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L. camino seguido por un avidén y su posicion en el

espacio quedan determinados cuando se conocen

las coordenadas de su centro de gravedad, es decir, las

dos coordenadas geogrificas, longitud y latitud, asi como

la altura de vuelo, el vector velocidad propia y los para-
metros directores de su eje longitudinal.

Ademas, a causa de las perturbaciones atmosféricas, el
avion queda sometido a movimientos alrededor de los
tres ejes: lanzadera, halanceo y cabeceo.

El piloto tiene, pues, que realizar dos series de mani-
obras:

1.? Hacer seguir al avion una ruta determinada.

2.% Estabilizarle sobre su trayectoria.

Vamos a prescindir por ahora del despegue y aterrizaje
para no recargar esta exposicion con el estudio del auto-
matismo de ambas maniobras.

Ante todo es preciso tener en cuenta el factor fisiol6-
gico representado por la resistencia del piloto y la rapi-
dez de sus reflejos.

Tomemos el caso particular de una rifaga. En gene-
ral, el piloto no empezarda a enderezar el avion mds que
cuando la amplitud del movimiento producido por la ra-
faga sea ya notable. El avion habrd absorbido ya la fa-
tiga resultante, que habria podido serle fatal (accidentes
ocurridos a aviones ripidos comerciales). La estabiliza-
cién permitird obrar y enderezar el avion antes de que
las fatigas soportadas hayan rebasado el coeficiente de
seguridad.

s posible, con un planeador de forma conveniente, ob-
tener un avidon que, con los mandos blogueados, esté en
equilibrio.  Esta ventaja se obtiene solamente a expensas
de las otras cualidades del planeador.

La estabilidad debe ser estudiada alrededor de los tres
ejes, pero no vamos a exponer ahora mas que la estabili-
dad de incidencia, que, segtin la opinién de muchos pilo-
tos, es la mds interesante.

Planteo del problema

En los parrafos que siguen utilizaremos las notacio-
nes ya consagradas, especialmente las del ingeniero
jefe H. C. Alayrac en su curso de Mecdnica de la Avia-
cion, explicado en la Escuela Nacional Superior de Aero-
ndutica. lstas notaciones son las siguientes:

Cy = Coeficiente aerodinamico del avién completo:

(1) Véase Revisra v Awroxivrica, septiembre de 1030, pig. 453.
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M = Momento de las fuerzas aerodindmicas.
a = Peso especifico del aire.
V= Velocidad del centro de gravedad del avién
con relacién al aire.
Cmg = Coeficiente de momento aerodindmico central.
Cmg" = Coeficiente de momento aerodindmico central
del avidn sin empenaje.
Cmg” = Coeficiente de momento aerodindmico central
del empenaje:
Cing = Cmg' 4 Cmg".
L = Distancia del centro de empuje al de gra-
vedad.
K = Moédulo de eficacia del mando:

g 85
K=" Lid ——1 (il Pn
A7 T— 1,

Angulo de mando del timén de profundidad.

Angulo de mando de los alerones.

Angulo de inclinacién lateral del avion.

Superficie del empenaje.

Momento de inercia alrededor del eje de ca-
beceo,

Iy = Componente de la resistencia del aire segtn

la velocidad.

I = Componente de la resistencia del aire segin
la normal a la velocidad.

Angulo del eje de la hélice con la direccion
de la velocidad.

f = Angulo del eje de la hélice con la direccion

de la horizontal.

— N~ @
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1=

dl)
P= = Velocidad de rotacion alrededor del centro de

gravedad.
Vuelo horizontal con incidencia constante

1. Pequenos movimientos en torno del centro de gra-
vedad.
2. Estabilidad con los mandos bloqueados.

Fstabilidad estditica

Esta condiciéon se obtiene anulando el momento de
todas las fuerzas con relacién al centro de gravedad, toda
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vez que se considera el momento de dichas fuerzas con
relacion a este punto.

Admitiendo que todas las fuerzas se hallen en el plano
de simetria longitudinal del avion, tendremos:

;‘f: [)-

Al admitir que M = 0, si se produce una rotacion ele-
mental dl, para conservar la estabilidad serd preciso que
a esta rotacion corresponda inmediatamente un momento
que tienda a anularla. Como evidentemente tenemos

di = dil (siendo di la variacion del dngulo de ataque),
tendremos:

dM

di T

Las condiciones de equilibrio estable son, pues, que el
momento M sea funcidén del dngulo de ataque, y que la
derivada de este momento con relacion al dngulo de
ataque sea positiva. Ll momento estd, pues, represen-
tado por una funcidén creciente del dngulo de ataque,
funcién que se anula para la posicion de equilibrio
(’ b ﬁn)'

El equilibrio se restablecerd con tanta mayor rapidez
y facilidad cuanto mavor sea el par elemental dM pro-
ducido por la rotacién df.

- { T i
Se puede, pues, tomar a como indice de estabilidad

del aparato.
Estabilidad longitudinal.

Expondremos la hipétesis siguiente: el plano de sime-
tria longitudinal del aparato queda vertical, y todas las
fuerzas que intervienen quedan dentro de este plano.
Vamos a continuar con el cilculo de M. Alayrac para
demostrar que la cuestién puede examinarse sin necesi-
dad de una hipétesis suplementaria, que es el valor cons-
tante del angulo de ataque.

Las notaciones que vamos a utilizar son las que ya
hemos consignado.

Proyectemos el movimiento sobre la direccion de la
velocidad y la direccion perpendicular a ésta. Supon-
gamos que

dh

P di

y escribamos la ecuacion del movimiento alrededor del
centro de gravedad, traza del eje de cabeceo sobre el
plano de simetria longitudinal. Tendremos:

dV T . = .
= cos & — — gsen (1)

dt m m

di ; T : I g :
—_— =} sent — C [
di b mv > mV y Qo)

I

)
. A

dt !

dp M

dt T

Fey M son funciones implicitas de V7, 0, , p.
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Hallemos las derivadas parciales de los segundos miem-

bros con relacién a estas variables. PPongamos:
dv R _
_;l'i.. =f’ (Vyd, 0, ?)
di .
dt =fo (V i, 0, p)
df Vi
Ty =/ (V, 4,0, p)
dp B
1 =fi(V1h(}Jf’)
dt

Si comunicamos a las variables, a partir del instante #,
los incrementos finitos o617, &7, o0, 4p, el movimiento se
modificard, pero seguird obedeciendo a las ecuaciones
generales . Tendremos, pues:

d (V431 ) . . "
e = fL (VL 3V, i+ 3, 04230, p - 3p)
d (i  3i)

. fy = Jiilas vmvana G A e )
d (- 30) . N
o =y (eevopayeavaganenaas . .

d (p + 3p)
— e = fi e SRS UE SRR i)

Desarrollemos ahora en serie de Taylor y restemos
miembro a miembro; podemos suprimir los términos en
los que el orden de la derivada es superior a 1. (Mds
adelante habrd que tenerlos en cuenta a propdsito de la
zona de validez del cdlculo.)

d @V afy afy 3y f\

— = T d V- B LA 4 [ B
dt e s R
d (3) 3

Sl BTSN, e
di Vi

d (30) A

- L= AV e susenss NS
dt %

10 3

OB 7 P e s e e
dt sV

Los incrementos de las variables estdn, pues, ligados
por un sistema de ecuaciones lineales con coeficientes
constantes. Estos coeficientes vienen determinados por
las condiciones iniciales.

La ecuacidon caracteristica es el determinante

|3 3 5f
J 1 1 1
. I i g 0
A al ol
Vo oo o, [
= T N aat | —0
3V sV a1 .
0 0 R ¥ \
aM s
0 - 0 - -
ol o
. L A o
Para el cilculo de los valores detallados de Pl etedé-
4

tera, dejamos al lector el desarrollo del cdlculo, pudiendo
acudir, si lo desea, al curso del coronel Alayrac.

180



Abril 1935
Ordendndolo se tiene:

at - amnd 4 ne? - gu o =0,

Siendo %, 2,, %y, ¢, las cuatro raices reales o imaginarias
de la ecuacién precedente, la solucion de los movimientos
pequernos serd, pues:

| av=1C,e"f 4 Ce%f 4 Coenf 4 C el
8 =BT e R e me R e
‘ R L R N g

Bpies O T S jipsins o

s i aes waes

Consideremos la posicion (17,7, 0, p),. Para que sea esta-
ble es preciso que los pequeiios movimientos 317, 84,50, 4 p
tiendan hacia o, y esto de modo independiente de la per-
turbacion inicial aplicada al avién, de donde se deduce la
condicién de que las cuatro raices deben tener su parte
real negativa.

Se obtienen en seguida cuatro condiciones necesarias
al escribir que me, n, ¢, v deben ser positivos. Recorda-
remos, en efecto, que si las raices del polinomio son rea-
les, este altimo se puede poner en esta forma:

(o = oy) (2 4 og) (2 4 og) (2 -} ) = 0,
Vv si son imaginarias, en esta otra:
(2" - w') (o 4w’y a4 n')=0,
La altima condicidon es:

mng — rin? — g% =

Las condiciones de estabilidad serin, pues:

m =0 =0 q =0

mng —rn®—g .0

’ara volver sobre el caso del avién con los mandos
bloqueados, la ecuacién admite dos raices imaginarias
conjugadas 2 a 2. Los movimientos pequeiios se compo-
nen de dos oscilaciones peritédicas amortiguadas de la
torma

C " ! sen (wy 2 + )4 Cy 1"t sen (mg T4 g ).

La primera oscilacion presenta amplitudes (di -~ d)
considerables, a causa del gran valor del periodo. Nos
encontramos con la oscilacién llamada figoide.

Los aviones con los mandos bloqueados son insuficien-
temente estables; lo establece el cileulo y lo prueba la
experiencia. Incluso en el caso de que la estabilidad es-
titica fuese buena con un dngulo de ataque cualquiera, las
oscilaciones, antes de que el avién con mandos bloquea-
dos vuelva a la posicién de equilibrio, tienen una amplitud
excesiva y un amortiguamiento muy escaso.
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Lstabilidad estdtica en el caso del timén eficaz.

Definiremos la relacion de eficacia K, segn las nota-
ciones, por

-]
K= “

-~ (p=giro dado al timén).
=y

Recordaremos que

Cmg” —= Cmg — Cng'.

Consideremos la familia de las curvas Cing "= [ () (igu-
ra 1), que no difieren mds que por valores constantes de f.
En el caso del vuelo normal que nos interesa, estas curvas
pueden ser consideradas como paralelas.

Cmg” ,
af 6

o] /
Fig. 1.

Tomemos, sobre una de estas curvas, el punto /7 de
abscisa 7, (caso del vuelo normal con incidencia 7,), sien-
do % =o0. Las curvas tales como 3 > o corresponden a
las inclinaciones o giros del timdn correspondientes a la
subida. Demos a 7, el incremento positivo 4.

Sobre la curva ¥ = o corresponderd un punto P2 de abs-
cisa Z, -+ 5 #,. Consideremos ahora la relacion de efica-
cia, que nos da: = K (I — i), siendo K una constante
positiva. Con el mando eficaz, tendremos, en lugar del
punto /2, otro punto M sobre la curva 8 = o.
muestra inmediatamente que,

La figura

dCiy dCmg' dCmg”
di di di !
dCmg’ dCm " _
———=— permanece constante, ——>— aumenta;lue-
di i
dCm o it " 4i e 1 :
2o f."‘—, o sea la estabilidad. No seria ldgico, evi-
({83

dentemente, deducir de aqui que se podria aumentar
siempre la estabilidad aumentando la relacion A

Nocion de mando equivalente (fig. 2).
Consideremos en /?la curva f =— o y la correspondiente

afl=— N (/—1i). LEn este punto se pueden confundir las
curvas con sus tangentes. Sea d'; la inclinacion de la
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curvaB3=o0, y sea d’y la correspondiente a § = K (i — i,).
Se puede escribir la proporcion siguiente:
'
N d' )

. £ ¥
K d',

en otros términos, ¢l mando activo con la relacion A es
equivalente a un mando bloqueado de superficie mas

\
<p“

(7

X

Fig. 2.
grande en la relacion indicada precedentemente. Si /73
es la potencia del mando bloqueado, la potencia Py del
mando activo con la relacion K sera:

La curva precedente muestra cdmo varia g en funcion
del médulo de eficacia /Y.

Influencia de la eficacia sobre la estabilidad dindmica.

El cdlculo numérico permite darse cuenta de que en el
caso del avién con los mandos bloqueados la estabilidad
dindmica es notoriamente insuficiente, dada la amplitud
de la oscilacion figoide.

En el caso del mando eficaz no subsiste mds que una
oscilacion periddica de periodo débil y dos oscilacio-
nes aperiédicas, cuyos valores de amortiguamiento son
proximos.

Podemos presentar el conjunto de las oscilaciones por

CI I C, 1o + C, It son .

El valor 6ptimo de K es en general aproximado a 1,2.

Movimientos de gran amplitud.

Después de una perturbacién, el avion que supondre-
mos con los mandos bloqueados, serd restablecido a la
posicién de equilibrio por el par estabilizador originado
por el desplazamiento del centro de empuje.

Las curvas de Cing en funcidn de la incidencia, calcu-

ladas para cada inclinacién 3 del mando, permiten darse

cuenta del valor de la estabilidad (fig. 3).
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En el caso del timon activo: 3 = K (i — 1)), la curva
llega a ser casi una recta v el gran valor de la inclinacion
demuestra que la estabilidad es mucho mejor.

Estabilidad dindamica.

El cileulo de la estabilidad dindmica en el caso de mo-
vimientos de gran amplitud es sumamente complejo y
delicado.  Se puede, sin embargo, prever que la maniobra
del mando va a mejorar la estabilidad.

Supongamos que el avion estd desviado de su posi-
cion de equilibrio; para volver a ella, le animard un mo-
vimiento pendular general (una vez desaparecida la
perturbacién) y el movimiento puede representarse por
la ecuacién

d*n du

K 4+ N
ot dt

+ Pu=0.

A condicién, evidentemente, de que [/’ sea inde-
pendiente de «. Es evidente que en esta hipotesis, el
amortiguamiento depende tnicamente de Ay de N. In-
troduciremos la eficacia del mando, o sea S = K (i — i,)-
Formularemos atn una hipdtesis, a saber: que el par
debido al timén puede traducirse por una funcién lineal
del dangulo de giro del mismo, 2.

Introduciremos un corrector a N, que es de la forma

AB A Aw

K'—— =FKK'—— = KK'
At At At

Tendremos, pues, en lugar de N, N (I + KK'). Tor
lo tanto, hemos aumentado el término de amortigua-
miento.

Conviene examinar ahora con un poco de atencion la
validez de las hipdtesis formuladas.

Hemos supuesto primeramente que el término /7 era
independiente de «. En realidad, el término F no es
completamente independiente de =z, y el par debido a la
del timon no es exactamente una funcién

Estas diferencias, por ser muy pequenas, no
restan valor a las hipdtesis. lLa eficacia aumenta la esta-

inclinacion
lineal de 3.

g
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bilidad, como, por otra parte, demuestra la experiencia.
(Expresamos por eficacia el efecto de los timones man-
dados y no bloqueados.)

Influencia del régimen del motor.

En los parrafos que preceden no hemos tenido en
cuenta la altura,

IZs bien sabido que si un avién mandado tuviese que
volar a alturas inusitadas, por ejemplo, mucho més gran-
des, la estabilidad a tales alturas seria inferior a la prevista
para las alturas de utilizacion, lo que nos obligaria a re-
solver el problema para el caso de una altura cualquiera.

Eliminemos de momento esta cuestion, suponiendo que
el avidon estd obligado a mantenerse a una altura deter-
minada. El timén mandado, o si se quiere el timén blo-
queado equivalente, permite el vuelo a cualquier régimen.
Supongamos que el avién vuela con el dngulo de ataque
u, ¥ al régimen del motor N,. Se hace pasar el motor
al régimen N, > N,. Resultard un dngulo de ataque
o, > o, El tim6n mandado actiia entonces, tendiendo
a hacer picar al avidn, el cual acaba por volar con el
angulo de ataque «,, tal que 2, << o; < ,. Los mismos
fendmenos se producen, evidentemente, en sentido in-
verso, si en lugar de aumentar el régimen del motor se
le reduce. Sea ¢ el radio del intervalo de eficacia al-
rededor de o, se verd que los limites del intervalo se
alcanzan mds ripidamente cuando se hace variar el régi-
men del motor. Interesa utilizar un plano fijo de inci-
dencia variable, en funcién de las variaciones del régimen
motor.

De este modo la estabilizacion queda adquirida cual-
quiera que sea el régimen del motor.

Esto demuestra las ventajas de un timén mandado
sobre el timén bloqueado equivalente, puesto que el pri-
mero conserva integramente al avién su finura y mane-
jabilidad.

Estabilidad en viraje y en balance.

Los movimientos alrededor de los ejes de balanceo
y de lanzadera son siempre muy amortiguados, lo que
parece evidente si se considera la gran extensién de las
superficies interesadas. Los movimientos de lanzadera vy
balanceo son siempre solidarios. .

Consideremos una rotacién iniciada alrededor del eje
de lanzadera: el ala que avanza se eleva, el timén de
direccion hace girar al avion del lado donde la gravedad
tiende a hacerle resbalar; puede resultar de aqui la en-
trada en barrena.  Seria preciso que la velocidad perma-
nezea siempre en el plano longitudinal del avion.

Mando activo o eficaz.

Si, andlogamente a lo que acabamos de ver para la
estabilidad longitudinal, suponemos que

P angulo (Vector velocidad, plano longitudinal) 4
o Giro del tim6n Tt
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se puede escoger experimentalmente el valor de /' para
que el mando impida todo resbalamiento.

Aqui no existe ya, como en el primer caso de estabili-
dad tratado, la oscilacién figoide, puesto que las oscila-
ciones se amortiguan bastante rdpidamente.

Diedro equivalente,

Prosigamos la analogia y tracemos en funcion de /[ las
curvas que dan los pares enderezadores de balance, v
esto para diferentes valores de inclinacion de los alero-
nes (fig. 4).

7

LY

e

Fig. 4.

Si a cada valor de [ se hace corresponder un valor #'/,
se obtiene una curva C, de pendiente mayor, luego se
obtiene un aumento de estabilidad.

Amortiguamiento.

Consideraremos, por comodidad de la exposicidn, los
movimientos que se producen separadamente alrededor
de los ejes de balance v de lanzadera a continuacion de
una perturbacién pasajera, en la que el avién se aparta
del dngulo y de su posicién de equilibrio. La ecuacidn
del movimiento es la ecuacion general pendular amor-
tiguada:

d?u . dn

I - N
e ot

Pa — 0,

cuyas soluciones generales son clisicas:

N

- 4 { o
o 1P A2
- 4IP < Oy u = Cl = sen( I ! )

2, .

90 N2 — 4 IP =0y n=C,0"" 4 C

en donde r, y r, son raicesde /rr* -+ Nr + PP—=o.

Para que el movimiento sea amortiguado, es preciso que
r,<<oyr,<o,dedonde N>ov P’ >o.
siN>z2|1P.

cional a la velocidad del avion alrededor de su eje.

[<s aperiodico

El par estabilizador deberd ser propor-
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Causa perturbadora constante en magnitud vy direccion.
En este caso la ecuacién general es:

7
=% - d—x + Pu= M,
e dt

Para seguir el método utilizado por M. Beghin, profe-
sor de la IFacultad de Ciencias de Paris, introduzcamos un
par estabilizador

@ j'f adl:
0

I d.ff'_. + N d&- + Pu {? 4 adt = M.
di? ot

0
O bien, derivando nuevamente,

{3, 2o du.
P e IR .
dis + di* ® dt '

de donde resulta la integral
w=Ce"™ 4 C,enf 4 G e,
Para que haya amortiguamiento es preciso que los va-

lores de r sean reales, negativos, o uno real negativo y
los otros imaginarios conjugados, de donde:

Una vista del avién de transporte de tropas Vickers « Valentias.
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Conclusiones.

Acabamos de demostrar el interés de la estabilizacion
automdtica alrededor de tres ejes. Esperamos haber
atraido la atencion del lector sobre el hecho de que un
estabilizador automdtico no tiene por tmico fin aumentar
la estabilidad propia de un avion determinado, ni evitar
toda fatiga al piloto. Hay también una misién de ¢segu-
ridad». Como ya dijimos al principio de este trabajo, un
avion muy estable de forma, si experimenta una pertur-
bacién, volverd a su posicion de equilibrio con la ayuda
del piloto o sin ella.  Generalmente, en este caso queda
inédita una hipotesis: el coeficiente de seguridad del avion
s muy grande.  Las [uerzas aerodindmicas aumentan
muy deprisa con la amplitud de la oscilacién y pueden
ocasionar la ruptura del avion estable. En este caso, el
papel del estabilizador es el de hacer efectuar al avién las
maniobras convenientes para mantenerlo en la posicién
de equilibrio desde que comienza a advertirse la pertur-
bacion,lo que evita llegar a valores de amplitud peligrosa.
Diremos, en fin, que el estabilizador somete siempre al
avion a las fuerzas aerodindmicas minimas, lo que normal-
mente deberia suponer, a seguridad igual, una reduccion
del coeficiente de seguridad, o sea, en definitiva, un alige-
ramiento del peso estructural del avion.

» gule ¥ g o

Es una reciente derivacién del antiguo tipo « Victoria», del cual se diferencia en

que va provisto de dos motores Bristo]l «Pegasus» en lugar de dos Napier «Lion XI» y posee un tren de aterrizaje mds perfeccionado. Puede
transportar 22 hombres armados v dos de tripulacion.
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