aire turbulento. La separacién depende de la
velocidad a la que cambia la presion depende de la forma del cuerpo.

Velocidad en disminucién

]

/
/ ) Capa limite

Distancia a la superficio —e

Superficie del avion

Punto de transicién Punto de separacién
n

| Estela turbulenta

| | I

|--Fluio Ieminar-.»l-—-—F lujo turbulento—o—{

Fig. 3.12 Capa limite



La posicion del punto de transicién con un flujo de aire de densidad y viscosidad, depende
de la velocidad del flujo y del espesor del cuerpo que lo experimenta. Cuando se trata de
un ala de un espesor dado, el aumento de velocidad determina el avance del punto de
transicion hacia el borde de ataque, con la consecuencia de que aumenta la cantidad de
superficie del ala bafiada por la capa limite turbulenta, y con ella aumenta también la
resistencia de friccion superficial. Sin embargo, una capa turbulenta posee mas energia
cinética que una laminar y como esto tiene el efecto de retrasar la separacion de la capa
limite, aumenta el valor maximo del coeficiente de sustentacion.

Resistencia de forma

Como su nombre indica, este tipo de resistencia depende de la forma del cuerpo sometido
al flujo de aire y, como se sefialo antes, la forma del cuerpo gobierna la separacién de la
capa limite y la velocidad a la que cambia la presion alrededor del cuerpo. Por esta razén,
la resistencia de forma se denomina también resistencia de presién normal de la capa
limite.

Con el fin de apreciar la diferencia entre resistencia de friccion superficial y resistencia de
forma, consideremos por un momento que el cuerpo expuesto al flujo tiene la forma de
una placa muy fina. Si la placa presenta un angulo de ataque cero a la corriente de aire, la
direccion del flujo no cambiard materialmente y tampoco lo haré la velocidad o la presion.

La capa limite es, en este caso, puramente laminar y la resistencia se produce Unicamente
por la friccion superficial. Si la placa presenta un angulo de ataque, se producira un
cambio en la direccion, velocidad y presion del flujo, de modo que la capa limite se hace
ahora turbulenta y empieza a separarse de la superficie superior de la placa. Si se
aumenta mas el angulo de ataque de forma que la totalidad del &rea de la superficie se
presente a la corriente de aire, se producira una dislocacién completa de la capa limite y la
resistencia seré en su totalidad resistencia de forma.

Resistencia de interferencia

De las perturbaciones producidas en la comente aérea por las diversas uniones entre
partes voluminosas de la estructura de la aeronave por ejemplo: entre alas y fuselaje, o
carenas de motores y alas. Todas ellas pueden producir alteraciones en la distribucion de
presiones y la separacion prematura de la capa limite.

Resistencia Inducida

Cuando un ala esta produciendo sustentacion, el flujo que pasa por las superficies
superior e inferior se retne en el borde de salida, y le abandona con forma de torbellinos
cuya direccidon comunica al aire una componente de desplazamiento descendente. Esta
componente produce el efecto de inclinar la fuerza de sustentacion hada atras, de modo
que tendrd una componente que actia en la misma direccion que la fuerza de
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resistencia. Dicha componente de resistencia adicional se llama resistencia inducida o de
torbellino, y es afectada por factores tan importantes como la forma en planta y razén de
aspecto del ala, la sustentacion, el peso y la velocidad del aeroplano.

3.7 Empuje

El empuje es la fuerza que hace mover al avion hacia adelante a través del flujo de aire.
Las formas de producir este empuje es mediante turborreactores, hélices o cohetes, pero
todos funcionan bajo el principio de empujar el aire hacia atrds con el propdsito de causar
una reaccion, hacia adelante. El efecto es el mismo si el empuje es producido por una
hélice que mueva una masa grande de aire hacia atrds a una velocidad relativamente
lenta o por un motor de reaccion que mueve una masa pequefia de aire hacia atras a una
velocidad relativamente alta.

Es obvio que el factor principal que influye en el empuje es la potencia del motor, pero hay
otros elementos que también influyen como pueden ser la forma y tamafo de la hélice,
octanaje del combustible, densidad del aire, etc. Se habla de potencia en C.V. en motores
convencionales, y de kilos o libras de empuje en reactores.

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

La potencia es el factor mas importante a la hora de determinar la tasa de ascenso de un
avion. De hecho la tasa maxima de ascenso de un avidon no esta relacionada con la
sustentacion sino con la potencia disponible descontada la necesaria para mantener un
vuelo nivelado.

Esta fuerza (de empuje) se obtiene acelerando una masa de aire a una velocidad mayor
qgue la del aeroplano. La reaccién, de igual intensidad pero de sentido opuesto (32 ley del
movimiento de Newton), mueve la aeronave hacia adelante. En aviones de hélice, la
fuerza de propulsion la genera la rotacién de la hélice, movida por el motor (convencional
o turbina); en reactores, la propulsion se logra por la expulsion violenta de los gases
guemados por la turbina. Esta fuerza se ejerce en la misma direccidén a la que apunta el
eje del sistema propulsor, que suele ser mas o menos paralela al eje longitudinal de la
aeronave.

}—---*""Ejit“—_r:’;.___.pEn-puje
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Fig. 3.13 Direccion y sentido de empuje
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3.8 Sistemas de ejes de referencia

Se trata de rectas imaginarias e ideales trazadas sobre la aeronave. Su denominacion y
los movimientos que se realizan alrededor de ellos son los siguientes:

3.8.1 Alabeo (Eje longitudinal)

Es el eje imaginario que va desde el morro hasta la cola de la aeronave. EI movimiento
alrededor de este eje (levantar un ala bajando la otra) se denomina alabeo (en ingles
“roll"). También se le denomina eje de alabeo, nombre que parece mas légico cuando se
hace referencia a la estabilidad sobre este eje, es menos confuso hablar de estabilidad de
alabeo que de estabilidad "transversal".

3.8.2 Cabeceo (Eje lateral)

Eje imaginario que va desde el extremo de un ala al extremo de la otra. El movimiento
alrededor de este eje (morro arriba o morro abajo) se denomina cabeceo ("pitch" en
ingles). También denominado eje de cabeceo, por las mismas razones que en el caso
anterior.

3.8.3 Guifiada (Eje vertical)

Eje imaginario que atraviesa el centro de la aeronave. El movimiento en torno a este eje
(morro virando a la izquierda o la derecha) se llama guifiada ("yaw" en ingles).
Denominado igualmente eje de guifiada.

Eje

Guifiada
transversal

Eje
longitudinal

Alabeo

Eje vertical
&Zabeceo

Fig. 3.14 Ejes del avidon y movimientos sobre ellos
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3.9 Estabilidad

Estabilidad es la propiedad que tienen los cuerpos, por la cual éstos vuelven a su estado
de equilibrio después de haber sido desplazados de su estado de reposo 0 de movimiento
uniforme. Aplicando esta definicion a una aeronave, se puede decir que la aeronave tiene
estabilidad la aeronave tiene estabilidad si después de una alteracion en la trayectoria
establecida de vuelo, vuelve a seguir la misma sin necesidad de mover ninguna superficie
de control en el vuelo.

En la practica, hay que considerar dos clases de estabilidad: la estatica y la dindmica.

g / o
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DINAMICA
Fig. 3.15 Estabilidad

La estabilidad estatica se refiere a la reaccion inmediata de la aeronave y su tendencia a
volver a la posicion de equilibrio tras una perturbacion, mientras que la estabilidad
dinamica se ocupa de la reaccion subsiguiente, a plazo mas largo y es de naturaleza
oscilante alrededor de una posicion neutra o de equilibrio. Es usual clasificar ambos tipos
de estabilidad segun la respuesta de la aeronave a las alteraciones en su trayectoria
original; asi la estabilidad es positiva cuando después de la alteracion, las fuerzas y
momentos que actlan sobre la aeronave devuelven a éste su trayectoria primitiva; neutra
si las fuerzas y momentos permiten que adopte una nueva trayectoria que mantiene con la
original una relacion constante; y negativa si obligan al avion a apartarse progresivamente



de la trayectoria original (condicidon inestable). La estabilidad estatica es un prerrequisito
para la estabilidad dinamica, aunque lo inverso no sea cierto; es posible un sistema que
sea estable estaticamente e inestable dinamicamente.

Los movimientos que se producen en un avion como consecuencia de una perturbacion en
el aire, o por funcionamiento del sistema de control de vuelo, pueden tener lugar en alguno
de estos tres planos: el de cabeceo, el de guifiada y el de alabeo. Lo anterior, también es
véalido para los movimientos estabilizadores del aeroplano en respuesta a las alteraciones.
Esos planos no permanecen constantes en relacion con la Tierra, sino que como se indica
en la figura 3.16, estan definidos siempre por los tres ejes que pasan por el centro de
gravedad de la aeronave. Ambas formas de estabilidad se refieren a los tres ejes, del
siguiente modo: estabilidad longitudinal alrededor del eje transversal; estabilidad
direccional o de “veleta” alrededor del eje vertical; y estabilidad lateral alrededor del eje
longitudinal. Ademas las fuerzas y momentos establecidos por cualquier desplazamiento,
también engendran fuerzas como resultado de las velocidades del movimiento. Estas
fuerzas son una contribucién necesaria para la estabilidad de la aeronave y proporcionan
lo que se llama amortiguamiento aerodinamico limitando y, eventualmente, eliminando los
movimientos.

El amortiguamiento del alabeo, por ejemplo, es el momento de alabeo producido por la
velocidad angular de este movimiento, y como actla en sentido opuesto a la fuerza de
alabeo conseguida por la rotacion de los alerones, limita la velocidad. El amortiguamiento
se aplica también a los movimientos de cabeceo y guifiada. Cuando no se puede

conseguir esta forma natural de amortiguamiento, debe suministrarse por medios
artificiales.

Eje vertical
( Plano de cabeceo

Eje longitudinal

Plano de guifiada

U K e
Cll, 3 Eje transversal

Plano de alabeo

Fig. 3.16 Ejes de la aeronave y planos de desplazamiento
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Estabilidad longitudinal estatica (cabeceo)

Cuando, después de una perturbacion, un aeroplano tiene tendencia a volver a la posicion
del angulo de ataque de equilibrio, se dice que tiene estabilidad longitudinal estatica
positiva; esto se refiere a movimientos en el plano de cabeceo y depende en gran medida
del disefio de la inclinacién horizontal y de la posicion del centro de gravedad de la
aeronave bajo las condiciones de vuelo y carga.

El estabilizador horizontal, junto con el timén de profundidad en posicion neutral o
currentilinea, constituye un perfil aerodinamico que produce sustentacion con distintos
angulos de ataque, la sustentacion a su vez produce un momento de recuperacion, que
puede ser ascendente o descendente, para equilibrar los momentos de cabeceo del ala
alrededor del centro de gravedad de la aeronave. La sustentacion y los momentos de
recuperacion producidos son dependientes de factores tales como el area y la forma en
planta del estabilizador, la distancia de su centro de aerodinamico al centro de gravedad,
es decir, el brazo del momento y también de los efectos de la flexién de la corriente de aire
por las alas. Si el timon de profundidad se mantiene en posicidon neutral, la estabilidad
estatica se denomina estabilidad con palanca fija, en oposicion a la estabilidad en palanca
libre, que se refiere a la condicion en la que los timones quedan flotando en la corriente, es
decir: vuelo sin manos.
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Fig. 3.16 Estabilidad longitudinal

Suponiendo en el caso de palanca fija, si la aeronave levanta el morro, el angulo de
ataque de las alas y, por ende la sustentacion producida, aumentara temporalmente en
una cantidad dL provocando un aumento del momento de cabeceo sobre el centro de
gravedad del aeroplano. Si el centro aerodinAmico se encuentra delante del centro de
gravedad, con un brazo de momento de longitud x, como se ve en a de la figura 3.16, el
momento de cabeceo del ala (Mwp) es aumentado en una cantidad dLx, el
desplazamiento ascendente del morro es por tanto reforzado, y el efecto resulta
desestabilizador. Como el desplazamiento ascendente del morro hace descender al
estabilizador horizontal, el angulo de ataque de éste y la correspondiente fuerza de



sustentacion se incrementaran también pero como la posicion del centro aerodinamico con
relacion al centro de gravedad de la aeronave produce un brazo ‘Y’ de momento mas
largo, la sustentacién del estabilizador producira un momento estabilizador tendente a
bajar el morro. Cuando el centro aerodinamico de las alas se encuentra detras del centro
de gravedad (fig. 3.16 b) el aumento en Mwp sera de efecto estabilizador, de modo que
en unién con el producido por la inclinacion horizontal se producird un momento de
recuperacion mayor.

En el vuelo horizontal, para un peso dado hay una velocidad y un angulo de ataque para
los cuales un aeroplano esta en equilibrio, es decir; los momentos de cola igualan a los
momentos de las alas. La velocidad y el angulo de ataque dependen de la diferencia entre
los angulos de incidencia de las cuerdas del ala y de la inclinacién horizontal; esta
diferencia se llama angulo diedro longitudinal. El angulo de ataque con el cual se consigue
el equilibrio se llama punto de compensacion (trim point).

De la fig. 3.16 se desprende que la relacion entre el momento de la célula sustentadora y
el momento de la inclinacién horizontal y por tanto el grado de estabilidad longitudinal, son
afectados por las posiciones relativas de ambos centros aerodinamicos y el centro de
gravedad. En la fig 3.17 se indica esto, con una representacion grafica de las condiciones
apropiadas para el ala de un aeroplano. Como la estabilidad se manifiesta por la
produccion de momentos de recuperacion, para que el ala contribuya a la estabilidad
longitudinal positiva, el centro de gravedad de la aeronave tiene que estar delante del
centro aerodinamico.
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Fig. 3.17 Contribucion del a la estabilidad longitudinal

En este caso, la contribucion del ala es positiva y la curva de Mwp “versus” coeficiente de
sustentaciéon (CL) tendria una pendiente negativa, (curva “A”). Si el centro de gravedad
estuviera localizado en el centro aerodinamico, todos los cambios de sustentacion tendrian
lugar en el centro de gravedad y por tanto, la contribucién del ala seria nula (curva “B”).
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Una contribucion inestable seria producida con el centro de gravedad detras del centro
aerodinamico y la curva Mwp/CL tendria entonces una pendiente positiva (curva “c”).

Ademas de las alas y la inclinacion horizontal, otros componentes voluminosos de la
aeronave, tales como el fuselaje y carenas de los motores pueden influir en el grado de
estabilidad longitudinal puesto que, con angulos de ataque variables, las condiciones de la
corriente de aire y la distribucién de presiones producen momentos de cabeceo parciales
cuya tendencia puede ser estabilizadora o desestabilizadora.

Al establecer en un gréafico los valores de los momentos totales de cabeceo, en relacion
con CL, y la contribucién a la estabilidad de los componentes mas importantes, se
obtienen curvas semejantes a las que aparecen en la Figura 3.18. La participacion del 30
por ciento de ala sola es desestabilizadora, como queda indicado por la pendiente positiva
de la curva, efecto que es aumentado por la contribucion del fuselaje. La gran pendiente
negativa de la curva de la contribucion de la inclinacién horizontal indica su efecto
altamente estabilizador; éste debe bastar para que el aeroplano completo presente
estabilidad estéatica positiva, con la localizacion antedicha del centro de gravedad.
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Fig 3.18 Momentos totales de cabeceo y efectos del desplazamiento del CG

En la figura 3.18 b queda indicado el efecto que el desplazamiento del centro de gravedad
tiene sobre la estabilidad. A medida que el centro de gravedad se desplaza hacia atras, la
estabilidad estatica disminuye, se vuelve neutra para que finalmente se produzca la
inestabilidad. La ubicaciéon del centro de gravedad que produce pendiente cero y
estabilidad estatica neutra se llama punto neutro. La distancia del centro de gravedad al
punto neutro se llama margen estatico y es una medicién de la estabilidad longitudinal.
Con distintos valores de CL se lograrian cambios en la estabilidad estatica, estas
variaciones estan ilustradas en la figura 3.19, es facil apreciar que con valores bajos de CL
la pendiente de la curva nos indica estabilidad positiva, pero progresivamente va
disminuyendo al aumentar CL, y si continuamos aumentando CL la pendiente se hace



cero indicando la condicion de estabilidad neutra, gradualmente la pendiente se vuelve
positiva indicando esto inestabilidad.

Si se deja libre el timon de profundidad cuando cambia el angulo de ataque del
estabilizador horizontal, se puede producir una tendencia a ir en direccion de la corriente
de aire, por tanto se dice que si aumenta el &ngulo de ataque y se deja flotar el timén de
profundidad el cambio de la sustentacion producida por el estabilizador horizontal es
menor que si el timén queda fijo; la estabilidad de la aeronave con palanca libre es inferior
por consiguiente a la estabilidad con palanca fija. Por esta razon es timon de flotabilidad
debe quedar equilibrado para asi reducir la flotabilidad y disminuir las diferencias entre la
estabilidad con palanca fija y libre. En cuanto al caso del sistema de control mecanizado o
movido por mecanismos irreversibles, el timén no puede flotar y por tanto no existe
estabilidad de palanca fija y libre.

/
- RS &
", 3
Cio 4 n
’M
v rﬂble-f /: ‘
\/«/ |« Neutro =]

Fig. 3.19 Variacion de la estabilidad longitudinal estatica
Estabilidad longitudinal dinamica (cabeceo)
Esta estabilidad se presenta bajo los tres modos siguientes:

1. Fugoide: De periodo muy largo e implica variaciones apreciables en la actitud de
cabeceo, altitud y velocidad del viento relativo. El periodo de oscilacién es muy largo y
es posible de contrarrestar con desplazamientos pequefios en el timén de profundidad.

2. Oscilacion de periodo corto: En este caso se trata de un movimiento de periodo
relativamente corto, y puede tiene lugar con cambios de velocidad minimos. Durante la
oscilacion se restaura el equilibrio del aeroplano gracias a la estabilidad estatica, y la
amplitud de la oscilacion disminuye por la amortiguacion del cabeceo. Si el avion tiene
estabilidad estatica con palanca fija, la contribucion de la inclinacion horizontal a la
amortiguacion de cabeceo impedira suficiente estabilidad dinamica para la oscilaciéon
de periodo corto. Por otro lado en el modo de palanca libre puede producir
amortiguamiento débil u oscilaciones de inestabilidad; por esta razén el timon de
profundidad debe estar equilibrado estaticamente sobre su eje de giro y el control
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aerodinamico debe quedar dentro de determinados limites. Si existiera inestabilidad en
el modo de palanca libre se produciria en la aeronave el llamado salto de delfin
descrito en la figura 3.20 y a causa del corto periodo de oscilacién, la amplitud podria

alcanzar proporciones peligrosas con la posibilidad de roturas en la estructura de la
aeronave.
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Fig. 3.20 Estabilidad longitudinal dinamica
3. Palanca libre: Se manifiesta en forma de oscilaciones de periodo muy corto, el

movimiento produce aleteo en el timoén de profundidad y casi siempre la oscilacion
tiene un amortiguamiento muy fuerte.



Estabilidad direccional (guifiada)

La estabilidad direccional implica la generacion de momentos de guifiada contrarios a los
desplazamientos alrededor del eje vertical de la aeronave, regresandole el equilibrio.

Sin embargo, la estabilidad no es independiente del comportamiento de la aeronave ya
gue los desplazamientos y momentos de guifiada producen desplazamientos y momentos
de alabeo y viceversa. Para esta situacion los movimientos implicados son: alabeo,
guifiada y derrape o una mezcla de ellos. La estabilidad direccional es guiada por el eje
vertical como se muestra en la figura 3.21 a.

Es posible ver en la figura 3.21 b que si es dejado el timon de direccidén en posicion neutra,
la aeronave es desviado hacia la derecha por una corriente de aire, se dice que el
estabilizador vertical creara un angulo de ataque con relacién a la corriente de aire,
consecuentemente esto generara la fuerza de lateral (sustentacion).

’ Fuerzas verticales

o o
Cabeceo QL +
|
Brazo del
=
|
I

Fuerza lateral

!—»
r momento

Guifiada ‘Q A

Angulo de ataque

a) \ / Fuerzas laterales b)
T Desplazamiento
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Momento estabilizador

Fig. 3.21 Estabilidad direccional

Puesto que el centro aerodindmico del estabilizador proporciona un brazo de momento
con centro de gravedad muy grande, resulta un momento estabilizador de guifiada hacia la
izquierda restableciendo el equilibrio ademéas de este brazo de momento estabilizador
otros factores que afectan al momento estabilizador son el area del estabilizador, su perfil,
el angulo de ataque, razon de aspecto y forma de flecha. Ademas tambiéen pueden influir
en el grado de estabilidad direccional componentes como el fuselaje y las carenas de los
motores.

Al ocurrir un angulo de guifiada, se considera que su eje longitudinal se ha desviado de un
azimut de referencia; por convencién la desviaciones a la derecha del azimut se toman
como angulos de guifiada positivos mientras que las desviaciones a la izquierda se
consideran angulos negativos.
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En la condicidon de guifiada el avion continda por la misma ruta de este modo se puede
decir que esta en condicion de derrape como se aprecia en la figura 3.21 b y por
conveniencia un aeroplano desviado a la derecha esta derrapado hacia la izquierda con un
angulo negativo, por consiguiente el angulo de derrape es el &ngulo de guifiada con signo
opuesto; como este relaciona la desviacion del eje longitudinal respecto a la direccion del
vuelo relativo, constituye, un indicador indispensable en las condiciones de estabilidad
direccional. Esto se puede ver en la figura 3.22 a.
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Fig. 3.22 Estabilidad direccional estatica

Cuando un aeronave es sometida a un angulo de derrape (en el caso anteriormente citado
con un viento relativo por la derecha), se manifestara la estabilidad direccional estatica si
se produce un coeficiente de momento de guifiada positivo. Por lo tanto se creara un
momento de guifiada ala derecha que tendra a orientar a la aeronave contra el viento
relativo (veleta).

Esto esta indicado por la pendiente positiva de la curva “A”. Por supuesto, si la pendiente
es cero no habra tendencia de volver al estado de equilibrio y la estabilidad direccional
sera neutra. Si la curva tiene pendiente negativa, los momentos de guifiada desarrollados
por el derrape tienden a desviar mas, aumentando por tanto el derrape y el aeroplano
resulta direccionalmente inestable.

La grafica anterior (figura 3.22 b) muestra como la pendiente instantanea de la curva que
representa el coeficiente del momento de guifiada, en funcién del angulo de derrape,
indica la estabilidad direccional estatica. A pequefios angulos de derrape, una fuerte
pendiente positiva indica fuerte estabilidad direccional. Los angulos grandes conducen a
pendiente cero y estabilidad neutra; si el derrape es muy grande, la pendiente indica
inestabilidad.



Estabilidad lateral estéatica (alabeo)

Un aeroplano posee estabilidad lateral cuando, a causa de un movimiento alrededor del
eje longitudinal (movimiento de alabeo), se origina un momento que se opone al
desplazamiento y devuelve a la aeronave la condicion de alas niveladas. En la practica,
sin embargo, a causa del acoplamiento aerodindmico, los momentos de alabeo pueden
determinar movimientos de guifiada o derrape, con lo que a la oposicién a las alteraciones
transversales no resulta tan sencillo como parece.

Cuando alguna aeronave experimenta una alteracion de alabeo, el angulo de ataque
efectivo del ala que baja se hace mayor que el del ala que sube dando por resultado los
cambios correspondientes en la sustentacion producida como se muestra en la fig. 3.23.
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Fig. 3.23 Estabilidad lateral

Estos cambios se traducen en un momento de alabeo que, aunque opuesto al
desplazamiento inicial, no hara mas que suministrar un amortiguamiento proporcional a la
velocidad del movimiento, en otras palabras, la aeronave tiene estabilidad estatica neutra
y por tanto permanecera en posicion escorada (ver glosario).

Pero también experimenta un movimiento de resbalamiento producido por la inclinacion
con que resultan los vectores de sustentacién. Este movimiento a su vez hace que el
viento produzca fuerzas en las diferentes partes de la aeronave, y es el momento de
alabeo inducido por el reshalamiento el que establece la reaccidén de estabilidad estatica y
devuelve a la aeronave su condicion de alas niveladas. Esto se puede representar en un
grafico de coeficientes de momentos de alabeo en funcién del angulo de resbalamiento
(figura 3.24).
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Cuando la aeronave es sometida a un angulo de resbalamiento positivo, es decir, resbala
hacia la derecha, ser& estabilidad estabilidad estatica positiva; si se origina un momento
de alabeo negativo a la izquierda, la curva tendra una pendiente negativa (Curva “A”); si la
pendiente es cero, la estabilidad lateral es neutra, mientras que una pendiente positiva
indica inestabilidad lateral.

El valor en conjunto de la estabilidad lateral estatica dependera de los efectos aportados
en magnitudes diversas por cada parte de la aeronave, y éstas dependen de la
configuracion del aeroplano y de la condicion del vuelo. Las principales contribuciones a la
estabilidad lateral estatica son las siguientes:

1. El angulo diedro, o disposicion ascendente de las alas en relacion con la horizontal.
El angulo diedro es una de las mas importantes contribuciones de la estabilidad
lateral y por ello, frecuentemente se denomina efecto diedro.

2. El angulo de flecha de las alas en relacion con el eje longitudinal. Las alas en flecha
son caracteristicas de muchos aviones de grandes prestaciones, produciendo
estabilidad lateral adicional, lo cual tiene mayor repercusion en el derrape a bajas



velocidades. En algunos tipos de aviones con alas en flecha, puede ser necesario
reducir la estabilidad a bajas velocidades, lo que se consigue colocando las alas
hacia abajo con relacion a la horizontal. Esta disposicion se llama diedro negativo.

3. La situacién en altura de las alas respecto al fuselaje. En un resbalamiento, a causa
del aire que fluye sobre la aeronave en el sentido de la envergadura, se producen
cambios en el angulo de ataque efectivo de las alas, de tal forma que en un
aeroplano de ala alta el momento de alabeo producido serd estabilizador, y
desestabilizador en el caso de aeroplano de ala baja. La aeronave de ala media,
tendra efecto cero en la estabilidad lateral.

4. La superficie del casco. La fuerza lateral que se produce en un resbalamiento actia
sobre el fuselaje de la aeronave y sobre el plano de deriva, el conjunto de los
cuales constituye la superficie del casco. Esta fuerza lateral produce un momento
de alabeo, por lo general, estabilizador, pero en menor grado que los momentos
producidos de otras maneras.

5. Los “flaps”. Al desplegar los flaps, se altera la distribucion de presiones y
sustentacién a lo largo de la envergadura, y como generalmente estan instalados
en la parte mas céntrica de las alas, en centro de la sustentacion total queda mas
cerca de la linea central del fuselaje, es decir, se reduce el brazo del momento. Por
esto, cualquier cambio de la sustentacion producido por resbalamiento produce
momentos de alabeo mas pequenfios, reduciéndose, por tanto, la estabilidad lateral
en conjunto.

Estabilidad lateral dinamica (alabeo)

El efecto relativo de los movimientos combinados de alabeo, guifiada y resbalamiento,
producidos por acoplamiento aerodinamico, determinan la estabilidad lateral dinAmica de
un aeroplano. Si las caracteristicas de estabilidad no son satisfactorias, la interaccion
compleja de los movimientos producira tres formas posibles de inestabilidad dinamica:

(i) Divergencia direccional

Esta variante de inestabilidad es una divergencia simple en la guifiada, que puede
ocurrir cuando la aeronave es estaticamente inestable alrededor del eje vertical.
Asi, si la aeronave esta volando recto y horizontal y sufre un pequefio
desplazamiento de guifiada a la izquierda, el resultado sera un momento de
guifiada en la misma direccion, con lo que aumenta el desplazamiento. Ademas
actuara una fuerza lateral sobre la aeronave en la actitud de guifiada, de modo que
se ira alejando de la trayectoria original de vuelo. Si la aeronave tiene estabilidad
lateral estética, se producira la divergencia direccional sin ningun angulo de alabeo
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significativo, y la aeronave volar4 también por una ruta en curva con mucho
derrape.

(if) Divergencia espiral

Esta forma de inestabilidad se presenta cuando la estabilidad direccional estéatica
comparada con la estabilidad lateral, es muy grande.

Suponiendo, de nuevo, que se presenta un desplazamiento de guifiada a la
izquierda, a causa de la mayor estabilidad direccional, la guifiada sera suprimida
rapidamente por el momento estabilizador de guifiada producido por la superficie
del casco. A consecuencia del movimiento de guifiada, también se producira un
momento de alabeo a la izquierda, y si este fuera suficientemente fuerte para
vencer el momento equilibrador debido a la estabilidad lateral y al efecto
amortiguador de la guifiada, el &ngulo de alabeo aumentaria y provocaria que el
morro de la aeronave cayera en la direccion de la guifiada. El aeroplano iniciara
entonces una espiral que gradualmente irA aumentando para convertirse en un
picado en espiral.

(iii)Balanceo holandés

Es una forma de inestabilidad oscilante que puede presentarse si el aeroplano tiene
estabilidad direccional estatica positiva pero no demasiado grande, comparandola
con la estabilidad lateral, como para que pueda conducir a la divergencia en espiral.
Se presenta comunmente en distintos grados, en combinaciones de alta carga alar,
ala en flecha, y gran altitud y cuando hay pesos distribuidos hacia los margenes de
las alas por ejemplo los motores en géndolas bajo las ala. Suponiendo una vez mas
qgue la aeronave guifia a la izquierda, se inclinara el mismo lado. La estabilidad
direccional empezara entonces a reducir la guifiada hasta el punto de que la
aeronave sobrepasara e iniciard una guifiada y alabeo a la derecha. De modo que,
cada periodo de las oscilaciones continuadas de guifiada provoca el posterior
desplazamiento de alabeo. EI movimiento resultante consiste en una combinacion
de oscilaciones de alabeo y guifiada que tienen la misma frecuencia pero van
desfasadas la una con la otra.

3.10 Aplicaciones Aerodinamicas

La Aerodindmica es una ciencia aplicada y tiene muchas aplicaciones practicas en la
ingenieria. No importa como es la teoria aerodinamica, o como es matematicamente
compleja una solucion numérica, 0 cOmo se presenta un experimento aerodinamico muy
sofisticado, todos esos esfuerzos suelen ser destinados a una o mas de los siguientes
objetivos concretos:



1.- La prediccion de las fuerzas y momentos, y la transferencia de calor a los 6rganos en
movimiento a través de un fluido (generalmente el aire). Por ejemplo, nos preocupa la
generacion de levantar, arrastrar, y en momentos aerodinamicos, alas, fuselajes, gondolas
de motor, y lo mas importante, todo la aeronave y sus configuraciones. Al querer estimar la
fuerza del viento en la construccion, buques y otros vehiculos de superficie. Nos preocupa
la hidrodinamica de fuerzas en buques de superficie, submarinos y torpedos. Al ser
capaces de calcular el vuelo aerodindmico de calefaccion de los vehiculos que van desde
el transporte supersonico sonda planetaria a una entrada en la atmoésfera de Jupiter. Estos
son solo algunos ejemplos.

2.- Determinacion de los flujos se desplazan a través de los conductos internos. Estudiar y
calcular asi como medir el caudal de cohetes dentro de las propiedades y el aire para
respirar y los motores a reaccion para determinar el calculo del motor de empuje. Es
necesario estudiar la condicion de flujo en la seccién de pruebas de un tunel de viento.
También para saber cuanto liquido puede fluir a través de las tuberias en diversas
condiciones. Una reciente, y muy interesante aplicacion de la aerodinamica de alta energia
quimica y dinamica son los laseres de gas, que no son nada mas estructuras
especializadas de tuneles de viento que pueden producir rayos laser muy potente.

Las aplicaciones en el punto 1 bajo el titulo de la aerodinamica externa, ya que hacer
frente a las corrientes externas sobre un cuerpo. En contraste, las aplicaciones en el punto
2 la participacion interna de la aerodindmica, hace frente a las corrientes internas dentro
de los conductos. En la aerodindmica externa, en la adiccion a las fuerzas, momentos,
calentamiento aerodindmico y asociadas con el cuerpo, que con frecuencia se interesa en
los detalles de la corriente de campo del cuerpo.
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CAPITULO 4

DISENO Y ANALISIS MATEMATICO DEL SISTEMA



Capitulo 4 DISENO Y ANALISIS MATEMATICO DEL SISTEMA
4.1 Analisis Estatico

El estudio de diagrama de fuerzas que interviene el diagrama de fuerzas, que interviene
en el modelado del sistema de vuelo.

ANY
Fa Fe
Fg
Fs
Fe Fr
W
> X

Fig. 4.1 Diagrama de fuerzas en el sistema
Donde:

Fe: Fuerza de empuje

W: Peso de aeronave

Fa: Fuerza de alabeo

Fc: Fuerza de cabeceo

Fs: Fuerza de sustentacion
Fg: Fuerza de guifiada

Fv: Fuerza de velocidad
Fr: Fuerza de resistencia
c.a. : centro aerodinamico

Sabiendo que la ecuacién de movimiento de un cuerpo rigido, se basa en el sistema de

fuerzas de la fig. 4.1, donde actuan fuerzas F1, F2,...,Fn sobre el cuerpo, es decir, sobre
la aeronave, podemos expresar la ecuacion general como:
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>F=ma (1)

Se debe expresar tres ecuaciones de movimiento al expresar que el sistema de las
fuerzas externas es equivalente al sistema de las fuerzas inerciales

Respecto al eje x:

> F,=ma, @)

Respecto al eje Y:

>.F,= maj 3)

Respecto al eje Z:

> F,=ma,

Para que haya un equilibrio en las fuerzas de movimiento se conoce como:
SF -0

A continuacion las ecuaciones en forma escalar, del sistema, segun fig. 4.1:

Fv+Fr—-Fe+Fa=0 (5)
ca tFc+Fs—-W=0 (6)
Fg-W=0 (7)

De éste sistema, nuestra tres variables en estudio, (puesto que es un sistema de orden
tres), son la fuerza de alabeo, fuerza de cabeceo y fuerza de guifiada, las cuales de
acuerdo a los parametros que le introduzcamos o tenga el sistema, éstas responderan en
movimiento.
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Capitulo 5 CONTROL ADAPTIVO.
ANALISIS DEL SISTEMA Y ESTABILIDAD

5.1 Introduccién al Control adaptivo

El termino adaptivo significa cambiar el comportamiento conforme a nuevas
circunstancias. Un regulador adaptivo es un regulador que puede modificar su
comportamiento en respuesta a cambios en la dindmica del sistema y a las
perturbaciones.

Este mismo objetivo es el de la inclusion de la realimentacion en el bucle de control, por lo
que surge la pregunta de cudl es la diferencia entre control realimentado y control
adaptivo.

El control adaptivo envuelve la modificacion de leyes de control, usando un controlador
que se pueda enfrentar es por ello, que los parAmetros de los sistemas existentes son
controlados en tiempo bajo-variado. Por ejemplo una aeronave en vuelo, como un cuerpo
rigido, que no tiene pérdidas de masa por ningun tipo, estard en decremento lentamente
como el resultado del consumo y/o gasto de combustible, por lo que necesitamos una ley
de control que se adapte a si mismo y se busque cambiar condiciones.

El control adaptivo es diferente al control robusto, desde que éste no necesita informacion
previa acerca de lo incierto de los parametros variantes en el tiempo, mientras que el
control robusto garantiza que si los cambios son ligados dentro de lo conocido de la ley de
control adaptivo es precisamente concerniente con el cambio en las leyes de control. El
mecanismo de adaptacion presenta una solucion en tiempo real al problema de disefio
para sistemas con parametros conocidos, aunque puede ir a un tiempo de muestreo
superior al correspondiente al regulador e identificador.

La caracteristica fundamental que distingue a los sistemas adaptivos es la presencia de un
bucle de control en el que se compara un indice de funcionamiento (Landau 1981).

. ¢ ‘ ‘II d
Decisian Adaptacion Actuacion

Fig. 5.1 Configuracion basica de Control



5.2 Control en el Sistema

Para poder saber cual sera la definicion del sistema en término de su funcion de
transferencia y asi poder tener el sistema a simular, expresado en diagramas de bloques,

a continuacion el sistema y su obtencién de la funcién de transferencia:

[N

E5 Fe
Fg
Fs
i e B e s
Ee Fr
W

Fig. 5.2 Diagrama de fuerzas de una aeronave

Se hace un analisis de fuerzas para determinar sus ecuaciones:

Fv+Fr—-Fe+Fa=0 (2)
ca +Fc+Fs-W=0 (2)
Fg-W=0 3)
Donde:

Fe: Fuerza de empuje

W: Peso de aeronave

Fa: Fuerza de alabeo

Fc: Fuerza de cabeceo

Fs: Fuerza de sustentacion
Fg: Fuerza de guifiada

Fv: Fuerza de velocidad
Fr: Fuerza de resistencia
c.a. : centro aerodinamico

Ahora si sabemos que las fuerzas estan definidas:

Fuerza de velocidad:

d

Fv= T donde: d=distancia y t=tiempo
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Fuerza de resistencia:

pV°SCn . . . . _ .
Fr= donde: Fr: Resistencia total, en ingles D, drag, donde: p densidad del

2
fluido, v= velocidad, S=superficie alar, Cn=Coeficiente aerodinamico de resistencia.

Fuerza de sustentacion:

~ v’sC,

Fs donde: Fs: Sustenciacion, en ingles L, lift, donde: r= densidad del aire, v=

velocidad del aire, S= superficie alar, C = Coeficiente de sustentacion.

Peso:
Segun la segunda ley de Newton

F = ma donde: m= masa, g= gravedad

Fuerza de empuje

F=-ma; donde: m= masa, a= aceleracién

Ahora sustituyendo definiciones en las ecuaciones (1)(2)(3)

% Vr + kyvi—-ma+6ma=0 (4)

ca+emc- < +ks+v3=0 (5)
emg=0 (6)

Derivando respecto al tiempo y aplicando Transformada Z, en Matlab se obtiene una
funcion de transferencia:

=1

N

Z-{1-10"Ts2){1+10°Ts/2)

Derivative implemeantation
T=05Ts
Fig. 5.3 Funcion de planta del sistema para una aeronave del tipo F18



5.3 Estabilidad y control

Como ya se explicd, un sistema de control adaptivo basicamente esta formado por tres
partes: un controlador primario, un modelo de referencia y la ley de adaptacion. Por lo
tanto para el disefio de un sistema de control adaptivo, sera necesario definir las tres
partes. Dado que la parte que caracteriza al control adaptivo es la ley de adaptacion, en lo
gue sigue, nos centraremos fundamentalmente en esta parte.

El diagrama de bloques que necesitamos para nuestro sistema es:

Or(t) —» Modelo de
Controlador

A 4

Oyi(t)
Modelo
matematico de 'O "
la aeronave
Oy, (t)

Fig 5.4 Diagrama base para Simulink Matlab 7

Modelo
Control

Adaptivo

Oyi(t)
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Capitulo 6 MODELADO Y SIMULACION EN MATLAB
6.1 Creaciéon del modelo 3D con Virtual Reality (Vrealm Builder 2.0).
Si se saben ya los criterios que intervendran en la simulacion de vuelo, ahora pasamos a

la creacién de la aeronave, tomando en cuenta el analisis previo de todas las partes que
compondran la misma.

Ahora para hacer cualquier objeto en 3D en Vrealm Builder es necesario trabajar con
“planos agrupados”, es decir, crear una transformacion T{}, asi se le llama a un plano en
el cual habréa una agrupacion de figuras.

Edit Face Set ]Color ]

Maals slo|o| as|ela] B o]

l ¥ Show Faces

| Create New Faces
Node Properties

[V Convex

[V Counter Clockwise

v Solid

Crease Angle:

o 2

Aceptar l Cancelar I Ayuda I

Fig. 6.1 Editor de gréafico con agrupacién de partes de la aeronave

Creacion de alas, fuselaje, turbinas y estabilizadores

Alas: Estas se crean simétricas y se agrupan en una misma figura para mejor manejo de la
aeronave.

Las turbinas, se crean individuales, con crear una, las demas se reproducen del mismo
modelo.
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/
Indexed FaceSet Editor

J | EdtFace Set Color |

%IKE’ @I@llﬁ] nlx-,l i NewCoIor

| "\

RGB Values:
[ — 050 |
L

Currem Color

Fig 6.2 Edicion de partes de aeronave.

Los estabilizadores se crean en base al modelo de las alas, pero tomando en cuenta que
seran en proporcioén al fuselaje.

El fuselaje, se toma gran parte de las figuras para tomar que hay en V realm Builder, pues
es uno de los factores mas importantes de una aeronave, pues sera la proporcion de las
demas partes.

A continuacion en la figura 6.3, podemos ver las partes que componen nuestra aeronave,
las cuales estan en un solo proyecto para asi poder agruparlos todos los elementos y
formen un modelo.



Estabilizadores

Fig. 6.3 Partes de aeronave

Ahora agrupando todas las partes de la aeronave. Y activamos las vistas de todos
angulos, para poder ver su unién final.
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Fig. 6.4 Vistas de la aeronave terminada

Ahora que esta terminado el modelo, se guarda con la extensién .wrl, para ocuparlo en
Simulink y Matlab, ver figura 6.4.

6.2 Implementacion del Modelo en Matlab

El software que usamos (Matlab 7), acepta modelos con la extension wrl, por lo que facilita
la exportaciéon de modelos y asi se puede tener un mejor manejo de simulaciones a través
de Simulink, esto en caso que el modelo o las figuras creadas que van a intervenir
necesiten algun tipo de analisis matematico o de sefiales entre otros.

Se van a usar varios modulos pre cargados de Matlab 7, pero también serd importante
hacer nuevos modulos, como es el caso de control y algunos elementos aerodindmicos.
Para poder insertar el modelo en el diagrama de bloques que vamos a crear, se va a
explorar modelo “model explore” y en la opcién de “worl file name”, se inserta el nombre
del modelo asi como la extension .wrl, (es importante que el modelo como todos los
archivos de la simulacién estén en una misma carpeta de trabajo) (ver figura ).



@ Model Explorer
File Edit View Tools Add Help
D B ENE2H70 BR 48 Tazid
Search: |b3.r Block Type ﬂ Type: |Clu:u:k j %’ Search
Model Hierarchy |C|:umer|ts of: simula Block Parameters: VR Sink
£ --@Simulink Root | Name ﬂ Virtual Reality Sink: (mask) (ink)
ﬁ Base Workspace 1 Gainl Controls the selected fields of a virtual word according to given inputs.
-;---Esimula =] Goto
=1 Gotol Parameters
1 Integrator Sample Time
=1 Integratorl |[:-.DE-5
g LTLEE;HDFZ IV View
1 Mux2 ¥ Remote View
=] M3 Fields Written
I=1 Pilct Input ||:Ia|:I_F1 &_1.rotation.4.1.doubletfdad_F18_1 translation.3.1.double
=1 Pitch Axis of Rotation Word File Name
I=1 g FResponse gvion|wr
L] Step World De@n
[ Stept tled
g EE: 1 v AutoView

Insertar el modelo
creado en Vrealm
builder,

Fig. 6.5 Unién del modelo con Simulink

Ahora, ya tenemos el modelo y comenzaremos por insertar y unir los elementos de la
simulacion, ver fig. 6.5:

6.3 Disefio en Simulink

Tenemos dos fases que integran la simulacion: la que manipula el modelo y la otra le he
denominado la de autopiloto. La primera es la que tiene algunos parametros de manejo de
camara, ecuaciones de movimiento y manejo de simulador en 3D (ver fig. 6.6.). La
segunda es la que tiene los médulos de control y también de control adaptivo, que da una
gréfica, de la trayectoria respecto al tiempo de respuesta, el tiempo real, respecto al
tiempo deseable o adaptable, esto ser pude apreciar en el diagrama general (ver figura
6.7).
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B simula

File Edit View Simulation Format Tools Help

ODeE& & B » |||‘|f |N0rrna| j@ BREE &

Attitude [00-1]
aooo I Fx Pitch Axis of Rotation dad_F18_1.rotation
= >
Terminator
qdot dad F1&_1.translstion
I 1;[ P Fz ﬁ_&’ﬁ:;
Integrator A e L W Sink
-

VR Signal Expander

(5w

b

Clodk Ax Az | simout
Filot Input
Equations of Motion To Workspace
[Body Axes)

Fig 6.6 Primera etapa de la simulacion

Autopiloto |
hl 1 [a]
Step | Fin Deflzction Goto

az Response

[az} »g}-»»-» 1 . ' =

5

o

\_‘

b J

| =

Missile Model

q +

Gotol

[

Step1 v ]

¥

q Response

Double-click on the "Desired az Response” blodk .
to optimize the gains K1 and K2 Desired az Response

Fig. 6.7 Segunda etapa de la simulacion



Para crear ambas etapas, se necesitan las utilerias de Simulik,es especial la version 7
contiene elementos para una simulacion de vuelo, para simulaciones de misiles o de
cualquier tipo de movimientos en el aire y el espacio, ésta se llama “Aerospace Blockset”
ver fig. También viene integrada una parte de Control, en ella, también ya vienen
integrados los controladores para cualquier sistema, sin embargo, si se quiere tener un
controlador particular para un sistema creado, hay una opcion para construir (ver figuras

6.8y 6.9):

pe LT JUUILED

= B Aerospace Blockset
P -2+ Actuators
... 2¥| Aerodynamics
: -2 Animation
(E -2+ Environment

-2 GNC

... 2] Mass Properties
.2+ Propulsion

- 2 Utilities

- 2¢| User-Defined Functions
- 2 Additional Math & Discrete

-2+ Equations of Motion
... 2] Flight Parameters

flu)

mifile

m

MATLAB
Function

system

&)

sysem

Fen

Mile S-Function

MATLAB Fen

S-Function

S-Function Builder

S-Function Examples

Fig 6.8 Bloques para graficar trayectorias

W Simulink Library Browser

File Edit View Help

D& - da|

Actuators: aerolibv 1/Actuators

. 2| Logic and Bit Operations -
%+ Lookup Tables
2 Math Operations

- 2| Model Verification (T

2 Model-Wide Utilities
2+ Ports & Subsystems
2+ Signal Attributes
-2 Signal Routing
- 2 Sinks
% Sources
- 21| User-Defined Functions
2 Additional Math & Discrete
= B8l Aerospace Blockset
> Actuators
2 Aerodynamics
- 2| Animation
- 2+ Environment
- 2 Equations of Motion

m

!ﬁ

Actuators

=| Aerodynamics

Animation

5%
Environment

=z
~

n
-

ﬁa

2+ Flight Parameters
2+ GNC

- 2| Mass Properties

2+ Propulsion
- 21 Utilities
v i CDMA Reference Blockset
- Communications Blockset
B Control System Toolbox

[+

(]

- W Dials & Gauges Blockset

Fig 6.8 Herramientas usadas para simulador de vuelo.
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6.4 Modelado y Estructuraciéon del Sistema en Matlab

Al tener toda la estructura de la simulacion en Simulink, si se desea utilizar se debe contar
con una computadora integrado un sistema operativo compatible con Matlab 7 (y éste a su
vez contenga los plugin Vrealm Builder y Simulink).

Con solo abrir el archivo de Simulink con éste icono, smulz Matlab lo compila y lo
muestra al usuario (como diagrama de bloques). Ahora para poder ver la parte del

simulador de vuelo y la grafica de trayectoria, es necesario habilitar los siguientes bloques
dando doble click, ver figura 6.9:

— dad_F]8_1 rotation

— ] _F13_1§ﬂtinn

VR Sink Cesired 8z Response

Fig. 6.9 Bloques para habilitar en la simulacion

Y se podréa ver el simulador de vuelo respecto al manejo de la cAmara y los movimientos
de rotacion o traslacion del sistema, como se muestra en la fig. 6.10.

w o S
File: Eda- Debup Delltop Wit HOME Tl b aw Simmisvtions - Frsmmeats awt My — -
> ¥l . X
a7 A L R lpcas see - - b ot [ow | BMBE REE @
Shonous 2w n amr 2 whats new -
Cunpent Comevory - CAUver ol iind i oD ok 0 == E] "X
Qold - = »F i A o) Pt b 1 22a_F §_t saceo
AdFies L [ rieTme . N l._ .
|3 305 Wadels FoMer Torems ! p
D lertu Foller ,,‘_’,73_] SR g&. AN
3:»:« WRL WL Fie .__..__ > o = ol
[ 5747 it WL Fiw % - > o ———
[) Camie_scone_wis  WFL Fia M —" ;"ﬂ——;::
3 \ W hgw bapanin
vaitd _ N oy G,
[) itee View : o 3 . u M
&] ™ ialn so|dg e Er o= —.E]
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Bock Pawreniars Desawd 12 Sesponse el =1
File Edt Boh Gaals Optimicwson Mep - e
8 RAE » » 12

PO 13 WRasTarat a7 Seioonne

1 : ] ] & L] 7
Tew (saz)
B Sooce st tourntt [ Yok reference sgrwd

Pond-S184 .00 §2.94] D 9 0 00 093]

Fig. 6.10 Simulador de vuelo con analisis grafico de trayectoria
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RESULTADOS Y CONCLUSIONES

Se obtuvo un simulador de vuelo programado con analisis estatico en el lenguaje de
calculo técnico Matlab (Version 7), utilizando librerias de Simulink, en forma de bloques de
control ya establecidos y programados en el sistema, lo que nos da una base para éste
trabajo. En donde se pueden realizar cambios de trayectorias en el simulador de vuelo a
través de la misma programacion de Matlab, si no es asi su trayectoria sera fija, en el cual
un aeronave reaccionard ante circunstancias ambientales entre otras, para que asi no
pierda su trayectoria, ademas de que mantenga un comportamiento ideal, el cual le
permita seguir volando y en dado caso modificar su trayectoria mediante control adaptivo,
por medio de retroalimentaciéon se corregiran variables como altitud, latitud, longitud,
velocidad, alabeo, cabeceo y guifiada, simulando un vuelo real, pero con la minima
intervencion del ser humano.

Ademas que pueda servir como una herramienta auxiliar para el aprendizaje cientifico y la
docencia en el campo de Ciencias e Ingenieria.

Se pretende en un futuro en estudios de Maestria, hacer el analisis dindmico del sistema;
asi como lograr que el simulador sea de trayectorias aleatorias o trayectorias manejadas
desde un controlador externo.
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Glosario A
Perfil aerodinamico: Es un cuerpo que tiene un disefio determinado para aprovechar al
maximo las fuerzas.

Velocidad del aire: Es uno de los parametros que se incluye en los calculos de la
sensacion térmica

Sensacion térmica: Depende de la relacidén entre el calor que produce el metabolismo del
cuerpo y el que disipa hacia el entorno.

Presion: Es una magnitud fisica que mide la fuerza por unidad de superficie, y sirve para
caracterizar como se aplica una determinada fuerza resultante sobre una superficie.

Ley de Bernoulli: Precisa la aproximacion frecuencial de un suceso a la probabilidad p de
gue este ocurra a medida que se va repitiendo el experimento.

Angulo de ataque: al angulo que forman la cuerda geométrica de un perfil alar con la
direccién del aire incidente.

Posicion escorada: Mantener la aeronave sobre su costado.
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