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CAPITULO 1: INTRODUCCION

1.1 Introduccion

Aunque a priori parezca de poca importancia la suspensién de un avion debido al poco
tiempo y espacio que se usa, es un elemento de vital importancia y de su disefio y buen
comportamiento dependera en buen grado la seguridad de la aeronave y sus pasajeros, asi
como la comodidad y sensacién de seguridad de estos ultimos.

La velocidad de descenso de un avién, es decir la componente vertical de la velocidad de
éste, en el momento del aterrizaje es decisiva, y serd la maxima solicitacion del sistema de
amortiguacion.

La expresion “energia de descenso” se emplea frecuentemente y es la energia cinética
asociada a la velocidad vertical. El sistema debera absorber esta energia de descenso. La
cubierta 0 neumatico, al ser un elemento elastico, es el primer elemento que absorbe tal
impacto, pero a dia de hoy no es suficiente; en los primeros afios de la aviacion era el Unico
elemento destinado a este fin, pero con el aumento de tamafo de las aeronaves y por lo
tanto su peso, se necesita un sistema especifico para esta tarea. Asi el tren de aterrizaje
debe poseer un sistema de amortiguacion para poder disminuir y controlar el impacto.

El peso total del avion, su distribucion sobre las ruedas principales y la proa 6 popa, la
velocidad de descenso, la cantidad de unidades de ruedas, las dimensiones y presion de
los neumaticos y otros, son los factores que influyen sobre la amortiguacion del choque. El
sistema de suspensién del avion debe de transmitir aceleraciones moderadas en la
aeronave sea cual sea la calidad del pavimento para evitar que la estructura del avién no
resulte expuesta a fuerzas excesivas.

Al pensar en estas fuerzas, se puede incurrir en el error de considerar sélo fuerzas
puntuales, los estudios actuales han demostrado que también se deben considerar las
fuerzas ciclicas, ya que estas son las responsables de los fallos a fatiga.

Entonces, la funcién del amortiguador del tren de aterrizaje es reducir la velocidad vertical
del avion a cero y mantener en un determinado rango su aceleracion, de tal forma que la
reaccion del suelo nunca exceda de un cierto valor, generalmente un multiplo del peso del
avion, en el aterrizaje.

Otra de las finalidades es permitir al avion que se desplace sobre tierra, tanto en la carrera
de despegue, en el aterrizaje, y al trasladarse de un lugar a otro, fase que se conoce como
taxi.

El sistema de suspension de una aeronave es muy similar al de un vehiculo, por ello en
este proyecto se utilizaran los modelos mas usados en la simulacién del comportamiento
dinamico vertical de vehiculos. Al fin y al cabo el comportamiento del tren de aterrizaje de
una aeronave en modo taxi es similar al de un vehiculo de tres ruedas.

Desde el desarrollo de los turismos como medio de transporte y su utilizaciéon a gran escala
se han propuesto distintas soluciones para hacer automéviles mas seguros y comodos para
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los pasajeros. Uno de los principales sistemas utilizados para conseguir un vehiculo
cdmodo a la vez que seguro es el sistema de suspension.

1.2 Objetivo del proyecto

Este proyecto aborda el estudio de la dinamica vertical del tren delantero de un avion ligero
mediante modelos de simulacion.

El modelo mas usado en la dinamica vertical de vehiculos es el modelo de cuarto de

vehiculo o de De Carbon. Mediante la adaptacion de éste y sus derivados al tren de
aterrizaje de un aeroplano, se obtendran los modelos matematicos para asi analizar la
respuesta de estos modelos en determinadas situaciones con ayuda de herramientas de
software matematico.

1.3 Organizacion del proyecto.

[EEN

INTRODUCCION

EL TREN DE ATERRIZAJE EN UN AVION LIGERO

Descripcion de los diferentes tipos de trenes de aterrizaje, clasificacion,
configuracion y nomenclatura de éstos

DINAMICA VERTICAL. ELEMENTOS Y SISTEMAS

Descripcién de los diferentes elementos que componen un sistema de
suspension, ecuaciones de comportamiento.

Sistemas de suspension en la aviacion

AEROPLANO DE ESTUDIO

Ficha técnica y planos del Beechcraft B55.

Determinacion de magnitudes necesarias para este proyecto.

ESTUDIO DEL PAVIMENTO

Influencia del pavimento, caracteristicas y normativa de éste.

Modelizacion del pavimento

MODELOS DE DINAMICA VERTICAL

Descripcion de los modelos de 2, 4 y 6 Grados de libertad desarrollados
en este proyecto.

Célculo de la representacion estado — espacio de los modelos.

Resultados de la simulacion de los modelos

ALCANCE Y LINEAS FUTURAS DE ESTE PROYECTO

BIBLIOGRAFIA
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CAPITULO 2: EL TREN DE ATERRIZAJE EN UN AVION
LIGERO

2.1 Introduccion

Se denomina tren de aterrizaje al conjunto de ruedas, soportes, amortiguadores y otros
elementos que un avion utiliza para aterrizar, despegar o maniobrar sobre el suelo.

El tren de aterrizaje es la parte de la estructura del avién usada tanto en el despegue como
en el aterrizaje. Este soporta la nave cuando no esta en vuelo, permitiendo el despegue,
aterrizaje y modo taxi sin dafos.

Aunqgue por su denominacion, el tren de aterrizaje parece sugerir una unica funcién a este
sistema, realmente cumple varias funciones:

e Servir de soporte al aeroplano y mantenerlo estable en el suelo durante la carga,
descarga y fase taxi.

« Posibilitar el movimiento y las maniobras del avidon en superficie. Las operaciones en
superficie exigen del tren de aterrizaje capacidades de direccionamiento y frenado.

e Proveer una cierta distancia de seguridad entre el suelo y otros componentes del
avion como las alas, hélices y fuselaje, para prevenir cualquier dafio producido por el
contacto de éstos con el suelo.

« Amortiguar el impacto del aterrizaje. para esto debe ser capaz de absorber impactos
de cierta magnitud.

« Facilitar el despegue permitiendo la aceleracion y rotacion de la aeronave con la

friccibn mas baja posible.

2.2 Tipos de trenes de aterrizaje

Una primera clasificacion podria ser:
a) Trenes fijos.
b) Trenes retractiles.

Los trenes fijos son los que, durante el vuelo se encuentran permanentemente expuestos a
la corriente de aire. Se usan solamente en aviones pequefios y de baja velocidad de
crucero, donde el aumento de peso por agregado de un sistema de retraccion influira
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desfavorablemente sobre el peso total y la ganancia en velocidad no mejoraria mucho las
prestaciones.

Los trenes retractiles son los que esconden sus ruedas en el fuselaje del avion una vez
realizado el despegue, para asi mejorar la aerodinamica de la nave. Hoy en dia casi todos
los aviones utilizan esta solucion.

Fig. 2.1 Esquema de un tren de aterrizaje retractil (1)
La clasificacion méas importante es segtn la DISPOSICION DEL TREN DE ATERRIZAJE.

Existen dos disposiciones basicas:
a) Tren Convencional
b) Tren Triciclo

A su vez existen numerosas variantes a los dos anteriores que pueden ser denominados
como: tren biciclo (comunes a los ultraligeros), cuadriciclos o multiciclos (aviones
comerciales).

1
1 ! i |
Bottom wiew | i i i i = = |
— = —_— = — == RERE e EE o — !
! i ! i ! ] —= !
1 ! I
| ]| i#i | # |
1 1 —— | ! 1
1 o ! 1 1 ! 1
P | 1 1 !
1 ! 1
—— N ;
1. Single main 2. Bicycle 3. Quadricycle
e —— N R == R ,
i = 1 | — ! | [ !
Bottom_‘n_ew_:}_:._ .............. S P S - e 4
! —_— ! ! | | | —— i
| b | ! == l
| P | ! |
Side view | i Lo : | !
| ! ! L7 i | i
| @ = 0 |
b T Pt & Nl ! —— |
e ! 3 !
4. Tricycle 5. Tail-gear 6. Mislti-bogey

Fig. 2.2 Disposiciones del tren de aterrizaje (2)
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2.2.1 Tren Convencional

El tren Convencional esta constituido por dos montantes de aterrizaje debajo del ala o del
fuselaje a la altura del ala y una rueda o patin de cola.

Este tipo de tren de aterrizaje posee varios inconvenientes:

e No permite buena visibilidad del piloto ya que para que el avion quede en posicion
horizontal, debe llevar una velocidad tal que produzca una sustentacion en el empenaje
gue eleve la rueda de cola.

e En el aterrizaje, la tercera rueda se descarga a consecuencia del par originado por el
frenado, lo que genera una mala estabilidad direccional y se puede correr el riesgo de

gue un frenado excesivo puede hacer capotar la aeronave.

}
|
TREAD ,
| e iR
‘ TAIL WHEEL CONFIGURATION
!
RAKE ANGLE
e_b\_ C.6. OF AIRPLANE '\
OFFSET —=
SPINOLE —

= WHEE L BASE —————=—
TRAIL—— —~—

Fig. 2.3 Configuracién y Nomenclatura del tren convencional (3)

2.2.2 Tren Triciclo

El tren Triciclo esta constituido por dos montantes principales debajo del ala o del fuselaje y
un montante en la nariz del avion. El montante de nariz posee un dispositivo de direccion.

e El tren triciclo tiene la misma misién que el tren convencional, pero, simplifica la técnica
del aterrizaje y permite posar el avidn en tierra en posicion horizontal, eliminando el

peligro del capotaje, aun cuando se apliquen los frenos durante el aterrizaje.
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e La estabilidad que proporciona el tren triciclo en el aterrizaje con viento de cola o viento
cruzado, gracias a la posicion del centro de gravedad, delante de las ruedas
principales, y el recorrido en linea horizontal en el aterrizaje y despegue, son las
ventajas mas importantes. Esta condicion es de especial importancia para los aviones

gue deben aterrizar o despegar en pistas pequefias, con viento de costado.

NOSEWHEEL CONFIGLURATION

J{ CASTER ANGLE § @_l
R CO.OF &

Ny AIRPLANE-
f
[/ [~ OFFSET

ROLLING HADIUS]

L
-

THNL—‘.J /[=—— WHEELBASE—— =~
-HI

“~—_CASTER LENGTH
Fig. 2.4 Configuracion y Nomenclatura del tren triciclo (3)

En realidad todos los aviones son ftriciclos, pero ésta denominacion se ha generalizado
para los que llevan la tercera rueda en la proa.

La ubicacion del tren de aterrizaje con respecto al centro de gravedad es importante, ya
gue de ella depende que un avion obtenga malas o buenas condiciones de despegue o
aterrizaje.

En un tren comun con rueda de cola (convencional), el centro de gravedad (c.g.), debe
encontrarse detras de las ruedas principales, mientras que en un tren triciclo en el cual la
tercera rueda se encuentra en la proa, debe estar situado ligeramente delante de las
ruedas principales.

Los triciclos con rueda delantera poco cargada llevan traseras situadas a poca distancia del
centro de gravedad. Un 90% de la carga descansa sobre el tren principal y solo un 10 %
sobre la rueda de proa.

Las ruedas de proa mas cargadas permiten un frenado mas eficaz y proporcionan una
mayor estabilidad direccional en el aterrizaje.
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Por todas las ventajas que esta configuracion tiene sobre el tren convencional actualmente
todos los aviones usan esta configuracibn aunque con mas o menos ruedas o trenes de
aterrizaje dependiendo del tamafio de la aeronave.

A320 B-767 MD-11 B-777 B-747 A380
4+2 8+2 10+2 12+2 16+2 20+2

Fig. 2.5 Disposicidn de las ruedas en los aviones de pasajeros (1)
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CAPITULO 3: DINAMICA VERTICAL: ELEMENTOS Y
SISTEMAS

3.1 Introduccion

La respuesta de las aeronaves a las acciones del piloto sobre los diversos mandos de
estas y al entorno (terreno, atmosfera) dependen de los elementos y sistemas que estan en
contacto con el suelo.

Este proyecto presenta los elementos mas comunmente utilizados en los aviones ligeros.

Al igual que en los automoviles, los primeros modelos de aviones ligeros carecian de estos
sistemas o presentaban sistemas muy elementales de suspension. Estos han ido
evolucionando a través del avance de la ingenieria en sistemas mas complejos que aportan
mejor amortiguacion de las irregularidades del terreno afiadiendo mejor capacidad de
control y seguridad para la aeronave ademas de confort para los pasajeros.

Las analogias con el sistema de suspension de un vehiculo son muy evidentes y por lo
tanto se pueden aplicar la metodologia de calculo, disefio y analisis desarrollada para
estos. En el caso de la existencia de notables diferencias, se ha consultado numerosa
bibliografia especifica propia de la ingenieria aeronautica para su muestra, analisis e
implementacion en este proyecto.

3.2 Elementos de los sistemas de suspension

El comportamiento dinamico de un vehiculo queda definido fundamentalmente por sus
dimensiones, pesos y por su sistema de suspension. El sistema de suspension queda
definido a su vez por su elemento elastico (muelle, barra de torsién ballesta, etc.), su
elemento amortiguador y las ruedas.

3.2.1 Neumaticos

Desde el principio de su concepcion inicial, alrededor de 1877, el neumético ha estado
sujeto a continuos desarrollos y mejoras. Primeramente debié de satisfacer los
requerimientos de confort de las bicicletas y posteriormente los requerimientos mucho mas
exigentes de la industria automovilistica y la aviacion.

Dos son las configuraciones internas basicas de los neumaticos: neumaticos radiales y
neumaticos diagonales. El neumatico presenta un comportamiento diferente en cada una
de las tres direcciones del espacio. Las fuerzas de contacto entre el suelo y el neumatico
son fundamentales para la estabilidad, control y guiado de los vehiculos.

En nuestro caso concreto cabe remarcar las diferencias existentes con los neumaticos
empleados en aviacion:
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Fig. 3.1 Seccién rueda avion (4)

El dibujo del neumético de un avién es longitudinal, ya que no estdn destinados a
proporcionar esfuerzos de traccién, y las acanaladuras longitudinales les proporcionan
buena estabilidad direccional.

Lonas de
refuerzo

Fig. 3.2 Seccién neumatico (4)

Se pueden distinguir dos partes en las lonas que forman el neumatico del avién: lonas de
carcasa, que serian mas numerosas que las del neumatico del automovil pero colocadas
igual, y lonas de refuerzo que ocupan solo las bandas de rodadura.
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Fusible térmico =

Fusible térmico

Fig. 3.3 Detalle llanta avion (4)

Los neumaticos de un avién pueden alcanzar temperaturas elevadas en caso de un
despegue abortado o en un aterrizaje utilizando la frenada maxima. Para evitar que los
neumaticos revienten, la llanta lleva un fusible térmico, éste fusible se desintegra al
alcanzar una temperatura determinada provocando el desinflado del neumaético.

3.2.2 Elementos elasticos de la suspension. Muelles

Todos los sistemas de suspension contienen un elemento elastico: muelles, barras de
torsiébn, acumuladores de gas, ballestas, etc. La mision del elemento elastico de la
suspension de un vehiculo es soportar el peso propio del vehiculo y absorber las
irregularidades de la carretera. Como el elemento elastico no disipa energia, las
oscilaciones del vehiculo deben de ser detenidas por la accién de los amortiguadores,
como se explicara posteriormente.

El modelo mas simplificado para el elemento elastico de una suspension es el muelle lineal,
gue proporciona una fuerza proporcional a su elongacion. La ecuacion correspondiente se
da a continuacion:

Fruene = —K(X; — %)
Donde:
X2
Fruetie = fuerza ejercida por el muelle [N]
- K = constante de rigidez del muelle [N /m]

X, = desplazamiento del extremo del muelle [m]

Fig. 3.4 Calculo fuerzas en muelle (5)
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Los muelles se clasifican generalmente segun el material de construccion y segun la forma
en que los esfuerzos sobre el muelle producen tensiones (muelles lineales helicoidales, de
torsion,...). El muelle helicoidal para coches y la ballesta para camiones son las formas
mas comunes.

En el caso de la aviacion, raras veces se suelen utilizar muelles helicoidales, en su lugar se
utilizan amortiguadores neumaticos, que como veremos al final de esta seccién, estos
combinan la funcién de un muelle y la funcion de un amortiguador en un solo elemento.

3.2.3 Elementos amortiguadores

Al amortiguador se le conoce normalmente como “absorbedor” de vibraciones o absorbedor
de irregularidades (“damper” o “shock absorber” en terminologia inglesa). En realidad, las
irregularidades de la carretera son absorbidas por la deformacion de los neumaticos y los
muelles o elementos elasticos de la suspension Los amortiguadores realizan dos funciones
principales:

e Confort: disipar la energia del movimiento vertical de ruedas y carroceria para
mantener estas oscilaciones dentro de rangos aceptables desde el punto de vista del

confort.

e Seguridad: asegurar el contacto entre la carretera y la rueda en todo momento,
evitando que ésta rebote y pierda el contacto con el suelo.

Un vehiculo (desde el punto de vista de la dinamica vertical) se puede considerar como un
conglomerado de masas y muelles que oscilan como consecuencia de las irregularidades
del terreno. En consecuencia, la sintonia entre el valor de todos los parametros de
definicion de los elementos de la suspension es necesaria para impedir desplazamientos
excesivos y/o minimizar las resonancias de los elementos. Las teorias clasicas de sistemas
vibratorios utilizan casi siempre el concepto de amortiguador lineal — fuerza proporcional a
la velocidad de extension — principalmente porque este concepto proporciona ecuaciones
para las cuales las soluciones pueden ser bien entendidas y documentadas, y ademas este
modelo es aceptablemente realista.

En realidad no hay ninguna obligacion de que el amortiguador tenga estas caracteristicas,
sin embargo los amortiguadores hidraulicos modernos presentan aproximadamente este
comportamiento. Esto se debe a que los fabricantes de amortiguadores consideran este
hecho deseable y no a la conveniencia de los estudios tedricos.

La historia del amortiguador es tan antigua como el propio desarrollo de los coches. A lo
largo de la historia se han desarrollado, patentado y utilizado distintos tipos de
amortiguadores. Cada tipo de amortiguador presenta unas ventajas particulares, aunque
los hidraulicos, especialmente los telescopicos, son practicamente el estandar a seguir.
Hay varias configuraciones posibles, pero el principio fundamental de funcionamiento exige
el movimiento de un fluido viscoso a través de un estrangulamiento.
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La ecuacion mas simple que define el comportamiento de los amortiguadores se da a
continuacion. En ella se puede ver claramente como el amortiguador es un elemento que
ejerce una fuerza que se opone linealmente a la velocidad relativa entre sus extremos, 0
expresado de otra forma, se opone a la velocidad de extensién o contraccion:

F= —c(x, —x1)

Dénde:

F = fuerza ejercida por el amortiguador [N]

X2
¢ = constante del amortiguador [N * s/m]

%, = velocidad del amortiguador [m/s]

Fig. 3.5 Calculo fuerzas en amortiguador (5)

3.2.4 Elementos amortiguadores en la aviacion

El amortiguador hidroneumaético es el tipo de elemento mas usado en aviacion. Ya sea por
su simplicidad de construccion, su facil mantenimiento o por su disefio compacto. Ademas
este elemento combina las funciones de muelle y amortiguador.

Constan basicamente de un cilindro exterior, la pata del tren de aterrizaje, y otro interior, el
piston, al que va unida la rueda.

How oleo strut works

oil chamber

compressed
air chamber

arifice between
chambers

piston

torsion
links

outer cylinder

The oleo strut absorbs
the shock of landing.
Qil and air help cushion
the impact.

© 2009 Encyclopsadia Britannica, Inc.

Fig. 3.6 Amortiguador hidroneumatico (6)
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Para evitar el giro del piston, ambos cilindros van unidos por medio de una tijera, ésta
también limita la extension del amortiguador cuando la aeronave esta en el aire.

Valvula servicio =l

Cilindro exterior
Aguja reguladora

Placa con orificios

Orificio

Piston
(Cilindro interior)

o Anilla de remolque

Fig. 3.7 Seccion de un amortiguador hidroneumatico (7)

Interiormente existen dos camaras de volumen variable, una de aire a presion y otra con
liquido hidraulico. Estas dos camaras estan unidas a través de un orificio. Dentro de este
orificio, y sujeto al cilindro interior se desplaza una aguja reguladora que controla el paso
del liquido hidraulico de una camara a otra.

Los amortiguadores de los aviones, excepto raras excepciones, no llevan incorporados
muelles. La camara de aire a presion es la que realiza las funciones del muelle. El
desplazamiento del liquido hidraulico de una cdmara a otra, o mejor dicho su viscosidad, es
la que hace las funciones de amortiguacion.
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El muelle sera el encargado de almacenar la energia de impacto y después la devolvera
provocando un movimiento vertical oscilante. A medida que el amortiguador se retrae el
indice de rigidez aumenta, ya que el aire se estd comprimiendo, mientras que la viscosidad
del aceite o liquido hidraulico amortigua la oscilacion.

Valvula de carga

de aire
Camara de aire

Orificio
Tubo con orificios

Camara de hidraulico
Aguja reguladora

Junta

Cilindro interior

Fig. 3.8 Seccién de un amortiguador hidroneumético (8)

Con el avion en tierra el amortiguador esta extendido lo necesario para absorber las cargas
ejercidas sobre el tren de aterrizaje y el liquido hidraulico permanece en la parte inferior.

Cuando el avion despega se extiende el amortiguador y, al disminuir el tamafio de la
camara del liquido, éste es forzado a pasar, a través del orificio cuyo paso esta controlado
por la aguja reguladora, a la camara de aire. De esta forma se consigue que el
amortiguador se extienda suavemente.

En el aterrizaje ocurre lo contrario, la camara del aire se reduce al comprimirse el
amortiguador y el liquido pasa a su camara, también a través de orifico controlado por la
aguja reguladora. De esta forma se absorbe el impacto del avion contra el suelo.

A continuacion se muestran y analizan las ecuaciones que rigen el funcionamiento de este
elemento.

Funcionamiento como muelle

Segun (9) por un lado tenemos una camara de aire que es comprimida por un aceite, ésta
realiza las funciones de un muelle.

La compresion — expansion se rige por la ley de compresion de los gases:

VY
PxVY =Py * VY o escrito de otra forma P = Py * (70>
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El volumen de aire instantdneo siempre serd la diferencia entre el volumen inicial y el
producto del area del pistdn o area hidraulica por la carrera de este.

V:VO—Ah*S

Por lo que tenemos que la presién en cualquier momento es:

P=P ( Yo )y P F
= *| —mo—o— e —
0 Vo —Ap *s Y

F V, Y
_=p0*<—0)

Ah VO—Ah*S
F=P,*A ( Yo )y
= E3 * —_—

0" h Vo —Ap*s

En estas ecuaciones el exponente politrépico efectivo depende del ratio de compresion.
Este exponente estara en el rango de 1 a 1,4 ya que 1 corresponde a una compresion
isoterma y 1,4 a una compresion adiabatica. Si la compresion es lenta, el proceso puede
considerarse isotermo, en cambio para compresiones rapidas el proceso puede
considerarse adiabatico.

El proceso termodinamico real que ocurre en el piston es complicado de determinar, debido
a la mezcla violenta del fluido hidraulico y el aire en la camara superior durante un impacto.
El efecto de estos fendmenos no esta claro, pero experimentalmente se ha llegado a la
conclusién de que un valor de 1,1 es una buena aproximacion.

A la vista de la ultima ecuacion resulta dificil ver que el comportamiento elastico del
amortiguador pueda ser modelado como un simple muelle lineal, para hacer mas facil esta
tarea se ha procedido a dibujar la curva de respuesta elastica del amortiguador con unos
valores ejemplo para las constantes A, V, y P,.

1 -
0,9 4
0,8
0,7
0,6 - == COMPresion experimental
0,5
0,4
0,3
0,2 4
0,1

0 = 1 1 T T 1
0 20 40 60 80 100

Carrera del amortiguador %

Fig. 3.9 Fuerza elastica vs Carrera amortiguador tedrica

e COMpresion isoterma

compresion adiabatica

Fuerza Normalizada F/Fmax
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En esta primera grafica se ha supuesto que 4, *s < V,. En la realidad 4;, * s nunca llegara
a ser igual a V, y no es deseable ya que la presion en el interior del amortiguador
aumentaria hasta el infinito. Si imponemos, por ejemplo, que la carrera maxima del
amortiguador solo pueda llegar hasta el 80% de V, ...

1 -
0,9 1 == COMPresion experimental
0,8 -
0,7 -
0,6 -
0,5 -
0,4 -
0,3 -
0,2 -
0,1 -

0 _é ! : : I !

0 20 40 60 80 100
Carrera del amortiguador %

== Amortiguador Lineal

Fuerza Normalizada F/Fmax

Fig. 3.10 Fuerza elastica vs Carrera amortiguador tedrica 2

La curva elastica del amortiguador toma una forma mas adecuada y su aproximacion lineal
es mas que aceptable, sobre todo, en sus rangos de trabajo mas comunes.

Funcionamiento como amortiguador

Por otro lado el paso del aceite de una camara a otra por los orificios existentes entre ellas,
realiza la funciébn de amortiguacion. La fuerza hidraulica puede ser obtenida mediante la
ecuacion de descarga de un fluido a través de un orificio.

2
Q = C44, l—)*(Ph—Pn)

Dénde:
Q = Tasa de descarga volumétrica [m3/s]
C, = Coeficiente de descarga [adimensional]

A, = Areade los orificios [m?]

=0
I

Presion hidraulica o presiéon en la camara inferior [N/m?]
P, = Presién neumatica o presién en la camara superior[N/m?]
p = densidad [Kg/m3]

La tasa de descarga volumétrica puede ser también expresada como el producto de la
velocidad del piston por el area hidraulica

Q=A4,+*s

Igualando las expresiones anteriores y operando en la ecuacion:
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2
Ap s = C44, ’;*(Ph —Py)

2C,%A,°
Ah2*52=%*(Ph—Pn)

P*Ah2

= R x¢2?
2% Cy2 % A,°

P, — P, s

La fuerza hidraulica es la presion resultante por el area hidraulica

3
p * Ap .2
Fp=r—75—=5*s
2% Cq” %A,
En este caso, la fuerza sera proporcional al cuadrado de la velocidad de compresion o
expansion y no proporcional a la velocidad como se supone en un amortiguador lineal, pero
en la practica, se ha demostrado que las aproximaciones lineales implican errores

pequefios en los regimenes de trabajo normales.

3.3 Sistemas de suspension

Se considera un sistema de suspension al conjunto formado por los elementos antes
descritos. Dependiendo del tipo de aeronave y su peso, poseera un sistema de suspension
mMas 0 menos complejo. A continuacion se muestran los mas tipicos.

3.3.1 Sistemas elementales

El sistema de amortiguacibn mas elemental esta constituido por una barra elastica (en
inglés, Spring Steel Strut), que une la rueda al fuselaje del avion. Estas barras suelen ser
de materiales fuertes y elasticos como el acero, aluminio o composites. Mecanicamente
actlian como una viga en voladizo para ayudar a absorber el impacto del aterrizaje y suelen
ser usados en mono motores pequefios. A veces la union con el fuselaje del avion se
realiza por medio de discos de goma que proporcionan la absorcién necesaria.

El movimiento elastico de las patas del tren ayuda al efecto de amortiguacion.

En la siguiente figura se muestra un tren tipo “Spring Steel Strut” en las tres condiciones de
trabajo.
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{a) INFLIGHT Ib) STATIC

fc) MAXIMUM LOAD

Cantilever Spring Geometry

Fig. 3.11 Condiciones de trabajo (7)
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Fig. 3.12 Estructura tubular (7)

FRELOAD NUT

PRELOAD BOLT
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Fig. 3.13 Detalle union con fuselaje mediante discos de goma (10)
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Fig. 3.15 Estructura plana (7)
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Estos sistemas de suspension tienen una capacidad limitada de amortiguacién, ya que no
hay ningun elemento especifico destinado para ello o es muy simple.

3.3.2 Sistemas con amortiguador hidroneumatico

Son los més usados en la actualidad. Tienen la mayor eficiencia de todos los tipos de
amortiguadores usados en la aviacion, la mayor disipacion de energia y ademas el mejor
factor eficiencia / peso.

BO BO
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Fig. 3.16 Eficiencia de los amortiguadores hidroneuméticos (10)

A continuacion se muestran varios aviones que implementan este sistema

WY A%
i ‘i L i ‘— e S ) )

B ok RN

Fig. 3.17 Suspension con tijera (1) Fig. 3.18 Suspension con rueda tirada (1)
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Fig. 3.19 Tren de aterrizaje principal de un Boeing 777-300 (1)

e

B SO S . i

Fig. 3.20 Tren de aterrizaje principal de un Antonov An-124 (1)
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CAPITULO 4: AEROPLANO DE ESTUDIO

4.1 Introduccion

Este proyecto es continuacion de otro en el cual se disponia de una bancada en la que se
habia fijado la nariz de un aviéon ligero para la evaluacion del sistema de suspension
delantero. EI modelo del que provenia la nariz era un Beechcraft Baron B55 de 1980.

Este modelo fue introducido en el mercado en 1964 y fue producido hasta 1982. Dispone
de 4 a 6 asientos, su peso maximo ronda los 2300 Kg y es propulsado por dos motores
Continental, o que le permite alcanzar velocidades de crucero de 350 Km/h a 2100 m de
altura.
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4.2 Ficha técnica

El manual de vuelo de un avion (Pilot's Operating Handbook en inglés o simplemente sus
siglas: POH) es un libro que contiene la informacion requerida para operar la aeronave de
manera segura y eficiente. Normalmente suelen contener la siguiente informacion:

Caracteristicas generales.

Limites de operacion.

Procedimientos de operacion normal y de emergencia.
Datos Técnicos.

Funcionamiento y rendimiento.

Lista de pesos y equilibrio de los equipos.

Manejo y mantenimiento.

A partir del manual de vuelo de nuestro aeroplano de estudio (12) se han obtenido las
caracteristicas presentadas a continuacion, éstas han sido convertidas al Sistema
Internacional, aunque es frecuente en la aviacion mezclar varios sistemas de unidades.

Beechcraft Baron B55

Caracteristicas generales
e Tripulacion: 2 pilotos.

o Capacidad: 4 pasajeros.

Especificaciones

e Longitud: 8,32 m (27,25 ft)

e« Envergadura: 11,53 m (37,83 ft)

e Altura: 2,9 m (9,6 ft)

« Superficie alar: 18,5 m2 (199 ft?)

e Peso vacio: 1.394,8 Kg (3.075 Ibs)

e Peso bruto: 2.313,3 Kg (5.100 Ibs)

e Carga util: 918,5 Kg (2.025 Ibs)

e Capacidad combustible: 4241, 305 Kg (112 gal, 672 Ibs)

¢« Numero motores: 2
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e Planta motriz:
e Marca:
e N°Cilindros y disposicion:
o Refrigeracion:
e Potencia maxima @ 2625 rpm:
e Peso en seco:

Rendimiento

Velocidad de crucero:

e 75% potenciay 7.000 ft:
e 65% potenciay 10.500 ft:
e 50% potenciay 10.000 ft:
e Velocidad méax. operativa
@ Nivel del mar:
o Velocidad de sustentacion
@ 28° Flaps y Tren Aterrizaje:
e Alcance:
e Techo de vuelo:
« Régimen de ascenso:
o Consumo combustible:
e 75% potencia:
e 65% potencia:
o Distancia de despegue: @ 20° Flaps:

e Longitud recorrida pista:

e Longitud con obstaculo de 50 ft:

o Distancia de aterrizaje: @ 28° Flaps:

e Longitud recorrida pista:

e Longitud con obstaculo de 50 ft:

31

10-470-L
Continental

6 cilindros opuestos
Aire

118 kW (263 CV)

195 Kg

362 KM/H (225 MPH)
354 KM/H (220 MPH)

314 KM/H (195 MPH)

380 KM/H (236 MPH)

126 KM/H (78 MPH)
1.971,5 km (1.225 mi)
6.000 m (19.700 ft)

8,5 m/s (1.670 ft/min)

103 I/h (27.3 gal/h)

90 I/h (23.7 gal/h)

277,4 m (910 ft)

382,5 m (1255 ft)

256 m (840 ft)

417,6 m (1370 ft)
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Con ayuda de un software de dibujo CAD y los planos disponibles en (12) se ha redibujado
digitalmente las tres vistas caracteristicas de la aeronave por la posible comprobacion de
medidas y la realizacion de esquemas personalizados para este proyecto.

2962mm

11523mm

A NI

2921mm

2138mm

241mm | _

8534mm

Fig. 4.2 Cotas del Beechcraft Baron B55
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4.3 Determinacion de las magnitudes necesarias para la
simulacion.

4.3.1 Distancias de los trenes delantero y trasero al C.G.

A partir de los planos de la aeronave se conoce la distancia entre los dos trenes, si
conocemos la posicion del centro de gravedad se podra conocer estas distancias.

Antes de proceder a la determinacion experimental del centro de gravedad del avién, es
recomendable entender que fuerzas actian sobre una aeronave y cuales son su punto de
aplicacion, ya que, toda fuerza aplicada en un punto distinto al centro de gravedad
generard un par de rotacién en la aeronave.

SUSTENTACION

TRACCION 1

RESISTENCIA

PESO

Fig. 4.3 Fuerzas en un aeroplano

Segun la figura antes mostrada la fuerza primaria es la fuerza de traccion, es originada por
las hélices de los propulsores y tiene su punto de aplicaciéon en el centro de la hélice.

La superficie alar generara una fuerza de sustentacién debido a la presion ejercida por el
aire, esta fuerza se considera aplicada en el centro de sustentacion (C.S.) de la superficie
alar, y se calcula teniendo en cuenta la forma, tamafio y perfil alar.

La resistencia es la fuerza debida a la resistencia aerodinamica del avién. El punto de
aplicacion de esta fuerza no se conoce pero por disefio, l6gicamente, se prefiere que esté
préxima a la posicién del centro de gravedad para que no produzca pares no deseados.

El peso se aplica en el centro de gravedad, ya que es la definicion de este punto. Es el
punto de un cuerpo en el cual se considera ejercida la fuerza de gravedad que afecta a la
masa de dicho cuerpo, es decir, donde se considera ejercido el peso. Si se colgara al avién
por ese punto, este quedaria suspendido en perfecto equilibrio. Como es natural, el C.G. no
es necesariamente un punto fijo, sino que su posicidon, mas hacia un lado o hacia otro o
mas adelante o hacia atras, estan en funcién de la distribucion del peso en el aeroplano.
Los limites a esta posicién estan fijados por el fabricante de la aeronave, para distintos
pesos, en el Manual de Vuelo.
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Un avion mal balanceado, implica mayor actuaciéon sobre los alerones, incrementa la
resistencia, y produce menor eficiencia y rendimiento, lo cual se traduce en mayor gasto de
combustible y menor radio de accién.

En el manual de vuelo del Beechcraft Baron B55 (12) se disponen unas tablas en la cuales
se indican los momentos generados para una serie de cargas tabuladas en esa “estacion”.
El brazo de la “estacion” es la distancia a una linea de referencia imaginaria, normalmente
conocida como “Datum”.

USABLE FUEL

c ’ MAIN AUX
SEATING. iﬁiﬁiﬁi;g&;ﬁulmm WING TANKS | WING TANKS
ARM 75 ARM 93
(TC-371, TC-502 thru TC-1298)
Gallons Weight Mom/100
5 30 23 28
FS 31 10 60 45 56
15 80 68 84
20 120 90 112
—_ICREW 25 150 113 140
S 85 30 180 135 167
== pAsSS 'EE'msg 35 210 158 195
| 40 240 180 223
e = 44 264 198
=013 7 P 270 203 251
>Fé 150 L‘"‘ PASS 50 300 225 279
2 h = =15 154 55 330 248 307
f N 60 360 270 335
Drsw | D 62 372 346
65 380 293
70 420 315
October 1978 6-9 74 P 333

Fig. 4.4 Estaciones carga y momentos combustible (12)

Normalmente los pilotos hoy en dia, en vez de rellenar la hoja de carga de su manual de
vuelo, sumar todos los momentos producidos por piloto, pasajeros, equipaje y combustible,
y ver si se encuentra dentro de los limites establecidos por el fabricante, recurren a una
hoja de calculo para esto. Por eso, en este proyecto se adoptara la misma forma de trabajo
en todas las simulaciones que se realicen y calculara la posicién del centro de gravedad en
cada caso.

WVWEIGHT FORWARD
CONDITION CG LINMIT AFT CG LIMIT

5000 Ib. (BS55 20.0 86.0

max. take-off

or landing)

4990 Ib. (BS5A 20.0 86.0

max. take-off

or landing) .

2800 Ib. or less T4.O 86.0

Minimum Maximum
Moment Moment
WWeight 100 100

2200 2362 2752
=225 2387 2774
3250 24905 2795
3275 24249 2817
32300 2492 2832
3325 2461 2860
3350 24792 zes1
3375 2498 2903
3400 2516 29249
3425 2535 2946
2450 2553 2967
3475 2572 2989
3500 2590 3010
2525 26809 3032
2550 2627 30532
2575 2646 23075

Fig. 4.5 Desplazamientos del C.G. segun condiciones de carga (12)
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La localizacion absoluta de esta linea de referencia, en el manejo y carga del avion no es
necesaria para el piloto. El fabricante de la aeronave provee en el “POH” el brazo del centro
de gravedad para la aeronave en vacio, asi como el limite superior e inferior que puede
desplazarse este centro de gravedad.

De todas maneras, para determinar la posicion absoluta del centro de gravedad, es
necesario obtener la posicién de la linea de referencia, para ello se procedera a dibujar los
brazos disponibles en el POH sobre el plano del avién y buscar la localizacion mas correcta
de esta linea de referencia.

Datum estimado --> rueda delantera

5°y 6° asiento

3er y 4° asiento
Asiento piloto

C.G. en vacio | ‘

Brazo C.G. en vacio 194,9 cm

Portaequipajes Delantero

Portaequipajes Trasero

Fig. 4.6 Estimacion linea referenciay C.G.

Como se ve en la figura anterior, al localizar Datum a la altura de la parte exterior del
neumatico delantero, las estaciones de carga coinciden de buena manera con el plano del
avion.

Determinado el centro de gravedad en vacio, se calculan las distancias de los ejes de los
trenes de aterrizaje a éste (a y b)

e a seraigual al brazo del C.G. menos el radio del neumatico delantero.
35cm
a=195cm — — = 177,5 cm

e Porlo que b serdigual a la distancia entre los dos trenes menos a
b=213,7cm —1775cm = 36,2 cm

Debido a la importancia en la aeronautica de la posicién del centro de gravedad, o mejor
dicho, su desplazamiento hacia delante o hacia atras segun las condiciones de carga, y
basandose en (13) se ha procedido a la elaboracién de una hoja de calculo especifica para
el aeroplano de este proyecto. Asi mismo esta metodologia de célculo se ha incluido en
todos los modelos de Matlab®
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BARON B55 -- MASAS Y EQUILIBRIO
ESTACION BRAZO MASA MOMENTO MASAT.D. MASAT.T. a b
[m] [Kgl [N*m] [Kgl [Kel [m] [m]
Peso en vacio 194884 | 1490707 | 2847047840 | 253320 | 1237378 | 1,774 ] 0363 |
Asientos Delanteros 2,159 160,000 3385,312
Asientos Delanteros Extendidos 2,261 0
3ery 4° Asiento 3,073 0
3ery 4° Asiento Extendidos 3,454 0
5°y 6° Asiento 3,912 0
Comp. Equipaje Nariz (136 KG MAX) 0,787 20,000 154,3304
Comp. Equipaje Trasero (55 KG MAX) 4,572 9,293 416,378
Subtotal sin combustible 1,970 1680,000 32426,499 269,225 1410,775 | 1,795 | 0,342 |
Combustible Tanque Principal (200 KG MAX) 1,905 201,000 3752,469
Combustible Tanque Auxiliar (169 KG MAX) 2,3622 169,000 3912,276
Subtotal con combustible 1,9956 2050,000 40091,244 303,537 1746,464 | 1,821 | 0,316 |
Combustible para Arranque, Taxi y Despegue 1,905 -10,000 -186,69
Subtotal Despegue 1,996 | 2040,000 | 39904,554 301,632 1738,368 | 1,821 | 0,316 |
Combustible para Vuelo Tanque Auxiliar 2,362 -100,000 -2314,956
Combustible para Vuelo Tanque Principal 1,905 -169,000 -3155,061
Subtotal Aterrizaje 1,984 1771,000 34434,537 271,794 1499,206 | 1,809| O,328|
Desplazamiento C.G. Minimo 1,880
Desplazamiento C.G. Maximo 2,184

Nota 1: Introducir las condiciones de carga en las celdas de color

establecidos por el fabricante, la celda se coloreara como

Correcta

[ ]

Nota 2: Si el brazo correspondiente a la fase taxi, despegue y aterrizaje se encuentra dentro de los limites

Si no como

Tabla 4.1 Masas y Equilibrio Baron B55

4.3.2 Rigidez de los neumaticos

Incorrecta

El modelo de rueda mas simplificado posible, valido solamente para el andlisis de la
dinamica vertical de los vehiculos considera al neumatico como un muelle lineal (rigidez

constante):

Un método aproximado para la determinacion de la rigidez equivalente vertical del

neumatico ya se ha visto en el capitulo 3:

A partir de la bibliografia publicada por los principales fabricantes de neumaticos para
aeroplanos ligeros (Goodyear (14) y Michelin (15)), y localizando los neuméticos
apropiados para el Beechcraft Baron B55 se han obtenido los datos necesarios para el

calculo de la rigidez de éstos.

A continuacion se muestra una pequefa tabla en sus unidades originales y en el sistema

internacional:
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. Rated | Outside | Rated Static Maximun | Flat Tire
. Tread Design / . i . .
Size Inflation|Diameter| Load Loaded | Bottoming | Radius
Trademark .
(PSI) (In) (Ibs) Radius Load (Lbs) (In)
Rueda |5.00-5 FlightSpecialll 50 14,2 1285 5,7 3500 4,3
Delantera| 5.00-5 Flight Custom IlI 50 14,2 1285 5,7 3500 4,3
6.50-8 Flight Custom IlI 51 19,85 2300 8 6200 5,9
Ruedas 6.50-8 Flight Special Il 75 19,85 3150 8 8500 5,9
6.50-8 Aircraft Rib 75 19,85 3150 8 8500 5,9
Traseras .
6.50-8 Flight Custom IlI 75 19,85 3150 8 8500 5,9
6.50-8 Flight Custom IlI 75 19,85 3150 8 8500 5,9
Tabla 4.2 Especificaciones Goodyear. (14)
o Diametr Radio Carga Radio
. Presion Carga
. Tread Design / o) L Carga Rueda Rueda
Tamano Inflado . Maxima L
Trademark Exterior Estatica Plana Plana
[bar] [Kel
[mm] [mm] [Kg] [mm]
Rueda |5.00-5 Flight Special Il 3,45 360,68 582,87 144,78 1587,57 109,22
Delanter |5.00-5 Flight Custom Ill 3,45 360,68 582,87 144,78 1587,57 109,22
6.50-8 Flight Custom Il 3,52 504,19 1043,26 203,20 2812,27 149,86
Ruedas 6.50-8 Flight Special Il 5,17 504,19 1428,81 203,20 3855,53 149,86
- 6.50-8 Aircraft Rib 5,17 504,19 1428,81 203,20 3855,53 149,86
6.50-8 Flight Custom Ill 5,17 504,19 1428,81 203,20 3855,53 149,86

Tabla 4.3 Especificaciones Goodyear S.I.

Como disponemos de varias cargas y sus correspondientes deflexiones se calcularan
varias constantes de rigidez de cada neumatico. Cabe destacar que el comportamiento
elastico de un neumatico no tiene por qué ser lineal, es decir K no es constante, y el
régimen de carga de la rueda nunca deberia llegar a la carga de rueda plana (la carga de
rueda plana es la que produce una deflexion total del neumatico).

Por lo tanto el conjunto de valores a priori mas fiables son: Carga Maxima Estatica — Radio
Carga Estatica.

Recordando la ecuacion vista en el punto 3.2.1

P
Kneumstico = m

_p= Dgxterior {RE = Radio Carga Estética}
. - 2 Rp = Radio Rueda Plana

p= {CE = Carga Estatica }
~ |Cp = Carga Rueda Plana

.. D)
Neumatico =XT
[mm] [N/m] [N/m]
Delantero 360 145 109 5712 15558 163200 |219126,761
Trasero 504 203 150 14002 37784 |285755,102|370431,373

Tabla 4.4 Estimacion rigidez neuméticos
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4.3.3 Rigidez de la suspension

Como hemos visto en el capitulo 3, un amortiguador oleo-neumatico provee un muelle de
gas para soportar el peso del aeroplano. La caracteristica de rigidez de este muelle de gas
es no lineal, controlada por la ley de compresion de gases ideales.

Segun (16) si observamos la grafica de Fuerza normalizada vs desplazamiento
normalizado vemos que hasta el 80% de la carrera del amortiguador el comportamiento se
puede suponer lineal

Main gear stiffness - normalized load / deflection curve
'B T T T

— Static y= 1
----- Dynamic y= 1,35

Mormalized stiffness force
Ju
L

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
Marmalized deflection

Fig. 4.7 Curva de deflexibn normalizada (16).

En el caso del Baron B55 los amortiguadores son regulables en presion de gas, como casi
todos de este tipo. En el manual del piloto, seccién 8-19, se indica que para la aeronave sin
equipaje y con los depositos de combustible llenos, la presion de gas debe ser tal que la
longitud visible del piston sea 3 y 4,5 pulgadas (76,2 y 114,3 mm) para los trenes trasero y
delantero respectivamente.

Segun (10), normalmente en este tipo de aviones se utiliza en torno a un tercio de la
carrera total del amortiguador para el trabajo a compresion y en torno a dos tercios para el
trabajo a traccion o extensién. Por lo tanto se supondra que la carrera total del
amortiguador es de 9 pulgadas = 228,6 mm.

Con esta condicion de carga (1860 Kg en total) obtenemos la carga en cada neumatico con
ayuda de la hoja de célculo de pesos y equilibrios mostrada en (Tabla 4.1). La carga en el
tren trasero se divide entre los dos neumaticos traseros. Con la carrera total estimada, se
obtiene el recorrido del amortiguador Sg y con la carga que produce ese recorrido se
obtendra su constante de rigidez.

. S S C K
Amortiguador J = = =
[mm] [mm] [N] - [N/m]
Delantero 228,6 114,3 2819 24663
Trasero 228,6 152,4 7708 50577

Tabla 4.5 Estimacion rigidez amortiguadores
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Otro método de calculo para la carrera total del amortiguador, es el que se cita en (10)
donde se expone un método para el disefio de los amortiguadores cumpliendo con las
regulaciones establecidas por la FAA en su FAR (17)

La parte 23 (Part 23 - AIRWORTHINESS STANDARDS: NORMAL, UTILITY, ACROBATIC, AND COMMUTER CATEGORY
AIRPLANES) €S la que atafie a este proyecto, ya que se aplica a las aeronaves de tipo normal,
utilitario, acrobatico o regional (capaz de realizar cortos viajes). En ella se dicta que la aeronave
debe resistir el impacto producido por el aterrizaje a una velocidad de descenso de 10 pies
por segundo y sustentacion = peso, siendo éste el peso maximo del avion menos el 25%
de la capacidad total del combustible. Con estas condiciones de carga se calculara, con
ayuda de la tabla 4.1, la resultante en la rueda trasera.

Por tanto la energia asociada a estas condiciones debe ser absorbida por el tren de
aterrizaje

PxV?
(Sp*ep*N*xP)+ (Sg*eq,* N xP) =

+ (L —=P)(S, +So)

Eneumético + EAmortiguador = ECinética + EPotencial
Donde:
L / P = Sustentacién / Peso aeronave [N]
e, / e, = eficiencia neumatico/ amortiguador
Sn/ Sq = deflexion neumatico / amortiguador [m]
V = velocidad de descenso [m/s]
N = Factor de reaccién

Dividiendo ambas partes de la ecuacion por el peso y aplicando que la sustentacion es
igual al peso de la aeronave se tiene

V2
SnenN + SpeaN = E
Sustituyendo los valores conocidos:

e, = 0,47 segun (10)@

e, = 0,8 segun (10)A

N = 2 segtun (10)@

V=10 f/s =3 m/s segin (17)8
g =98 m/s?

Para el célculo de la deflexién del neumatico, S,,, se utilizara el del tren trasero, ya que el
tren trasero es el que normalmente recibe el impacto del aterrizaje



AEROPLANO DE ESTUDIO 40

P, rueda trasera

S =
" Knematico trasero
s = 9152 N — 0.032
"< 285755 N/m e
Por lo tanto:
0,032 m 047 x2 45, 0,8 2 = —oT/5)
* * * $2 = —"
) m ) a ) 2 * 9,8 m/SZ
1,6 xS 9 m?/s? 0,032 0,47 * 2
* = * *
’ a 2 % 9,8 m/SZ ’ m )

1,6 xS, =0,4291m

0,4291m
Sa="7%

= 0,268 m = 268 mm

. S
Amortiguador !
[mm]
Delantero 268 153,7 2819 18341
Trasero 268 191,8 7708 40188

Tabla 4.6 Estimacion 2 rigidez amortiguadores

Como se puede observar, los calculos difieren poco de la primera estimacién, aunque se ha
optado por elegir esta Ultima opcion ya que impone la peor condicion de aterrizaje.
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4.3.4 Momentos de inercia.

El calculo exacto de los momentos de inercia del aeroplano de estudio, requeriria conocer
la geometria completa del avion asi como sus materiales, espesores, etc..., cosa que se
escapa al alcance de este proyecto.

Los momentos de inercia de un avion dependen del comportamiento que el fabricante haya
guerido dar al avién. No obstante, es de esperar, que un cierto tipo de avién tenga inercias
similares al de su mismo tipo e inercias muy diferentes a los de otro tipo. Logicamente un
avion comercial poseera momentos de inercia al alabeo mucho mas elevados que los de un
caza.

GRAMN INERCIA AL ALABEO INMERCI1A F"EOL.IEP:IA_AL ALABEO
I, GRANDE I, PEQUENA

Fig. 4.8 Inercias segun tipo de avion (18)

Existen métodos alternativos que proveen una estimacion de estos momentos y se basan
en la divisién de los radios de giro de una aeronave por una dimension caracteristica de
ésta para la obtencion de un ratio y su posterior analisis. Estos ratios, tabulados segun el
tipo de aeronave, son mostrados a continuacion:

o =< % Ry = D"
w2 P = Peso Aeronave

g = gravedad
p 2 d = envergadura
- d ) 9
Ly, = g * (Ry * /2) donde: b = longitud
_b+d

e =——

P
IZZZE*(RZ*e/Z)2 2
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TYPE OF AIRCRAFT R, R, R,

Single Low Wing .248 .338 .393
Single High Wing(C182R) 242 .397 .393
Light Twin 373 .269 461
Twin Turbo- Prop 235 .363 416
Biz Jet, Light 293 312 420
Biz Jet, Heavy 370 .356 .503
Jet Airliner 4 eng. 322 339 464
Jet Airliner 3 aft eng. 249 375 452
Jet Airliner 2 eng. wing .246 .382 456
Prop Airliner 4 eng 322 324 456
Prop Airliner 2 eng .308 .345 497
Jet Fighter .266 .346 400
Prop Fighter 1 eng .268 .360 420
Prop Fighter 2 eng .330 299 447
Prop Bomber 2 eng 270 .320 410
Prop Bomber 4 eng. 316 .320 376
Concorde Delta Wing .253 .380 .390

Tabla 4.7 Ratios de inercia segun tipo de aeronave (19)

Tras analizar los valores de la tabla anterior, se escogera el tipo Light Twin por considerarlo
el mas idoneo. El peso utilizado en el célculo de estos ratios sera el que se use en la fase
taxi (2050 Kg).

11,523 m

2
Iy = 2050 Kg * (0,373 * T) = 9468 Kg * m*

8,534 m

2
I, = 2050 Kg * (0,269 * ) = 2701 Kg * m?

11,523 m + 8,534 m
4

2
1, = 2050 Kg = (0,461 * ) = 10954 Kg = m?

4.3.5 Coeficientes de amortiguamiento.

En toda la bibliografia consultada no hay ninguna informacion disponible sobre estos
coeficientes, normalmente los fabricantes no los facilitan. Segun el comportamiento
deseado del sistema de suspension, ya sea subamortiguado o criticamente amortiguado,
los fabricantes ensayan estos elementos y ajustan los parametros de disefio para lograrlo.

Normalmente en la aeronautica se prefiere que éste sea criticamente amortiguado,
anteponiendo seguridad al confort, ya que las fases de taxi, despegue y aterrizaje son
cortas.

En este proyecto se ha obrado de la misma manera, ensayando distintos valores del
coeficiente de amortiguamiento y ajustandolos para obtener un comportamiento
criticamente amortiguado.

Por otro lado, aunque se han formulado todos los modelos considerando al neumatico
como un conjunto muelle amortiguador, en la practica estos coeficientes se han
considerado nulos ya que su incidencia en los resultados es minima.
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4.4 Resumen especificaciones tren de aterrizaje:

« Tipo tren de aterrizaje:
e Distancia entre trenes (Wheel base) B:
e Distancia entre ruedas (Wheel track) T:
e Distancia entre tren principal y CG:
o Condiciones de carga taxi:
o Condiciones aterrizaje segun FAR
e Dimensiones de ruedas:
o Delantera
= Denominacion:
= Diametro exterior:
» K estimada:
= C estimada:
o Traseras
= Denominacion:
= Didmetro exterior:
» K estimada:
= C estimada:
e Coeficientes rigidez y amortiguamiento:
0 Amortiguador delantero
= K
= C
0 Amortiguador trasero
= K

= C

Triciclo / Retractil
2,1336 m (7 ft)

2,9210 m (9,58 ft)

0,316 m

0,329 m

Type 3 5.00-5 Ply 6
360 mm
163200 N/m

0 N*s/m

Type 3 6.50-8 Ply 8
505 mm
285755 N/m

0 N*s/m

18341 N/m

3000 N*s/m

40188 N/m

6000 N*s/m
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e |nercias:

o Inercia al cabeceo I,

o Inercia al balanceo I,,

Z,

Guinada ()

2701 Kg*m?

9468 Kg*m?

Balanceo (B)

Cabeceo (6)

Fig. 4.9 Ejes del avion

44
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CAPITULO 5: ESTUDIO DEL PAVIMENTO

5.1 Introduccion

El estado del suelo donde aterriza, despega o circula un avién es un factor muy importante
a tener en cuenta. El despegue y fundamentalmente el aterrizaje son dos fases de vuelo
criticas en cuanto a generacion de accidentes.

Segun refleja el resumen estadistico de accidentes de aviones comerciales en operaciones
en todo el mundo 1959-2015 de la compafiia Boeing el 49 % de los accidentes se generan
en las fases de aterrizaje y aproximacion final

Percentage of fatal accidents and onboard fatalities

Taxi, load/ 12% 49%
unload,
parked, Initial Climb Initial Final
tow Takeoff climb (flaps up) Cruise Descent | approach | approach | Landing
Fatal accidents 11% 6% 6% 6% 12% 2% 8% 26% 23%
Onboard fatalities 0% 5% 3% 6% 24% 0% 14% 27% 20%
Lowe Ly S
8% \‘% 47%
Exposure Initial R? Final
(Percentage T approach | approach &= — |
of flight time fix fix ?j —
estimated for a i ; §
1 5-hour fiight 1% 1% 14% 57% 11% 12% ‘ 3% 1%
Note: Percentages may not sum to 100% due to numerical rounding.

Fig. 5.1 Porcentaje accidentes segun fase vuelo (20)

Muchos de los accidentes producidos en el aterrizaje son por salidas de pista. Estas salidas
suelen ser provocadas por pérdidas de control en la direccidon o por insuficiente espacio
para el frenado. Otros accidentes son por el colapso del tren de aterrizaje (delantero o
principal) provocado por un gran impacto en el aterrizaje o por grandes irregularidades en
el pavimento.

Es por ello que la importancia del pavimento resulta obvia. Sus caracteristicas o textura,
como veremos en el siguiente punto, deben ser tales que minimicen los riesgos de
accidente aéreo.

5.1.1 Textura del pavimento, conceptos basicos

Microtextura:
e Desviacion de la superficie de un pavimento con respecto a una superficie plana de
dimensiones caracteristicas en sentido longitudinal inferiores a 0,5 mm.

e Afecta a la capacidad de frenado en seco.
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e Es una caracteristica intrinseca del agregado, es propiamente la textura superficial

de las particulas de agregado.

Macrotextura:

e Desviacion de la superficie de un pavimento con respecto a una superficie plana de

dimensiones caracteristicas en sentido longitudinal comprendida entre 0,5y 50 mm.

e Afecta a la capacidad de frenado en presencia de agua y afecta a las emisiones de

ruido en la interfase rueda/pavimento.

e Esta regida principalmente por la granulometria de la capa de rodamiento.

Megatextura:

e Desviacion de la superficie de un pavimento con respecto a una superficie plana de

dimensiones caracteristicas en sentido longitudinal comprendida entre 50 y 500 mm.

e Afecta ademas de a la friccion y al ruido, a la suavidad del rodado, y por lo tanto al

desgaste del vehiculo y al confort de los usuarios.

e Esta asociada con la puesta en obra y con diversos tipos de fallos o degradaciones

(bacheos, sellados de grietas) y con sus reparaciones si no estan bien realizadas.

Microtextura Macrotextura

Z
Fig. 5.2. Concepto de microtextura y macrotextura (21)

Rango de dimensiones (aproximado)
Longitudes de onda Amplitudes
Microtextura 0-0,5 mm 0-0,2 mm
Macrotextura 0,5-50mm 0,2-10 mm
Megatextura 50-500 mm 1-50 mm
Ondas cortas 0,5-5m 1-20 mm
Irregularidad Ondas 5-15m 5-50 mm
superficial Ondas largas 15-50 m 10-200 mm

Dominio

Tabla 5.1 Clasificacion de los tipos de textura, longitudes de onda y amplitudes. (22)
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Desgaste del Vehiculo | Desgaste de las ruedas

Resistencia al rodado |

Friccion rueda’pavimento

| Emisién de ruido

Disconfort de los usuarios |

Megatextura
e Desnivel . e Macrotexiura _ e Microtextura
| |
50m 5m 0.5m 50 mm 5 mm 0.5 mm A

Longitud de onda de 1a
textura

Fig. 5.3 Efectos de la textura segun su longitud de onda (21)
Tanto la microtextura como la macrotextura son caracteristicas necesarias, ya que afectan

a la capacidad de frenado tanto en seco como en mojado.

Por el contrario la megatextura y las irregularidades superficiales inciden negativamente
sobre la comodidad de la rodadura y sobre la estabilidad de los vehiculos, por lo que son,
|6gicamente, indeseables y la base de numerosos estudios, métodos de analisis y
clasificacion.

En este proyecto no se consideraran distinciones entre estos dos tipos y se denominaran
globalmente como irregularidades del pavimento.

5.1.2 Irregularidad del pavimento

Las pistas pueden volverse demasiado irregulares debido a

e Elinicio de la fatiga estructural del pavimento (edad)
e Condiciones ambientales adversas
e Reparaciones inadecuadas o rampas de construccion temporales no estandar

Antiguamente los operadores aeroportuarios no solian ser conscientes del aumento de la
irregularidad del pavimento. Eran los pilotos los que comunicaban el mal estado de éste.

Aunque existia numerosa normativa o0 manuales de disefio y construccion de nuevos
aeropuertos, sus pistas de aterrizaje y despegue asi como sus calles de rodaje, no habia
un estandar en la industria aeronautica que definiese claramente cuando una pista se habia
convertido en demasiado irregular y tampoco existia un estandar en el mantenimiento y la
inspeccion de estas. Ademas los problemas podian ser especificos solamente a ciertos
tipos de aeronaves.

Uno de los métodos mas conocidos y que ha servido de base para el desarrollo de la
normativa por las agencias implicadas en la gestion aeroportuaria fue desarrollado por la
comparniia Boeing. El Boeing Bump Method sirve para evaluar la regularidad del pavimento
en aeropuertos.
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Aplicando el criterio de regularidad dado por este método a la pista, clasifica los baches en
tres categorias: Aceptable, excesivo e inaceptable.

En la siguiente figura se puede apreciar los criterios de la OACI y los criterios de la FAA
tanto para construccién de pistas nuevas como para las ya existentes.

Altura H de protuberancias, en cm

25+
F CRITERIOS SOBRE IRREGULARIDAD
DE LA PISTA
L L L
L
r &F " /\DIH ;‘ "
20
| Inaceptable
15
- Excesiva
10k Acceptable temporalmente
L Norma de construccion de la OACI Aceptable
¢ 3 da 1.5
4 3 mm por cada 1.5 m) Limite de cambio de
pendiente de la OACI
Limite tolerable (1.5% entre pendientes
5 de la OACI consecutivas)
Criterios de la FAA /7 (30 mm por cada 22.5 m) . S
sobre la fisura de las " ____d__———ﬁ—__ﬁ__
construccionas nuevas e —
(6,4 mm por cada 5 m) _
S
o
1 L 1 L L 1 1 Al 1 1 1 1 i 1 1 1 1 1 L 1 L L i
0 10 20 30 40 50 60

Longitud L de protuberancias, en metros

Fig. 5.4 Comparacion de los criterios de irregularidad (23)

El método Boeing solo considera baches discretos, actualmente se esta empezando a
considerar también defectos que provocan fallos a fatiga por lo que se puede establecer
dos categorias de irregularidades.

e Grandes baches discretos: Debido a la magnitud de éstos, pueden provocar un fallo
estructural en la aeronave.

e Baches continuos de alta longitud de onda: Aunque la amplitud de estos no exceda
limites peligrosos, su continuidad provoca cargas a fatiga en la aeronave.

Cabe destacar las siguientes agencias o autoridades y su respectiva bibliografia
consultada:
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e AESA, Instruccion Técnica: Determinacion de las caracteristicas superficiales de la
pista pags. 9-13, 18.

e AESA, Instruccion técnica: Recrecido de Pista, pags. 8-9.

e OACI, Anexo 14 Volumen |, Aerodromos.

e OACI, Doc 9137, Manual de Servicios de Aeropuertos, Parte 2, Estado de las
Superficies de los Pavimentos.

e OACI, Doc. 9137, Manual de Servicios de Aeropuertos, Parte 3, Pavimentos.

e FAA AC 25.491-1, Taxi, Takeoff and Landing Roll Design Loads.

e FAA AC 150/5370-13, Off-Peak Construction of Airport Pavements using Hot-mix
Asphalt.

e FAA AC 150/5320-12C, Measurement, Construction, and Maintenance of Skid-
Resistant Airport Pavement Surfaces.

El perfil en altura del pavimento sera la funcién de entrada de los modelos matematicos de
este proyecto. Con ayuda de las funciones que nos proporciona el software matematico
Matlab ® se simulard en mayor o menor medida las condiciones que a nuestro juicio
resultan mas interesantes para este proyecto. A continuacion se detallan estas condiciones

5.2 Bachey escalon simple

Un bache simple puede ser modelado a través de una funcion del tipo escalon o una
funcién del tipo “1- coseno”.

Fig. 5.5 Escalén

La funcion escalon implica una discontinuidad en un corto espacio por lo que los valores de
velocidad y aceleracién de las masas suspendidas y no suspendidas presentan valores
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muy elevados en estas discontinuidades. En la realidad, la parte delantera del neumatico
cuando entra en contacto con el escalén, se deforma ayudando a transformar esta
discontinuidad vertical en una rampa. Por esto se ha preferido funciones del tipo 1 —
coseno.

5.3 Barrido Senoidal

Excitando al modelo con una sinusoidal de frecuencia variable, podremos rapidamente ver
el comportamiento en todo el rango de frecuencias barridas. Este método es similar al
empleado en la ITV para comprobar el buen estado del sistema de suspension de los
vehiculos y detectar peligrosas resonancias del sistema de amortiguacion.

En concreto el perfil del suelo en contacto con cada una de las ruedas sera una funcion del
tipo U; = A = seno(fwt) siendo:

A = Amplitud [m]
f = frecuencia
t = tiempo

0.06 T T

0.04 —

0.02 — —

002 ]

-0.06

Fig. 5.6 Barrido Senoidal

5.4 Perfil real de pista

Los perfiles de las pistas de aterrizaje de San Francisco 28R o Anchorage 24, que eran
conocidos por causar altas cargas en los aeroplanos y fueron sujeto de numerosas quejas
por los pilotos antes de su correccion, han sido usados por muchos constructores y
disefiadores para sus ensayos dindmicos. Estos andlisis en general han sido satisfactorios.

En este proyecto se tomara el perfil de la pista de San Francisco disponible en (24). A
continuacion se muestra este perfil.
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Perfil San Francisco 28R

320
310 A A\
€ 300

@
£ 280 -

E Sa ey
< 270 1
260
250 T T T T T 1
0 200 400 600 800 1000 1200
Posision [m]

Fig. 5.7 Perfil San Francisco 28R

5.5 Aterrizaje

Sin duda el aterrizaje es el momento donde el tren de aterrizaje sufre el mayor
requerimiento estructural. La energia de deformacion alcanzara su nivel maximo.

Aterrizar un aeroplano, consiste en permitir que éste contacte con el terreno a la velocidad
vertical mas baja posible, y en circunstancias normales, también a la velocidad horizontal
mas baja posible (velocidad = velocidad de sustentacion), consistentes ambas con un
control adecuado, sin que la distancia recorrida en la maniobra exceda la longitud de
terreno disponible.

Debido a las condiciones climatologicas (direccion e intensidad del viento, visibilidad, lluvia,
nieve, etc...), de cada pista (tipo de pavimento, longitud y estado de la pista, obstaculos
cercanos, etc...) y de cada aeronave (velocidades de descenso y sustentacion
recomendadas por cada fabricante) las magnitudes que definen el triAngulo formado por la
trayectoria de la aeronave con el suelo son muy variadas.

= 'l
l e &S
Sy =TT T -

== e .

= e A g

-- - L e =

e - ‘

T o

- R A

Fig. 5.8 Angulos de descenso (25)

Como es logico en el andlisis, se debe escoger el peor de los casos. La FAA regula este
caso de la siguiente manera (como ya se vio en el capitulo 3):

La velocidad de descenso sera de 10 pies/s para una aeronave cargada con el peso
maximo de la aeronave menos el 25% del combustible total.
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La energia cinética del avidn sera:
1
E; = Sm* v2 =0,5%1947,5Kg * (3 m/s)? = 8767,75]

Esta debera ser absorbida por la deformacién del tren de aterrizaje trasero, al existir dos
amortiguadores, la energia cinética a absorber es la mitad.

X X 1
ED=—jF(x)dx=—j —k*xdx ==k *x?
0 0 2

1 N ) 8767,75 N xm )
4381,875] =E*40188 E*x2 - Xt=———— = 0,218 m
40188 —
m
x=047m

Esta longitud sera la altura del escalon a modelizar
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CAPITULO 6: MODELOS DE DINAMICA VERTICAL

6.1 Modelo de 2 Grados de Libertad
6.1.1 Descripcion del modelo.

El modelo de cuarto de vehiculo (Quarter Car Model —QCM) o modelo de De Carbon se
centra en el analisis de solamente un cuarto del total del vehiculo Fig. 6.1. Este modelo ha
sido tradicionalmente muy utilizado para el estudio de la dinamica vertical de los vehiculos,
ya que permite el estudio de los factores mas importantes que afectan al comportamiento
de los vehiculos, asi como el andlisis del confort en la marcha. En nuestro caso y al tratarse
el “vehiculo” en cuestion de un triciclo se podria denominar como modelo de medio avién
en el caso de analizar el tren delantero. Para ello calcularemos la fuerza resultante debida
a la masa suspendida de la aeronave en el tren delantero con ayuda de la posicion del
centro de gravedad.

Fig. 6.2 Representacion del modelo de cuarto de vehiculo.
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Donde:
M; = masa no suspendida (masa de la rueda + eje + barras de soporte de rueda y eje)
M, = masa suspendida (masa de la aeronave).
K, = rigidez de la suspension.
D, = coeficiente de amortiguamiento de la suspension.
K, = rigidez vertical neumatico.
D, = coeficiente de amortiguamiento del neumatico.
Este sistema puede interpretarse de la forma siguiente:
ENTRADAS:
zo(t) = perfil de la carretera
SALIDAS:
z,(t) = movimiento vertical de la rueda

z,(t) = movimiento vertical de la aeronave

Las ecuaciones dinamicas que gobiernan este sistema son:
my Zy = Ky (29 — 21) + K3(2, — 21) + Dy (29 — 21) + D, (7, — 74)
my Z; = Ky (21 — 23) + Dy (71 — Z2)
(Usualmente se desprecia el efecto de amortiguamiento del neumatico: D; «)
Operando para lograr esta forma:

[M] {2} = [K]{z} + [D] * {2} + [E]

Se obtiene:
mq Zl = (_Kl - KZ) Zq + Kzzz + (_Dl - DZ)Zl + Dzzz + Kl Zy + Dlzo
m, ZZ = K2Z1 - KzZz + D221 - D2 Zz
Por lo que:
_[m 0], _ (A
=0 s @ =
_ _Kl - KZ Kz] _ [_Dl - D2 Dz]
R i Y= "p, " -p,
0
0
E .
LE] KiZy+ D, Z,
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6.1.2 Representacion Estado-Espacio del modelo de 2 GDL

Las ecuaciones dinamicas del sistema pueden ser expresadas en la forma Estado-Espacio
para una rapida y comoda resolucién a través de cualquier software matematico, Matlab®
en este caso.

Tal y como se explica en (5):

El concepto estado-espacio se basa en lo que se conoce como variables de estado. Las
variables de estado de un sistema son el minimo numero de variables que describen
completamente el estado de este sistema.

Conocidas estas variables en un tiempo dado (t = t,) y conocidas las entradas del sistema
para todo (t=>t,), el analisis de la evolucion de estas variables proporcionard una
descripcion completa del comportamiento del sistema en cualquier instante.

A continuacion se muestra la forma estado-espacio

{& = Aa + Bu
y=Ca+Du (V.1-7)

Para el modelo de dindmica vertical tratado aqui, se asignara los siguientes vectores de
estado @ y de entradas u:

aq 2 ay Z
a, Zy . dz ZZ _ Zy uq
a:| = |2 | S1=1.71; u=|.1=

3 1 a3 Zq Zy U,

Ay Z'Z d4

QI
I
Rl
I

Cabe destacar la forma en que se definen las variables de estado para la comprension de
este método. Como las ecuaciones dinamicas del sistema son ecuaciones diferenciales de
segundo orden, se necesitan dos condiciones iniciales por ecuacion, por esto se hace uso
de la relacion entre posicion, velocidad y aceleracion, la derivada de la primera es la
segunda y asi sucesivamente. Eligiendo las variables de estado como las posiciones y
velocidades de nuestras masas oscilantes, el sistema quedara totalmente definido.

Una vez aclarados estos conceptos se procede a escribir las ecuaciones del sistema (V.2-
1) como:

mldg = (_Kl - Kz)a’l + Kzaz + (_Dl_ Dz)a3 + D2a4 + Klul + Dluz
m2d4 = K2a1 - Kzaz + Cza3 - Cza4 (V.2'18)

Agrupando los coeficientes, las matrices A, B, C y D se definen como:

0 0 1 0 7 0 0
0 0 0 1

“K,—K, K, -D,—D, D, 0 0 1 0 0 O 0 0
my my my my |’ — —I 0 0 1 of 0 0
2 K D D e 000 1 0 0
m, m, m, m,l
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6.1.3 Relacion Estado-Espacio - ecuaciones dinamicas del sistema

Las matrices de estado se pueden obtener a partir de las matrices [M], [K], [D] y [E], util
sobre todo cuando las variables de estado aumentan en niamero y por lo tanto aumentan
los tamarfios de las matrices. A continuacion se muestra este método de calculo

La matriz [A] o matriz de estado siempre serd una unidn de cuatro matrices con tantas
columnas y filas como la mitad de las variables de estado del sistema, y por lo tanto su
tamafio sera de n? Variables Estado X n® Variables Estado

[NULA] [I]

="y ol

Siendo:

[NULA] = matriz nula, en este caso [0 0]

0 0

_ . , 1 0

[I] = matriz identidad, en este caso [0 1
Ki K

[K'] = inv([M]) = [K], en este caso 71211 mKl
2 K

m; m;

[FDP1—=D; Dy

[D'] = inv([M]) = [D], en este caso | m |
-
m; m;

La razén de las submatrices [NULA]e [I], como se ha explicado antes viene dada a
consecuencia de la definicién de las variables de estado:

aq Z7 aq 7y
0.’2 — Z'2 i . a.;z — Z.Z
as K 0 7
al |7 d 1z

ap=az Yy a =,

QI
Il
S]]
Il

Siempre tendremos que:

La matriz [B] o matriz de entrada como su nombre indica relaciona las variables de estado
con las entradas del sistema, es muy sencilla de componer examinando las ecuaciones
dinamicas del sistema o mas concretamente la matriz [E] donde se agrupan estas
condiciones y recordando que:

; o= =)
El = . = =
E1= k.2, + D,Z, il P il PPN
0
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0 0
58

(B =|K: D
m my

0 0

La matriz [C] o matriz de salida siempre serd una matriz identidad con el mismo namero de
columnas y filas como variables de estado.

La matriz [D] o matriz de transmision directa en este caso, siempre sera una matriz nula, ya
gue no existen transmisiones directas en el modelo, con tantas columnas como entradas
tenga el sistema y con tantas filas como variables de estado.

0
O]
0
0

6.2 Simulaciones del modelo 2 GDL utilizando la representacion
Estado-Espacio.

A partir de los datos de nuestro avion ligero calcularemos dos casos. El cuarto de vehiculo
correspondiente a la parte trasera y el medio vehiculo correspondiente a la parte delantera.

[N ]
(=N e ]
_ o0 O

[D] =

(el e N el e)

Las condiciones de carga normales seran estas:

e Peso en vacio de la aeronave: 1490,7 Kg.

e Peso piloto y copiloto: 160 Kg.

e Peso equipaje compartimiento nariz: 20 Kg.

e Peso equipaje compartimiento trasero: 9,3 Kg.

¢ Peso combustible en tanques principales: 201 Kg.
e Peso combustible en tanques auxiliares: 169 Kg.

A continuacién se muestran las definiciones de los modelos a simular.
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Masa no suspendida Masa suspendida
Masa total
rueda delantera rueda trasera Delantera/ Trasera
2050 Kg | 45 Kg | 45 Kg | 259 / 828 Kg
Rigidez Neumatico Rigidez Suspension
Delantero Trasero Delantera Trasera
163200 N/m [ 285755 N/m | 18341 N/m | 40188 N/m
Coeficiente Amortiguacion
Neumatico Suspension
Delantero Trasero Delantera Trasera
0 N*s/m | 0 N*s/m | 3000 N*s/m | 6000 N*s/m |

Tabla 6.1 Definiciones del modelo 2GDL.
Los modelos de SIMULINK utilizados se muestran en la Fig.6.3 y Fig.6.4.

Z Rueda debntera | e |
[R1] || Rueda Delantera {Z - Perfl Caeters) |:||

Perfil Cametera »
Z
ZC.G.
Perfil Camreterat - . Bermu
7| y=Cx+Du * JJJ_r,.r J_LL
Ainrcraft State-Space
du'dt » » o
representation W Rusda delanera Quantizer Zero-Order
— Held Spechrum
Derivative pstol

VC.G. i

Fig. 6.3 Modelo Simulink (2GDL delantero)

Z Rueds trasers | s
[R1] Rueds Trasera (Z - Perfi}
Perfil Rueds trasers
Z
] ZC.G.

Road =
x'= Ax+Bu Demux —
Mo y= Cx+Du v J_L|_
duldt Airoraft State-Space » Quantizer Zero-Order
repres entation V Rueda trasera Hold Spectrum
Deerivative Anahzer

V.G

Fig. 6.4 Modelo Simulink (2GDL trasero)



MODELOS DE DINAMICA VERTICAL 59

6.2.1 Bache en pista

En la Fig. 6.5 se muestran dos graficas. A la izquierda, el perfil de la carretera y el
movimiento vertic