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ANALISIS DEL MODO
FUGOIDE DEL CEFIRO
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CAPITULO 6
ANALISIS DEL MODO FUGOIDE DEL CEFIRO

6.1 Introduccioén

Una vez realizado el trimado del avion para las condiciones de vuelo especificadas,
se calcularan la frecuencia natural, el periodo, el amortiguamiento y el t;, (tiempo en el
gue la amplitud de la oscilacion se reduce a la mitad) del modo longitudinal Fugoide, de
forma analitica y a partir de los resultados de la simulacion. Esto va a permitir conocer
como de aproximado es el modelo aerodinamico linealizado en torno al punto de
equilibrio frente a una evolucién temporal del sistema, teniendo en cuenta que el modelo
de simulaciéon, es un modelo no lineal. No hay que olvidar, que todos los célculos
realizados para la obtencién de los parametros del modo Fugoide, se hacen a partir de
las ecuaciones de la dinamica longitudinal del avion linealizadas en torno al punto de
equilibrio. Este punto de equilibrio, es el punto de trimado del vuelo de crucero definido en

el capitulo anterior.
6.2 Calculo analitico
Se parten de las ecuaciones dinamicas longitudinales adimensionales del avién y

se resuelve el sistema. Las ecuaciones dindmicas longitudinales completas del sistema

podemos expresarlas en forma matricial.

My O ]
0 M,

Q) Q) Dy

—
I

All AlZ]
A21 A22

Estas submatrices toman las siguientes expresiones:

HQ DD

——

_[2u O _ —Cna I; _[Cxa Czs
My = [0 1] Mzz = l(Zu —Cyz) O Au = [ 0 0 ]
Cy, O 0 Cine Cmg
App =[x 7] [ Cma i Ay =
0 1 (2Czs +Czz) 0 Cza (214 Czq)
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En la siguiente tabla se muestran los resultados de los coeficientes de fuerzas y

momentos y las derivadas de estabilidad correspondientes al Céfiro en las condiciones de

vuelo trimado.

Parametro

u
Cn
Cza
Cxa = —Mg(dCp/0M)g
Czs
Cxa
Cma = Mg(0C,,/OM)g
Cza = —Mg(0C/OM)g

Valor
74.1
-4.26

-1.275

-0.884

-0.372

-1.3210°

-0.9136
-14.47
-4.973

-9.06

Tabla 6.1 Derivadas y coeficientes del Céfiro en el vuelo trimado de crucero.

Para resolver el sistema se implementa el modelo en Matlab obteniendo los

autovalores de la matriz M~1A siendo My A las matrices descritas anteriormente.

|

My O
0 M,

All AlZ]
A21 A22

Dado que el sistema de la dinamica longitudinal es adimensional, los resultados

obtenidos serdn adimensionales. Se resuelve el problema de autovalores y autovectores

ejecutando el archivo “modelo_comp” y se obtienen las caracteristicas del modo de

oscilacion Fugoide.

AM=n+iw Ay =n—iw

w2 = w? + n? &2 =—
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Los resultados que se obtienen son adimensionales. Los resultados dimensionales

se obtendrian de los adimensionales de la siguiente manera:

c c
Wn_dim = @nggpm * <_—> Taim = Taaim * (g) ti2dim = ti2adim * (g)
S s
Wn_aim = 0.559 rad/s
Tym = 1124 s

t12dim =43.67s

n
& =—=10.02838

Wn

El pardmetro “n” es la parte real de los autovectores adimensionales asociados al

modo de oscilacion Fugoide.
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6.3 Resultados de la simulacion

En este apartado, se van a obtener los parametros del modo Fugoide a partir de los
resultados de la simulacién del vuelo de crucero equilibrado definido en el capitulo de
trimado del avion Céfiro.

Para excitar el modo Fugoide, lo que se va a hacer es partir de un angulo de ataque
fuera del equilibrio del vuelo de crucero, por ejemplo 0°.

Angle of attack
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Figura 6.1 Evolucién temporal del &ngulo de atague del Céfiro (en radianes).

En la Figura 6.1 se puede observar tanto el periodo de oscilacion del modo Fugoide

como el rdpido amortiguamiento del modo Corto Periodo al inicio de las oscilaciones.
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Magnitude of Aerodinamic Speed
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Figura 6.2 Evolucién temporal de la magnitud de la velocidad aerodinamica del Céfiro (m/s).

- Velocidad en el eje Tierra “x”

- Velocidad en el eje Tierra “y
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Figura 6.3 Evolucién temporal de las tres componentes de la velocidad

del Céfiro en ejes Tierra (en m/s).
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Angle of trajectory
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Figura 6.4 Evolucién temporal del angulo de trayectoria (y) del Céfiro (en grados).

En este grafico se observa como en el vuelo de crucero, la velocidad lateral del
avion en el eje “y” no varia al estar en un vuelo rectilineo equilibrado. También se puede
observar en los gréaficos representados, que los valores de velocidad del avion en ejes
Tierra, la velocidad aerodinamica, el angulo de ataque y el angulo de trayectoria, se
amortiguan y convergen a los valores de equilibrio del vuelo de crucero definido.

Como se comentd anteriormente, de la evolucién con respecto al tiempo de las
variables del modelo de simulacién, se pueden obtener los parametros del modo de
oscilacibn Fugoide. Los valores obtenidos son practicamente los mismos que los

obtenidos de forma analitica.
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De la siguiente grafica del angulo de ataque, a la que se le ha hecho un “zoom”, se

puede obtener el periodo de oscilacion del modo Fugoide.
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Figura 6.5 Zoom de la gréafica del angulo de ataque (en radianes).

De la grafica del angulo de trayectoria (Figura 6.4), se aprecia que el tiempo en el
gue la amplitud de la oscilacion se reduce a la mitad, es de aproximadamente de 43s. A

partir del periodo se puede obtener la frecuencia natural de oscilacién.

2ug 21
Wn_dim = WOnggi, * (?) = o = 0.5463 rad/s
m
c
Taim = Tagim * (Zu ) =115s
S

c
ti2aim = tizadim * (_Zu ) =43s
S

§=—=0.028

Wn

El amortiguamiento se obtiene graficamente a partir del decremento logaritmico.

ent E
0= In—— = —nT =21

eTL(t+T) [1 — EZ
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El pardmetro “n” es la parte real de los autovectores adimensionales asociados al
modo de oscilacion Fugoide. Despejando, se obtiene la siguiente expresion con la que se

puede calcular el amortiguamiento graficamente a partir del decremento logaritmico.
82
¢ = 41?2 + 52

En la siguiente tabla se puede ver una comparativa entre los parametros del modo

Fugoide obtenidos de manera analitica, con los obtenidos graficamente a través de la

simulacion.
Modo Fugoide
Resultados analiticos Resultados de la simulaciéon
Wy dim 0.559 rad/s 0.546 rad/s
T gim 11.24 s 115s
t12dim 43.67 s 43 s
¢ 0.02838 0.028

Tabla 6.2 Comparacion de los resultados del modo Fugoide.

De esta tabla y segun la proximidad entre resultados, se puede deducir que el

modelo aerodinamico programado en la primera parte del proyecto esté bien estimado.
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