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PROBLEMA 2 (60 minutos)
CONTESTAR EN ESTA HOJA. NO SE TENDRAN EN CONSIDERACION HOJAS ADICIONALES.

Enunciado: La figura inferior representa un modelo simplificado de avién con el grado de libertad de cabeceo a respecto al
centro de gravedad CoG. En un momento determinado del vuelo, que transcurre a una velocidad Uy y altura constante (densidad
Poo constante), el timén de altura comienza a oscilar de forma armoénica, generando una variacién del cabeceo de la aeronave que
debe conocerse para estimar posibles factores de carga adversos en cabina de pilotos. En este problema se estimara esta oscilacion
en cabeceo asumiendo que las cargas aerodindmicas no estacionarias relevantes provienen (nicamente de la cola horizontal.

El momento de inercia de la aeronave respecto al centro de gravedad es I, la cuerda de la cola horizontal ¢ es constante a lo
largo de su envergadura b.

Asumir movimiento cuasi-estacionario, despreciando los términos no circulatorios de las fuerzas aerodinamicas y considerar que
C (k) = 1, donde k = wc/2U,. La superficie de control tiene el eje de charnela a 3/4 de la cuerda desde el borde de ataque
(A3 = 0,5) de forma que los parametros Thp ~ 2y 111 ~ 1/2.

1. Demostrar que el movimiento del perfil de la cola horizontal se puede expresar como una traslacién de valor h(t) =
(Ir + ¢/4) a (t) y una rotacion de valor « (t).

2. Demostrar que las fuerzas aerodindmicas por unidad de envergadura se pueden expresar como una sustentacién en el punto
1/4 de la cuerda del perfil (ver figura) proporcional a «, toé, . y tod.. La fuerza total en la cola horizontal se calculard de
forma simplificada multiplicando la fuerza aerodinamica por unidad de envergadura por la envergadura de la cola b.

3. Establecer la ecuacion dindmica de equilibrio de momentos, despreciando el amortiguamiento estructural y considerando
anicamente la aerodinamica de la cola horizontal (*). Despreciar los terminos inerciales asociados a la rotacién de la superficie
de control.

(*) Las fuerzas aerodinamicas del resto de la aeronave se modelizan con el muelle en el CoG de valor K.

4. Asumir movimiento arménico de la superficie de control §. = 6.¢**. Simplificar la ecuacién del apartado anterior con esta
hipotesis y calcular la funcion de respuesta en frecuencia Hys (k) de la relacion &/d.. Utilizar el parametro adimensional

5 l
w=1I1,/ [47fpoo (g) ARC/TZ} donde AR = b/c, siendo b la envergadura de la cola horizontal.

5. Calcular la funcién de respuesta en frecuencia de la aceleracion en la cabina de pilotos a,, es decir, Hys = ap /0.
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NOTA: Despreciando los términos no circulatorios (o de masa aparente), las cargas aerodinamicas de un perfil oscilando en flexién y torsion son:

Qn
qooC/2

toh 1 T Ty .
—4rC (k) {C‘}z +oa+ (5 - Al) tod + %& + 217:t05c}

X

Qa (1 ) toh (1 ) . Tio Tiy, .
2 x dr(-+M ORI ALt 2060 + —tobe
a0 (c/2)2 m(5tM (k) c/2+°‘+ 5 1) tod+ —=0c + 5 —to

2



SOLUCION:

Apartado 1:
Una rotacion positiva & respecto al punto O da lugar a una distribucién lineal de velocidades en el perfil que se puede construir
componiendo la velocidad en el punto medio (I + ¢/4) & y una rotacién incremental que generaria una velocidad en el borde de

salida de la forma [(I7 + 3¢/4) — (Ir + ¢/4)] & = (¢/2) &, es decir, una rotacién del perfil respecto al punto medio de valor a.
Apartado 2:

Observando las expresiones dadas de las fuerzas aerodinamicas generalizadas y despreciando los términos no circulatorios se obtiene:
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La expresion de @, representa el momento respecto al eje elastico producido por la fuerza @, actuando en el punto ¢/4.
Apartado 3:

La ecuacién de la dindmica queda:
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Apartado 4:

La ecuacién anterior en el dominio de la frecuencia queda de la siguiente forma.
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La relacién entre el angulo de ataque y la rotacién de la superficie de control en el dominio de la frecuencia (funcién de transferencia)

se escribe como:
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donde k,, = wac/2Us
Apartado 5:
La aceleracién en cabina de pilotos es [,
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y la funcién de respuesta en frecuencia H,s (k) queda:
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