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Ejmas de control de vuelo

5 DE VUELO Y SUS FUNCIONES

iErupamos en csie Capitulo los apanados que el programa JAR FCL de
mienio general de las aeronaves™ dedica a los sistemas de control de vue-
08 de vuelo)'. Son secciones muy extensas de estudio, en parte por Ia pro-
. Aratada y tambign en correspondencia con una época en la que coexis-
B grupos distintos de sistemas: el sistema puramente mecinico, el de con-
edios hidriulicos, el sistema electromecinico y ¢l moderno sistema de
jor mando eléetnco (Fiy by Wire).
gsanio seilalar la existencia de dos sistemas de control de vuelo avanzados,
5. que estin en fase experimental. Se trata del control de vuelo por man-
20 (Fly by Light) y los sistemas fluidicos. No se estudian en el programa
Lm0 hay prevision de empleo & corto o medio plazo, y menos en el cam-
_. idn comercial,
de onentacion para ¢l lector pueden ser oportunas en un capiiulo tan
1) el capitulo 33, dedicado o Tn hidriulica del avidn, esth muy conectado
¥ habri referencias al misme; 2) el texto con letra de cuerpo de menor -
Miene material suplementano; 3) podria revisar el indice de materias para
ema general de temas que nos proponemos estudiar,

Bl control de vuelo del avion se efectia a través de tres superficies aero-

amicas de mando: timon de profundidad o elevador, Wmdn de direccion v ale-
rones. Todos los conjuntos funcionan segun el mismo principio. Es la modificacion
de la fuerza acrodindmica que producen las superficies de control, cuando se giran
un cierto dngulo en el viento relativo,

' Apariados 021 01 06 00 y 021 01 06 02,
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Ug deuerdo con su luncion, 108 mandes de¢ vuclo se clasifican en dos grandes
prupos: primarios y secundarios.

Los mandos de vaelo primarios ejecutan las acciones bisicas de control del
aviim: digamos que actldan las superficies de control hisicas ya citadas. NJ

Los mandlay de vielo secindarios sof sistemas col funciones auxiliares a Lag
sicas. A ¢sta calegoria pertgnecen los flaps {(de borde de ataque v die salida), spois
lerk, eleélera.

2. CLASIFICACION DE LOS SISTEMAS DE CONTROL DE VUELO

2. | Como hemos sefialado, los mandos de vuelo se clasifican en funcion de
actuacitn de vaclo, en primarios y secundarios.

Los sistemas de control, por el contrurio, som la forma mechnica v eléctrica
ganirada de dos mandes, de manera gue su clasificacion estd veferida = la pr
arquitectura del sistema. Se sithan en dos grandes prupos, segin 1a forma en que
se Tealiza la transmisidn de Jas Ordenes de mando del piloto (sefales de entrads gn
cl sistemal):

« Sistemas que transmiten las ordenes d¢ mando por medios mecanicos,
= Sistemas que Lransmiten lad drdenes por medios ¢léciricos,

El primer grupo recibe el nombre de sistemas de control de vuebo por mandd
mecanico. Incluye los |lamados “sisternas convencionales™, eslo cx:

1. Sistemas mecanicos simples
2. Sistemas de accionamiento hidrdulico
3. Sistemas de acclonamiento por molores eléctricns.

El segundo gropo se refiere 2 los sistemas de control de vuelo por mando cléc
trico, conocides mbién como sistemas Fly by Wire.

Existe en estos sislemas un conjunto de ordénadores sifuados entre la sefal eléc-
trica de mando que bace el pilowo ¥ las superficies asrodindmicas de control de
vuelo

Por supugsto, el sistemmn Fly by Wire actin finalmente sobre 188 superficies acro-
dinamicas por medios hidrdulicos o electromecinicos; no hay otra forma de ha-
cerlo. Pero lo distintivo del sistema es que, primero, la sefial de mando es eléetri-
ca ¥ s¢gundo que fal sefial es interpretada por los ordenadores de a bordo anres de
actuar Yas superficies de control de vueho. Son enormes. entonces, 1as posibilida-
des de aherar la sefial elécirica de mando de la maneran mids convenignie para la
speracidn ded avidn,

Esta posibilidad, bastante ficil ¢n Ya prictica, ¢ una nota distintiva del sistema
Fly by Wire que debe sedalarse desde el principio. Un avién con Fiy by Wire re-
resenta una forma distinta de volar
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' Clases de sistemas de control de vuelo por mando mecanico

2.2 Las superficics aerodinidmicas de control de vuelo de aviones de altas pres-
h::mm:n o0 de ciento peso, no se pueden desplazar directamente desde la cabina de
do, dada la foerza necesania de accionamiento. Para desplazar estas mpﬂﬁcm
vuelo hay que vencer el momento que las fuerzas serodindmicas ejercen res-
lo al ¢je de giro (charncla) de los citadas superficies. Para estos casos ¢ em-
lean los sistemas reforradores o de asistenacin de mandos de vuelo.

Conforme al modo de accionamiento, los sistemas de control de vuelo por man-
o mecinico admiten la clasificacion siguiente (Fig. 35.1%

* Sistemas de accionamiento manual (conexidn directn entre la palanca o vo-
lante de mando v Ins superficies aerodindmicas de control de vuelo, ver gri-
fico —a-).

* Sistemas que refucrzan por medios acrodindmices [a accion de mando del pi-
loto (ver grifico —b-). Son los sistemas de compensacion aerodinimica, que
se estudinn mas adelante, en ¢l apartado 4.

» Sistermnas que cjecutun ln sccidn completa de movimiento por medios moto-
rizados. La fuente de potencia puede ser neumdtica, eléctrica o mas recuen-
temente hidraulica (ver grifico —¢-). Salvo que seflalemos otra cosa conve-
fimos que son mecanismos hidriulicos los que transmiten la potencia a las
superficies de mando.

/) = o1

F‘ﬁ,rmmmmm o por mando mgcdnisy S chefican g el pruncs, oo ol

al modo ge scconamunto. a) Sislemas de scoionamienio mancal b)) Sialamas que feTan por
modios sorodindmioss i acodn de mendo def pdods, ¢f Sisfemas gue glecufar ly acokin complels do
' IOCAIIEITG pOr MR mCRariT edos
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2. 3 Los sistemas motorizados, la (ltima clase citada anteriormente, s¢ pueden
dividir a su vez en dos tpos:

i) Sigremas reversibies, en los cuales existe la pusibilidad de conirol meuual en
casa de averin o mal funcionemiento del sistema motorizado, Coando un sisfena
de este tipo pasa a comrol manual, ¢l pilota, #n esencia, mueve 21 volante de man-
do piia desplazar las vilvelas del sistema Ridriulico, 8 expensas de ravores foet-
way en ¢ vilanle

b} Sisiemas irveversibles, en los cuales no esta prevista |s fecullad de contral ma-
tunl, Estos sistemas, llemados también de mande total, s¢ caraceerizan por su re-
dundaneia v, por ello; tienen alt fiahilidad. La redundancia se explica por la pre-
sencia de hasta tres sistemas hidrimlicos de apoyo, de il manera que la provabili-
dad de cxperimentar 4 bordo una pérdide 1otal de encigia hidranlica es extremada-
mente uaprabable! (< 109,

La Fig 33.2 pone de manifieste las diferencias existentes entre los sistemas re-
versibles ¢ rrreversibles, araficos superior ¢ mferine respectivomente,

Desde el punto de vista mecdnico ambrs sistemas se voncibieran con la idea de
aislar al piloto, parcial o totalmente, de los monentos agrodindmicos de charnela
que s¢ producen en las soperficies de control, La vadante estd en ¢l punto de co-
nexion del vastagn del martinete hidriulice actuador () al volante d¢ manda,

Becimos gue el sisterda es motorizado reversible porque el vasiago del cilindro
(martinete} hidrauhico C esia coneclado a una clera distancia o del puma de pivo-
tamiento del volante. El piloto debe vencer, ademds de las pequefiss fuerzas de
desplazamiento del vanllaje de las valvelas hidredulicas V, Ia seaccidn que le Hega
del propio martinete acteador, debida o la distancia & del punto de pivotamiento,

Por el centrarip, en el sistemo lrreversible (ver griafico inferior) el vastaga del ei-
lindro hidriuhiea eatd conectadu en el mismo eje donde pivota el volante de man-
do; obscrvese que en este caso s ¢ = 0. &l piloto sdlo siente Yas fuerzas de des-
plazamicnio del varillaje de las valvulas hidraulicas, pero en ninglin caso reaccion
gue provengs del martinete hidrinlico.

oTA El s1stemma motorizado reversibic ¢y en desuso porque no =¢ adaptabe o
N las actuaciones de los modernos aviones, tanto comerclales comn miliires.
Hace fiempo que o se concibe proyectar un avidén con sistema de mandoe re-
versibles, Bs poco adaptable a un campo amplio de velocidades de voelo v, a ve.

ces, gs notesane realizdr fuerzas consmlerables en los mandos de vuelo, En el fa-

! L sistemman de contril de vuielo presenian [Jml:li'll'.-lhﬂalﬂ de fiullo 4 1/10% un valoe excepeEnsl
qué 2¢ denaeminag extremadamente improbable. B\ siguente arden 8 extemadaitiente remaoto, & pro-
‘rabilidad de 17107, En general, ln probabilidad de faflo catastrofico en ol avidn comercial €5 exirerma-
damerte remoto, de manern que 008 movemos en giffas qoe rondan el nimero de hots transouidas
dizicle =1 nicimiento de Crsto, Diche de ot forma. esariamos o eepera del fallo catasushics del
avion que hubiere miciado su vueld, minteresmpido, 00 la fachs de naeimiento de Jesucristo.
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caza F-864 Safre, cn la proximidad de Mach |, esto ¢s, en pleno vucto iransonkoo,
n cjercerse hasta 5O kilogramos cn la palasca pars maniener Iy posicion de mofro arri-
‘posar de que el mstema de mandos proporcionaba una relacidn de multiplicacion de
de 40:1. Em muy diflcil conseguir ¢l deplazamiento total de |as superficies de con-
l. Tedo elln contnndo con la ligereza de peso v la pequehia envergadum del Sabee. Eston
les fuerom el anticipo de fos grandes problemos que se avecimahan on una aviscion
vor mis rpida v de la que se solicitaba, en este caso, mdxima agilidad en combaie
ndxima cormer speed o velocudad maxima de virape cerradol.

El swtenaa motoetzsdo reversible fue victima de su incapachlad para adaptarse a una bands
v de vuelo mibs amplia Si el vistema s¢ sdaptaba parns que las foereas en la paloncs Fuc-
bajas o moderades o pequefias velocslades de viclo sucedia gue cran muy clevadns o alta ve-
y & la ioversa. El resuliado final fue que el sistema de mando wotal (o motorizado wme-
} s implankt como normea. De becho, asl vonia va en el modelo F-S4E

24 Resumiendo ¢ rema
Linae s pooaite de sensacidn gue el piloto
Hene én cilos sistemas de
control habria que decir lo
sigulente.
* En los sistemas de con-
o] § irol manual, con reforza-
miento aserodindmico, v
imbién en los molores-
dos reversibles, <l piloto
“siente” de una forma u
oire las fuerzas seroding-
micas que el aire ejerce
sobie la superficie movil
que desplaza. Se dice, en-
lonces, que “siente el
avion™, de tal modo gue
las reacciones de la acro-
nave son proporcionales a
las fuerzas que ejcree so-
bre la palanca de mando.

= 5in embargo, en el siste-
ma motorizado irreversi-
ble el pilotww no siente las
- foerzas aerodinamicas. Su accion de mando revierte en ¢l desplazamiento de
‘wiklvulas de cantrol del sistema de mandos de vuelo. En estos casos, pues, hay
~ que proporcionar sensacion artificisl al volante de mando (técnicamente se
Hama restitucion de exfucrzos on ¢l volante ). El sistema de restitucion de es-

Faj I% F Difamincd s antfe 04 S mossndsdad
revralve 8 e iy
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focrros simula las foerzas que el aire cjerce sabre las superficies de control
de vuelo, de scuerdo con leyés determinadas que también Torman parte del
estudio de este capitulo.

Clases de sistemas de control de vuelo por mando eléctrice

2.5 Los Glumos aviones comerciales que llegan al mercado utilizan un sistema
de control de vielo sin Conexionds me<amuas intermedias entre ¢l volante de man-
do y los actundores hidriulicos de las superficies de control de vuclo. Estos siste-
mas s¢ denominan “sistemas de pilotaje por mando ¢léctrico™. También ¢ muy
frecuemie, por su brevedad, s demominacion Fiy by Wire,

Con mayor precision, se dice que un avidn dispone de sistema de pilotaje por
mando cléctrico cuando las instrucciones d¢ mando dadas por el piloto, o gue pro-
vignen del piloto automdtico, se envian o las superficies acrodindmicas de control
de vuelo mediante sefales eléctricas on lugar de conexiones mechnicas. Esta ar-
guitcciura reclama, en la practica, la prosencia en of sistema de und o mds ordena-
dores imtermedios.

2.6 Es posble distinguir dos grandes lincas de empleo de drpancs de mando
para sistemas ¢léctricos de control de vuclo:

* Sitemas que emplean minipalanca para introducir la sefial de mando, Han
aparecide en la sviacion comercial con los srsiemas chicineos de control de
vielo de la firma Airbus  Estos modelos son lox que han establecido la nor-
ma de actuscion praciica ¢n evle campo,

» Sistiemas que mantienen la filowofia clisica de volante de mando, incluso con me-
cansmo de restiucnin de cifueraod (scrsatwon arificial) de tpo convencional.
Por supuesto, la sl de mando de salida del volanie es eléctnea, olra cosa ex ¢l
apego del abricante y muxhos pilstos o un Grgano de control Lan antiguo como
¢l propio svidn, Es el caso de Bocing con su modelo Bocing 777

3. MANDOS PRIMARIOS DE VUELD

Alerones, timones y elevadores

1.1 La Fig. 353 muestra de forma esquemdtica ¢l sistema bdsico de control de
vuclo de un avidn. Los comemanos que sigoen son ¢lementales, pero nocesanos.

En el sistema bdsico ¢l piloto estd umido a las superficies de control de vuelo de
forma directa. Para éllo cuemta con dos elementos de actuscion principales, el vo-
lante de mando (o palapca de mando) v los pedales del imdn de direccian,

El movimiento hacia adelante v haca atrds del volanie de mando despla
timdn de profundidad, lforzando ¢l giro de la superficie alrededor de su gje (v
Fig. 358.3, grafico de la izquicrda).
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il efe de iro de una superficie serodindmics de control se llama charnela.
peamon la crnemdtica de movimientos, que ostd regulada por normativa:

» Si ¢l volante de mando se desplaza hacia atris el timdn de profundidad gira
hacia amba (ilustracion superion). Inversamente, 91 el volante de mando s
Mleva hacia delante, el timdn de proflundidad se desplaza hacis abajo,

* % ¢l volante de mando se gim hacia la derecha s¢ producen dos cfecion (ver
grifico intermedio): ¢n primer lugar el alerdn de la derecha sube; es devir,
Csubc la superficie del lado que s inclina ¢l volaste, En segundo lugar,
alendn contrano bajs, Asi, pues. los alerones lienen movimicnios CoRranos
ﬂi-l-'nmthlul

Lo pediles de direcoldn estan situados eén el piso de la cabing. Estin unidos
' uunwﬁ:it serodindmica vertical llamada timén de direccrdn Cuando
¢ pressona ¢l pedal derecho (ver ilustrachin infenior) resulia que ¢l imon de
. direccidn s¢ desplaza también hacia la derecha,

obvio indicar gue todos los sviones en la actnalidad deben responder de evia
' los movimientos de los controles de viselo. Histbricamente no fue asi, v
dMMMHMHWMMMI}EH
pucs los mandos respondian de distinta forma en distintos avienes. Mais
ple, sin embargo, ¢l sentido de los movimicntos pash a ser un requisito re-
mitario y oo un acuerdo de los fabricantes de aviones.

Con relacion a la Fig, 35.3 vamos a estuchar In actuscion acrodindmica bisi-
superficies de control,

a%

>N

Tendn de
o




al Movimientas e cabeceo [grifico A]

Se producen cuands el volante de mando s mueve hacia sdelants o hacia atrds.

El caso representado en (A) indica que crando e timon de profindsdad sube ha-
via arriba aumenta lx curvitura de la superficic inferior, Por tanto sumenta |n fiet-
7a de sustentacicn haera abajo que produce la superficiz, en el sentido que indica
4 flecha, Lo fuerze vertical en la cola origins un moments de proa arriba, mavie
mizato alrededor del cdg. def avidn (movimienso de encabrifamiento),

5l el volaate se mueve nacia adelanie la superficie hotizontal de cols estd com-
bida hacia arriba, de maners que Iz ferzs aerodindmica total en la cola, o hen dis-
mingye o cambia de sestido. En ambos casos aparece un movimients de 1o proa.
del avign hacia abags,

by Movimientos de balances [grifico BRI

Se producen custdo ¢f volante de mando gita en sentida laters],

Bupongamos que e! volaote se gita hacis |a derecha. En esie caso el alecodn de f4
defecha se despleza hacia arrika v el de la loquierda desciende. La curvatura nupe=
riof del ala derecha disminuye er lo zosa del aleron debids al desplazamiento de.
la-alet hacia arriba, Disninuye 1a curvatura del extradés del ala, de maners que la
corriente de mire ejmce Menos succion e dichy zona. A le vez, la survatira ded al
izguierda aumenta en Ja zonz del aleron porque Sste se desplaza hued abajo,

Elresultado global es que pumenta s sustentacion del afa {zgaierda v disominu.
ye la de! ala derecha. Se produce entonces un gito del avin hacia la derecha, esto
@5, hacia el misma lado que ae pira ¢! volane de mando

cd Mavimientox de guifioda {grifico Cf

Este flimo ezso se explica de la misma forma, pero referido a la superficie ver-
tical del timan.

2] desplazamiento hacia dentro del pedal derecho saments la curvatuis dal lade
izguierdo gel tmdn. De este modo sparece una fuerza en el sentido indicado por
la flecha,

La luerza origing un momento (momerio de guifada) alrededor del e.d.g, de!
avidn, que tende a girar ei avicn a b derechs, en el mismy plana,

Potencla de mando

3.3 8¢ llame “poencia de mando” de una superficie de control of momento ma-
xime de control gue ejerce segim ol 2je del avidn en o UE ki,

Asi, hablamos de potencia de mando en balanieo, en guifiada v en profundidad,

La polencia de mando de ana siperficis de control depende de dos factores bi-
sicos. a) drea de la superficie de contol; b alargamiente.

La patencia de mando asmenta con vaiones ereticnies de fas dos variables.
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AERODINAMICA

;-, gln la velogidad de vuelo del avion, o ¢l tanmafo de las superlicies acro-
micas de control, los fucrzas necesarias para desplazar los mandos pueden ser
s que resulta dificl o imposible efectuar la operacién manualmente, de for-

el nombre de compensacidn ¢l conjunto de 1éenicas que disminuyen o
A, &n su caso, 18 foerza necesaria para accionar las superficies de control,
o con el fin de conseguir una condicion de vuelo determinada,
particular, |n compensacibn acrodingmica se emplea para disminuir en vue-
gerea de reaccion al desplazamiento de la superficie de control,

:'_ dos procedimientos para compensar acrodinimicamenic una superficie

'r una distribuckin de presitn favorable alrededor de ln superficic se-

d 3. La distribacidn de presidn oreada debe ayudar v reforzar Ia ac-
dl.' mu:du del piloto.

pleo de alotas suxiliancs especiales: aletes compensadores o tabs de com-

o,

em n:!l:l.u que en este mismo capiulo veromes que existen otres aletas
uhu de control) con limcones auxiliared de mando de voclo, que no dé-

wonfundirse con las antenormente citadas,

.'. e w l
pire del grupo de compensadores acrodinamicos, la técnica de compensa-

adura pertencee 2 la primera categoria del apartado 4.2. Es la mds an-
facil én woria, La Fig. 35.4 ilostra dos formas simples de compen-

' ﬂhﬁmmmdﬂu figura ponc de manifiesto que cierta pane de
s mivil del imdn de dirccciin esth situada por delante de la chamela,
Hmmuﬂmpw:m proviene de su forma grométnica.
tiplo de funclonamiento es cl siguiente: la superficic en comadura situa-
tl¢ In charmela produce una fuerza acrodindmica que origina un mo-
‘gontrario al que produce el resto de la superficic mévil, elo s, la situada
3 lado de 1a characls. Por tanio, ¢l momenio de o fuerza acrodinamica que
e la cormadura o8 un par contributive, en el sentido de que ayuda al piloto
pockonar la superficic de control de veelo,

@ibujo de s parte inferior &e la Fig. 35.4 responde a la misma idea. Observe
b nﬂ:mmuupimmwrmud:llmlmldtl- superfiche esth situada de-
z del cic de chamela. De igual forma, cotonces, esta parte origing fucras ag-
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rodindmicas de tipo contributivo, qué ayudan al piloto para desplazar la superfi-
¢ie de control de vuelo,

Desde ¢l punto de vists contiructivo se distinguen dos lipos de compensacidn
por comadura, llamadas comaduras shielded v unshielded, que muestra la Fig.
15,5, La diferencia e que ¢l bonde anterior de la comadurn sshielded no forma
parte del borde de ataque, proplamente dicho, de la superficie acrodinimica prin-
cipal. El borde shiefded puede funcionar mejor en vuelo a alia velocidad porgque
qucda mis al abrigo de las perturbaciones que sc forman a velocidades muy altas,

l

s w e de Chares

Fg. 34 Compansati
Eer i RS O T AE R
e mupesicall de Conie

4.4 La compensacidn por comadera, coma hemos dicho, o la min sstigaas que euisie. 5S¢
aplicd en principio a los timones die Jos barcos y de la aplicacion maval pasd a la acromiu-
tica. En ¢l pasado sc empled on todos hos gjes del avidn { profusdidad, balanceo y guifiada)
peti scabd por desaparccer de bos alerones debido o las cangas srrodinimici tan altes que
e producian en 18 propla comadir. Exto fue dal debido al sumento de velocadad y tamaio
de los aviones, que cvigian mayones cargas on [y pequella superticic & In comadura

Las escasas aplicaciones de la comadurs para veclo & sl velocidad no mastraron low
problemas de fameo que se predecian, J, © Gibeon ha descate wm gjemiplo de caza su-
peronsio goe ha empleado oo tipo de compensaddn cin dificulisd ( permanos gae b tipo
slvielded, com el fin de alejur la comadura, ¢n lo posible, de las ondas de choque del borde
de ataquel

=51 =B 3

Fig 35 8 Comadun unmhindded (epiminial i shalded (L5 omy Repcoodd oo by demscin)
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Compensacion de Handley Page

4.3 La Fig. 33.6 muestra Ia forma geométrica de la compensacién de i
Page. Es un método conocido en aviacion desde hace muchos afos. Su nris

aplicacion fue en el elevador del Levassewr, nada menos que en 1920, |
Las actuaciones serodindmicas de la compensacion de Handley Page son las s
guientes:

1. Destaca en primer lugar, Fig, 35.7, I presencia de dos foerzas en juego F,
¥ F.aun lade y orro de 1a charnela. La chamela estd sefnlada por una linea
de trazes en ol grifico. El provectista del avidn presta mucha atencidn para
que las fuerzas de compensacidn que aparecen en la parte esterior de la char-
nela no sean altas, que hagan dificil ¢f retorno de 1a superficie a su posicidn
neutra. Situacion de este tipo sucede si el momento que produce la fuerza F i
respecto al eje de charnela es mayor que el producido por F, . Un avidn de
estas caracteristicas seria peligroso,

2. Dos factores adicionales que influyen en la actuacion de este compensador
son la forma del borde de atsque del compensador v 1a proximidad de dicho
borde con la superficie principal del avidn a la cual estd amiculado, La dis-
tancia entre la superficic fija (timdn, estabilizador ...) v el borde de ntaque
del compensador s¢ llama cierre dil compensador. Varisciones pequefias de
umna y otra caracieristica del compensador (forma del borde de ataque v cie-
rre) suclen dar lugar a grandes variaciones del momento de charnels. La for-
ma del borde de atague es importante por su cfecto aerodingmico cuando la
aleta, al girar, emerge ¢n la corriente de aire, instante en ol que deja de estar
en la sombra acrodindmica de In superficie fija que precede.

sompensacion de Westland-Irving

4.6 La Fig. 35,8 es cl esquema del compensador Westland-Irving. En realidad es
ina modificacién del anterior (Handley Puge), Sin embargo hay dos varisnies en
t compensador de Westland-Irving que conviene destscar:

* El perfil del compensador esth en la sombra aerodindmica de la supetficie de
control principal del avidn a la que se fija. Asi, pues, es un método de com-

: Descoriramipnic
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pensacion apto ea principio para ¢l voelo de alis velocidad, por ongimar me-
nos iaterferencia aerodindmica.

» Las superficies superior ¢ inferior del compensador estin incomundcadas (“sella-
das™) desde el punio de vista scrodindmico, por medio de una bands de matenal
flexible. La banda flexible se exticnde hasta ¢l borde de la pared de la superfice
principal. El modo de funcionsmicnio de este compensador s¢ basa precisamen-
te en reforzar ¢l mamemto de chamela por la diferencia de presion estiltica que se
origina & bos dos lados de b banda de cierre. La diferencia de presion estitica se
origing, como ¢s bien sabido, por Ia succiin existense en la pare superior del per-
il v la mavor presada estatica del aire cn la parse infenor.

La compensacion de Westland=Irving se cmplea frecuentemente en alerones. A
veoes, coma varianie del tpo, puede no existir el “sellado”™ completo del cierme en-
tre las dos superficies, sungee of un ajuste muy preciso. La holgura en este caso
puede ser del orden de | mm,

C

SaRBa0 el chirme

F 1B Compempaltr 3o Wealvi-iFerd 5 ori soificacde gel comipensador Hivigiey Page.

Compensacién por modificacidén del contorno del parfil
4.7 Méwdo de compensacion simple v eficaz.

Técnicamente s¢ denarmima compensacion pod borde de salida biselado (de la su-
perficie de control, se entiende) v se muesira grificamente en la Fig. 33.9.

S TeT<



| Al hilo d¢ esta técnica de compensacidn convendria sefialar la importan-
' ¢ia que ticad la forma geométrica de la superficie de control en los mo-
mentos d¢ charnela, que s ha constatado histbricamente. Un ¢emplo clisico
nmutlfmmﬁlﬁm#hllﬁuﬂlm.ﬁmm&
mum&wuuclwclmhiMnMﬁhwﬁ-
cies de control tuvo que cambiarse por chapa metalica.
Mwufmmm&mm-upﬁﬁhhm&hhnmm
mumﬂmdmammwﬂmﬁdnkum—
lidad del avion, En efecto, con ¢l aumento de la velocidad de bos sucesivos modelos del
MrdWW&hhﬂmﬁmmﬂdMIp
m&umamumnmmummmlm
dmimxo. De eita forma, s¢ modificaba a la baya 1 potencia ¢ mando del avidn ca ala-
;hmﬂmhlmihnmpmﬂmmlwwdm

Fy 35 9 Compensaciin por borde v salda Srieiads) de b spefion de control

Compensacion de Frise
48 Se cmplea para compensar la guifada adversa del alerdn (ver Fig. 35.10).
Wmu«nﬂmm:nhdlm&lphoduochhm-
mnmmm,mmummmm-
ca. Igual y contrario sucede en la otra parte del ala.
Bmhdoum"pmmm'.muumlhwm:muuﬂ
control de maniobra que 5¢ precisa.
hmnﬂ:wndﬁriutkueltjcdummm.c-udodm
uﬂh&hﬁhdh&kmwmwuﬂvﬂmh
mvwllmhfm.ilhnﬂwhtmkiﬁdﬁ*d:;&om
ane ecth préximo al olano inferior de la superficie. Al emerger en ¢l mire, en una
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zond de alta presidn dinamica, sumentd ' resistencia aerodindmics del alerin, que
g5 el efecto que s persigle pard compensar |2 guifada sdversa,

La compensacion de Frise np % emples por lo geneal en aviones comerciales y
los gue vuelan a alta velocidad

e

Chemalz

Fig. 3570 Le compensssidn e Fres S8 eMpies oo CompRuiar s uiteds overse dal e

Taps

4.9 Los tabs son pequefias aletes simadas en el borde de salids de las superficies
primarias de sontiol de vuelo, Estin grticuladas de tal modo que poseen libertad
de movimignto respecto 3 la superficie donde se mstalen,

La Fig. 35.1% musstra |08 elementos del tak. El wab dibuado perignece al bpo de
mango adirecto, que lucgd estudiamos. pero agui nas interesa solo Su aspecto ge-
OEadtTCD.

El iab esta articulade en 2l borde de salide de 'a sunerficie de contrel (frnon de
direccin, dz prefundidad, aleron), v pueds giar ibremente respecto a ella, Yacia
arriba o hacia abajo, A su vez, la superfieie de centrol puzde girar libremerde res-
pecto al plaro fijo {(estabilizador, mdn, i),

Clasificacion y funciones

410 Los tabs se clasifican én uos grandes grupes: de mando indirecto v disgcto,

En los primeros, de mando indirecto, ¢l tab tiene una ligadura mecAnica, que s
noftidlmente ung bamra ¢ mando. La ligadura coneeta el propio tab con el planc
fiig @) gue perienece | omon, estabilizader, .

S¢ dice que el b s de marelo indirecto porque ¢ piiate desplaza a superficic
de control de veelo, v no ¢l tab. Por tante es &l movimienn de la saperticie prin-
cipal el que luce girar el 1eb graciaz & [2 bama de lipadura de conexian,

Fn los segundes, tshs g2 mzndo diresto, el piloto esti corectado ol tab median-
te barias y articulaciones de control. E1 prloto puede socionar directamente <1 tah,

Laz caracteristicas de un tipo v 0lro de tahse estugian rds adelante, en esle mis-

i apartade,
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411 Los tabs cumplen dos funciones basicas:

) Colabotan ¢n ¢l movimiento de la soperficie de control de vuelo a la que
cslin unidos
b) Compensan ¥ reducen a cero la fuerea que necositn hacer ¢l piloto sobrne los
organos de mando para mantcner una condicion de vuelo determinada.
Los tnbs dedicados a la primera funcitn se llaman tabs suxiliares de control. Los
cumplen funciones de compensacion se llsman tabs de compensacion,
_En peinCipio no hay inconveniente para que on tab sca, a la vex, de compensa-
} de control, ¢s decir, que cumpla las dos funciones (ver apartado 4.14),
. sin embargo, que se pueden dar situaciones de¢ vuelo donde se sumen, en
mhudiru:ci{nd:gmd:hnm ¥ en un instante determinado, los desplaes-
tos necesanos pars control de vuelo v compensacidn del avidn, Esta situaciin
a lugar o un desplaramienio angular excesivo del tab, Por esta raein suele ser
prictica normal separar laa dos funciones. Asl, como equipamiento normal,
tabs independientes para las funciones de compensacidn y auxiliar de control.

4.12 Estediemos brevemente el funcionamiento acrodingmico de los tmba,

@) Fundamentin acrodindmicon del taoh auxiliar de coniral

La Fig. 35.12, grificos {a) y (b), mocstra la actuacion del b suxiliar de control,
DObserve la presencia de la superficie fija, 8 | trquierda. A continuacion estd si.
tuada In superfivie principal de control, bien sea el timdn de dinsceidn, ¢l de pro-
fundidad o alerdn, ¥ al final ks pequeia aleta o @b,

Llpnilnﬂn{l]dt!:ﬂﬁmwnumhmmwwnynmm
en equilibrio, anterior a una maniobra. Supongamos que la parte fija del pland co-
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rresponde al timon de profundidad,

Tal Si el piloio desea desplazar hacia

; EY abajo el timon de profundidad, tal

ﬂ-"" como en el grafico (b, el tab auxi-

liar de control estd articulado meca-

nicamente de tal manera que se des-

plaza hacia arriba, en sentido con-

trario al timon de profundidad, Mas

detalles de movimientos del tab se

il estudian en este mismao apartado;

s ahora nos interesan los principios
acrodindmicos,

[Debido o la curvatura de perfil que

se forma en la zona del tab aparcce

—1\\_.__ una fuerza aerodindmica hacia aba-

jo, dibujada en la ilustracion (b),

e} Esta fuerza, al actuar sobre el eje

del timén de profundidad {charne-

la), produce un momento de chame-

Fig. 3512 Funcionamienio asrodindmices del tay 18 JUE ayuda de forma positiva al

piloto para realizar la maniobm de-

seada, que en este caso ¢s desplazar

hacia abajo el timén de profundidad.

Los tabs anxiliares de control proporcionan grandes momentos de charnela para
desplazar las superficies de control, a pesar de su pequefez. La razin es que las
fuerzas que desarrollan actian bien lejos del eje de giro de la superficie de control,
lo que significa que actuan con un gran brazo de palanca,

b} Fandamentos aerpdindmices del iah de compensacion

El funcionamiento del tab de compensacion es similar y se muestra en la Fig.
35.12(¢). Tan similar es gue ya sabemos gue en la misma aleta pueden estar pre-
sentes las dos funciones. Lo gue sucede en este caso es que se buscan soluciones
de equilibrio acrodindmico del avion, no de mando.

La funcion del tab de compensacién es anular la fuerza que el piloto necesita ha-
cer sobre el volante para mantener una condicion de vuelo determinada. Permite,
entonces, establecer la condicidn de voelo equilibrada del avidn, con poca o nin-
guna accion por parie del piloto.

Le actwacién del tab de compensacion se explica a pariir de la figura,
Supongamos que se desea mantener una posicion de timon de profundidad hacia
abajo, tal como muestra la figura, En lugar de mantener constantemente el volan-
le de control hacia adelante, durante todo el tiempe de la maniobra, es el tab de
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realizado y los momentos son iguales ¥ contratios, el avién cont

y ; . aviin continda .

P in mmﬁn directa del piloto en dicha fase de maniobrs. Por m
0 e peceita ol siuscidn de viclo ol tab debe reajuitarse de forma comres-

a El tab ajustable en tierrs es sencillo y s emplea en aviacion ligera, Consiste
flina pequeila alets metilico unida al borde de salida de la supericie de control

| propdsito de la alena ex correpir aliwme rndvavia i deseads que axhibe

it condiclin de vielo recio ¥ alvelado, con los cnntralss sa paosloldn tey-
| afuste del tab se cfecton despucs de los vuelos de pricha del avida, y per-
pece en dicha posicion de ajusie salvo modificaciones estructorales posteriores
B scomcjan ¢l reajuste de posicion.

@b de mando indirecto: funclones de control y de compensacidn
:f' Ya hicimos referencia breve al tab de mando indirecto, a propdaito de la Fig.
511, La Fig. 35.13 imroduce dos csquemas pasibles de movimiento del tab de
pando indirecto, grificos (b) v (). El grifico (a) muestra ¢l tab ¢n posicion peu-
. Nos referimos al movimieato del grafico (b}, El comespondiente al (c) se c5-
diarh en ¢l privume spantsdo.
'#lﬁmihlnhlpﬂﬂciﬁnﬂdndud:hlkﬂmuhﬁmlhrﬂ:mﬂ.
ara alivior los esfucrzos de desplazamiento de la superficic de mando.
Epongamos de nuevo que 32 trata del elevador del avidn. Cuando ¢l piloto intro-
e una fuerza F, destinada a desplazar ¢l elevador hacia arriba, la ligadura que
xiste entre [a barra del tab con el plano fijo obliga al tab a desplazarse en sentido
sranio. El mb origina un momento alrededor de la chamela del clevador, mo-
mento que liene ¢l sentido de forzar el giro del clevador en ¢l sentide deseados.
Conviene sefalar que este mismo teh, grifico (b), se puede emplear como tab de
Co win, combinando 1as dos funciones (control y compensaciin). En este
' Ia barrs de ligadura de conexidn del b estd formada por dos cuenpos rosca-
dos accionados por un molor eléctrico reversible, esto o8, que puede girar en sen-
tido horario o contrano a las agujas del relo. Cuando un cuerpo de la barma rosca
sobre ¢l otro s¢ acorta la longinud efectiva de la barra d¢ ligadura. Entonces, el tab
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se desplaza hacia abajo. Cuando un cuerpo de [a barra de ligadura se desenrosca
del olro aumenta 1a longitud de la barra v el tab se desplaza hacia arriba.

Bien enendido que cuando el tab sctia como compensador la accibn de rrando
por parte del piloto actia sobre la loagiud de la barra de ligadura del b, esio e,
hace girar ln aleta debido a la extension o retraccidn de la barra y no por ¢l des-
plazamiento de la superficie de control a la que esth amiculado ¢l b, El desplaza-
miento del tab en una direccion v otra depende de la longitud de La barra en un mo-
mento determinado.

En todo caso, ya hemes dicho que no e frecuente esta dualidad de emples en la
actualidad por el gran desplazamiento angular que necesita ¢l tab cuando s dumai
acctones de compensacibn y de control,

Tab de mando indirecto: anti-tab

4.15 El anti-tab s un b d¢ accionamicnto indirecto cuya bamra de ligacura se
une & la pante superior de la estructura del plano fijo, y no a la inferior (ver deta-
lle en la Fig. 35,03 ¢l
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[anti-tab sumenta la fucrza que el piloto necesits hacer ¢n el volante para des-
¢ la superficie de control de vuclo.
sunito de conexitn de 1a barra de ligadura inflaye, como e lbgico, en los des-
micnios del 1ab respecto 1 la superficie de control. Asi, vemos en el grifico
_:im.wnndnhmpﬂﬂckd::mmluhplmhminmhumhﬁul
 Bace en ¢l mismo sentido, no en ¢l sentido contrario como anbes.
gales son los resultados practicos de esta conexion’
pls importante es que mcrementa la Fuerza que el piloto necesita hacer en ol
ge de mando para desplazar la superficie. Por esic motivo su empleo comin
mhmwdpﬁhﬂnhmdﬂmmwnuﬁulm.pﬁ
plo, de superficie acrodinimica pequeda que se girt con facilidad. Esto sooe-
{ particular a baja velocidad de vuclo,
ealidad, ¢l anti-tal admite mis posibilidades en cl campo de la estabildad
_ Irufnw:lmn}mbuhnp:ﬁud:munulpmurﬂmmnm
ante al nivel deseado. En divenos aviones, includo ¢l ya vetersno Boelng
mmummduMﬁdimimmmrmW:lmdr
ks sin necesidad de acudir a una superficie de timdn mds grande, y de mayor
gue huce el trabajo equivalente.
eforramicnto de mando con anti-lab se aprecia en la Fig. 35.13 (c), ya citar
jote que, 8 1odos los cfectos, el desplazamicnto del tab en la misma direccion
 superficie principal dé control tiene ¢l efecto de aumeatar la curvatura de la
Py mimhm:i:nhlm“inmnmmhrummﬂiﬂmhmh

§aipilih .

ge mando directo; servo-fab

El scrvo-tab se emplea par disminuie los grandes momentos de charnela
sentan algunos aviones para desplazar s superficies de control, E1 piloto
yiim con scrvo-tabs estd conectado directamente al ab y o con b superfi-
gontrol donde se instala, a través de la barra de ligadura .

tvo-tab comened a emplearse a pnncipios de Tos aflos treinty, en Jos gran-
arderos { Boulton-Poul Overstrand) ¢ hidroaviones (Short Rugoon) junto
dispositivos de compensacion, como los de comadura,

hpetivo, naluralmente, fse disminuir los grandes momentos de chamela pre-
En cH108 avioncs.

e, uqmwwuinhnmﬁqwmnlm-ﬂwﬂm-uhpﬂmh
7 tes interesados en ¢} ema

| S recordars del eatudio de Is axignatara estabilidad del avion que ¢l momen-
'-hd::hmhquﬂhfmﬂpumpmm|umprrﬂ¢ind-rmmdw-
e dado por la cupresidn:
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M, = % C, V"5
siendo p Ia densidad del aire, ¥ la velocidad del aire, Sy ¢ el drea ¥ |2 coerda de la sus
perficie de control, respectivamente. €, es ¢l coeficiente de momento de chamnela,

Para uma velocidad de vueho y altitud determinadas, ¢ momento de chamela depende de
;- Este coeficiente se determina asl; '
Cy~brbasbn+bf

siendo @ ¢l dngulo de ataque de la superficie de control considerada, 1 el krgulo de giro

de dicha superficie, ¥ ) el dngulo de giro del tab unide a dicha superficee.
El coeficients b, ex ¢l momentn debido a 13 curvaturs de [a superficic de control cuanda

opera con Angulo de staque cero, Bl coeficiome B, es nulo en el cano de que la nﬂl&n:

Hgasuammumﬂnﬂmmmmmm et il Bah

serodindmica sea stmétrica. Por su parte b, b, v b, expresan la vanacidn que expenimenta
el cosficlente de mamento con relacktn o los cambios angulanes respectivos, eslo os, 1es-
pecto a o (ingulo de ataque de la superficiel, 1) {angulo de giro de la yuperficie de con-
trof} ¥ @ (dngulo de giro del wab). Matemiticamentic son las derivadas del coeliciente de
OMENto respects a8 extor desplazamicntos angulares (o0 /da , JC Jdn ¥ dC 4P

El servo-tab y ol tab con resorte, que estudiaremos mis tarde, basan su funclonamiento
en la variascidn que experimenta el coeficiente de momento de chamela C,, cunndo el prlo-
to actily directamente sobre ¢ tab (Fig. 35, 14), dicho de otro modo, cuando modifica €l
coeliciente b, Las fuereas que hay gue realizar en ¢l volante de mando son pequefiis, pues-
15 que hay que vencer dnicamente el momento de charela del tab, que e» una aleta relati-
viimenie pegucia.

Convendria sefalar dos cuestiones adicionales:

a} Aungue las barmus de ligadura y de mando del 1ab aparecen en la figuea dibujodas fue
ra del contoma de In seccitn aerodimdmica, por motivos de claridad del dibujo, en la rea-
Bidsd todo ol siviema de varillaje extd contenido en la seccion aerodindmica con ¢f fin de
producir minima interferencia. La Fig. 35, 16, mis adelante, moestra i detalle real de
construcciin, donde se observa que el conjunto de barras de mando y ligadura estan con-
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gt o ol motersor del perfil. A lo suma, o3 1a panie final del varillaje e que » veces wo-

Bl inevitablemente (ver Capitulo |, Fig. 1.19)

L El pumto de conexitn de la barma de mando de cabing e situado cn la Fig. 3511 justo en

o ks alto de la barme de giro. Por supuesto, ssle punio pusde ear en cuakquier posicion
pdia. S¢ obtendn ¢ eita Forma dintisitos momentos de accionamisnto del tab,

y de mando directo: tab con resorte

AT A propdsito del apartndo anlerior, conviene observar que ¢l momento de
fmcla necesario par desplazar ¢l servo-tab puede ser muy peguefio dado el re-
ado tamalio de la aleta, ¥ mis ¢n aviacion general. Por el contranio, ¢l momen-
e charnela que hay que vencer a alta velocidad de voclo peede aumentar de for-

atable. No olvidemos que, entre otras variables, ¢l momento de chamela de-
e del cuadrado de la velocidad del aire.

e asi ¢l conoepto del b con resorte. B un tipo de servo—-tab que cumple dos
Bloncs: a) incrementa el momento de charnela para dosplarzar el tab a baja ve-
gdad, b) disminuye tal momento cusndo aumenta la velocidad del aire, La Fig.
A5, grifico superior, muestra la disposicion esquematica del tab con resarte,

| ah con resone ei un servo-lab en ¢l que, ademis, ¢l piloto se conecta de for-

directa a I superficic principal a través de un resone de elasticidad (cons-
ge de rigidez) detorminada. Punios de interés o sefalar son los siguicntes:

Fig 33 135 Deagaoiescr SIFUAESCA OB S0 COrY ARBOTN L Ir) SLIDSNDNT BT WO winos” musalne o
U Rl 0T AROFE D8 OeECEps
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* El resorte del tab se comporta a baja velocidad de vuelo como ligadura rigi-
da, es decir, el resorte no se deforma debido a su propia rigidez v el tab si-
gue el movimiento de la supecficie a la que estd unida cuando ésta gira, En
esta fase los momentos de charmela que entran en juego son pequeros, a baja
velocidad de vuelo, El incremento de la fuerza que hay que ejercer en los
mandos o baja velocidad se explica por dos caminos: en primer lugar por ¢l
propio desplazamiento del tab; ademis, el piloto debe vencer el momento de
charnela de la superficie de control principal.

* A alta velocidad de vuelo sucede lo contrario de lo comentado en el parrafo
anterior. El resorte del tab se extiende o contrae debido a los importantes mo-
mentos de charnela que se generan, y que ahora sobrepasan la nigidez del re-
sorte, Ahora el tab no sigue ¢l movimiento de la superficie principal. En este
caso, el desplazamiento angular del tab, en relacion con la superficie de con-
trol principal es cada ver mavor, pues son siempre movimientos apuestos,
(Que significado tienen estos desplazamientos relativos, cada vez mayores?
Pues que el tab con resorte contribuye con un momento de charnela crecien-
te & alta velocidad de vuelo, que ¢s la ayuda que se necesila para desplazar
log controles de vuelo.

* Comentario fmal sobre la constitucion fisica del resorte en este tipo de tab,
En la realidad, el resorte del tab no esta dispuesto en la forma que describe
el esquema de la Fig. 35.15. En la prictica es un resorte de torsion instalada
en el mismo eje del tubo de giro del tab. No es, pues, un muelle simple line-
al, De hecho, la Fig. 35.16 corresponde a un tab con resorte. El muelle esté
situado en el propio eje de la barra de giro, 2 modo de cuerda en espiral de

tipo reloj.
> [ | <



el camipo de velocidades de vuclo del avidn ¢ muy amplio resulta difi-
! los requisitos del resorie para operacitn en baja y alta velocidad,
b casos poede que bos mandos sean muy ligeros a alta velocdad, cuando au-
presian dindmica del aire que sctia sobire ol b, Para cludir la ligerera de
| altn velocidad se afade un auevo resorie, ¢l resorte de descargn (Fig.
o mierior). Este resorie estd situado ¢n la barra de ligadura del b, y

i ¢s disminuir ¢l desplaramienio angular del b o medida que sumentan
de charnela en €1,

El tab con resorte es un sistema ideal para aplicacidn en mando de balanceo
a vanaciin de momento que produce es propoarcional a la velocidad del
Bade ol punto de vista operacional esto quiere decir que la velocidad de ba-
gel avidn resulin constante por umidad de fuersa ejercida en ¢l volanie.

8 ¥ los sistomas de control de vuelo irreversiblos

or su propia natumlera, jos ths 0o Lo necesanos en los sistemas de con-
__'__1u irreversibles (de mando 1otal). Otra cosa s que, & pesar de La irre-
idad del sistema de control, el proyecto del aviba permila una dltima cone-
cdnica del piloto a crertos mandos de vuclo ante ¢l extremo caso de péndi-
jos. los sistemas de potencia. Hay un pumeroso grupo de aviones moder-
i mercado que pucden controlarse, en 1oda la banda de variaciin del cen-
avedad, usande ¢l imdn de direccion para gaifada v balances v ¢l cstabi-
prizontal mdvil como mando en profundidad.
i casos ¢l fabricante del avidn peede instalar tabs en eatas superficies de
fl caso mis tipico s en ¢l timda de direccidn ante la eventualidad de com-
i del avidn por averia de un motor marginal {mator critica),

DE ESFUERZOS EN MANDOS DE VUELD

o sisteman de control de vuclo de mando 1wl algunos fabnicantes con-
ecesario disponct de un mecanismo de restitucion de csfecrros en ol vo-
ndo y pedales del imdn, restitucidn que ha de ser reflejo de la situa-
s acrodindrmica que actila sobre estas superflcies, Exnos sistemas se de-
e restituciin de esfuersos ¢n mandos de vuclo, sunque estd muy oxten-
mpleo del 1Wrmino “sensackon amificial”, traduccion literal del vocablo
Emplearcmos unn ¥ otra expresion indistintamente.
gma de restitucion de fuerzas cumple dos funciones:
Estsbiecer carga on los drganos de mando, funcién de las fuerzas acroding-
icas que s¢ ¢jeroen en las superficies de control. Las cargas artificiales ori-
ginadas en el volante permiten al piloto graduss, 8 su vez, la carga estructu-
mal & gue somete el avidn en cada momento, al exlstir correspondencia cntre
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una ¥ otra. La carga en ¢l volanle puede establecerse de dos formas pringi-
pales o combinaciin de las mismas: 1) carga proporcional o la presidn dind-
mica del aire: 2) carga proporcional al desplaramiento de un resone, admi-
tiendo esta Gltima opcidn muochas varanies. Al referimos en o sucesivo a la
cargd en ¢l volanie enlendemos tambicén incluidos los pedales de direccidn
(organos de mando)

* La segunda funcidn del sisiema e retomar los drganos de mando a la poni-
cidfl neutra cunndo s¢ han desplirado de ella ¥ ¢l mloto los libera.

Fuerzas limites on los mandos de vuelo

3.2 La normativa distingue eotre dos tipos de fucrzas aplicadas a drganos de
mando convencionales:

a) Fuerzas referidas a sifusciones de vuelo normal, o bien las que se gjercen du-
rante la transicion entre distintas condiciones de vuelo, incluids la de parnda del
molor mas entico. 5S¢ denominan (ucrzas para control v maniobrabilidad del avidn.

b) Fuerzas limites en mandos para demostraciones estruciurales.

El sistema de restitucion de esfuerzos debe. logicamente, adecuarse a los limites

de las fuerzas normales para control ¥ maniobra,
Farrcy gm by apiicada in velaaie pedalen P abeire  Hafumove  Calilade

A mion S [ Mo g ol veensa M s
Aploniion sentporal, Lns e e of velsss 2E 11

ez oy (jefimby 68
Ao wn bt o dr e 435 ad 9

Para referencia, lox limites aplicables al avidn comercial certificado al amparo
de FAR 25 se muestran en la Tabla adjunta. Nota, JAR 25 incluye nlgunas varia-
cioncs, pero dada la tendencia de armonizacion de ambas normas cabe esperar que
se unifiquen en trno & catos valores

Tipos de sistemas de restitucion de esfuerzos
53 Low aveones que complean oule sistema citdn equipadon con muy diver.
so tipos, de tal modo que no e i) identificar grapos coenmunes.
Par gjes del avion, low sistemas mis empleados son los siguiented’:
Efe de balamere
El clemento mas comin en oite e o 2] dlitdma de reatilucidn bassdo on resortes.
La sensacida artificial deponde entonocs de by elasticidad del resone
' Tengn on coenta ¢l foctor que en normal |8 combimacidn dc kou chmswnios scul sefolsdos én um s

i ko detcrrninade, ¢on gl fin de aagporar. Mt o refoerar al ipo Biaico en sl oo doler.
e ey agies

S TeT<



[En general e trata de un vistema sencillo y de resaltados satisfactorion avcepto a altes
de vuclo. En este caso, las fuerzas en of volanie por unidad de répmen de ba-

pucden et may pequelas ¥ nevesitas de un sepundo resone de apoyo cuya cont

de rigdez no sea lineal.

Ele e cabeceo

Normaimente e el cje quo plantea mas problemas de disefio del sistema de restituciim

e exfucrros.

{mmmrmmmm-ﬁumm'.wmul simbolo de ls

dindmica del aive (¢ = % pI? ). La canga ca los mandos e3 foncide de o preikin

ded aere.

El apartado 5.4 describe un sivtema deo wsbe tpo,

Stuiemas del tipo “Kestimoion - que commismos s han empleado o al o de balan-

pero por ko comibn han rewltado en ua avida con mande may pesado en evie GE ¥,

adermds, con capacidad limitada de régimen de balanceo,

Ele de guituda

S cmplean sistoman basados en resories ¢ incluso del tipe "Restituwcidn-q”. La funcida
s mportante que s¢ PErgUC en esle gie on limbtar 18 potencia de mando del umon o alta
‘welocidad de voelo, por ¢ petigro de sobeecargar La estructura de cola. De aqui [a exisice-
‘¢ia de algunos tipos que emplean un resorte simple. Esta configuracion proporciona fuer-
1 constante en ¢l pedal en régimen de reshalamicnio, a coalquier velockdad de vuclo

£ 4 Como terma suplementanio etudiamos el sistema tipo “Kesalfweidn-", muay emplea-
do en el g de cabeceo.

La Fig. 35.17 muestrs ¢ esquema en extudio. E shstema consiste en vilvils medidors de
 presidn hidriulica, cdpaula de presion difercpcial y martinete de sensacidn snificial
| La cipsula de presion diferencial mide constantemente L diferencis entre la presidn
dindmica v estdtics del mre. La diferencia de previde s estsblece sobee ¢l diafragma
{membrana fexible) que separa ambas camaras. Observe que cuando sumenta la presion
dindmica, esto o5, cusndo aumenta b velocidad del aire, la merbtans tiends & desplasar-

i { ol

“mwﬁwmw i presion dindmica qoe ve establoce ¢n L pane superios
ﬂh“ﬂummﬂm.hm-#hmwmﬂhkhﬂr
mhrmwmﬁnhhpﬂ#i&um\ﬂuphhmﬂlmumﬁﬁlﬁ
Hmﬁpﬂuﬂhtuwﬂuwﬂﬂhwpﬂﬁdﬁ:cmmmhm—
munqmudmh:nmd-mlmm“mnd sopante del resorte.

La vilvala medidora tiene tres puertas de paso para ¢l fgido hidriulico.

hﬁﬁhuhmhﬁﬁﬂhm&mﬁmwmmhmmwﬁﬁr
lica del sistema principal o activo del avidn. E1 interior de la viilvula medidors ticne una
h:udm.m:mml,mpmidhumtwhnﬁﬂndrﬁ?mu
mﬁnﬁhﬁuw.ﬂhwﬂlﬁmyﬂw&hmmmlﬂi# ka chpau-
la de presidn diferencial.

EIMqﬁﬂmiMHhmMuﬂmgrﬂvﬂﬂn
mmwumamhmmhquummnmm.
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Linea & matomo.
Lava o) piskon del ciindr da Sesaitn
SENEATEIN an posicidn Neum.

Lnws dhal reaodte o senbatsin an posicien Nedtra

B =

im

Fig 35,17 Sisterrs 08 mstiuciin de frorzas dal oo Restincdn-g

Suporgamo; shors que n velecidad del nire ampenta.

[z acuerdo cen fa teoria generd) del sistema, las feerzas que o) piloto tiene que cfectunr
sobre el volante de maado deben sor mayores, para proporcionar la sensacion de mayor
cargd serodinimicy en |as superficies de poatrol,

En efecto, presto que aumenta la presion dindmica del fire resolta que [ membring de
In cimara Je presion diferencial 3¢ desplass bavia abajo. Empuja el resorte de la-capsula y
tambiin al resorte de [a valvus medidora,

La agnye de la vilvals medidera derplaes o lanzaders v ésta. al oescender, descubre la
puirta de presidn hidriulica. En este momento guments 1@ predén hidriuliza ¢o la pane
supenorf del piston dél martinete de sensacion artificial, de maner: que 2l pileto debs ven-
cer umi fuerza mayor facn mover el volant: de mando.

Tonandy I presidn hidriulica calibrada, [n que restltn en | parte superior gzl pisidn
como resullade de [ secion del piloto, ¢ equilibra con b fuerz: hacie abaje gue mpuls
la lanzadera, se establace upa nueva condicion & equilibrio hasta que varian bs condicio-
ties exieriore. Las condriones exteniores son la velocdad del aire o la gecidn de mando

del mlots en & volante.
> [ | <



Los tisteman de restitecibn o exfuerzos ¢a ¢l volenie de este tipo disponen normalmen-
ie de un cartucho con resorte de sensacidn, como el que esth dibujado en ln dustracion
Mechas vooes trabajan e parnieds, ¢l carmuho & tesorte para bajas velocidades y of mar-
linete hideiulico catra ¢n operaciin a partir de ciena velocidad del nire.

£ .4 Laa lgvan de apoyo de bos vintagon de boa cilindros. ot hidraulico como mecinxco.
ruedan por valles v [sderus.

Lon valles comrespanden a las zonas neutres de posicidn del volanie de mando, exo &, 4
donde retornas coando s¢ socltan. Las laderns son distintos ponion de spoyo de swerdo
con bos movimienios que efectia ¢l piloto,

6. ORGANOS DE MANDO CONVENCIONALES

6.1 Los Grganos de mando de vuclo s¢ clasifican en dos grupos, de scuerdo con
el tipo de sistoma de control que gobiernan: mandos convencionales ¥ elictricos,

Ambos grupos admiten, a ls vez, una segunda clasificacion funcional: drganos
de mando pars superficies de control de vuclo primanas y sccundanss.

Para superficies de conteol de vuelo primarias y secundanas sc gmplean compo-
nenics muy diversos, segin la tecnologla del avidn. En los aviones més antiguos
hay toda une scrie de palancas, botones giratorios, intermuptores, et En los mis
modemios, aderas de extos elementos, s¢ encuentran lableros alfanuméricos para
entrada de datos, ¢ incluso dispositivos de reconocimicnto de voz (drdenes) y pan-
tallas thctiles que responden a la posicidn del dedo sobre L pantalla de datos. En
la actualicsd, estos sistemas avanzados s¢ encuentran sdlo en aviones militares de
i la dltima geperacion,

62 A posar de los millares de modelos de aviones distintiod que se han coostrusda (se
' habls de 2000} no existe prictica eatdndar en ¢l campo comereial pars drganos de mando
de vueko convencionales. Todo indica que se sigee on ¢l mismo caming pars los mandoy
#lictricos (FTy by Wire) wunque asqui las variantes o el canpo comercial se han reducide
2 dow: Airbus v Boging. La normutiva acrondutica pasa rapidamente por ste 10ma, sungue
0o mi la mulstar, qos entra on detalles.
Fn nuestro campo del avidn comercial et una creencia general que la falua do prictica
 exthndar ¢n cvia malenis no v debe o s incnisiencis de pormativa, vmo mis ben 8 gue hin
' pilotons s han sdaptado sim problemas s miltiphes drganos de mando, con fucrzas de des-
plaramignto y recormidos miy vanables. Parece que la fheil adapiacion de los pilotos a caa
saricdsd dc mandos po ha motivade a bin fabrscantes pars producis productos exandaiiza-
dn-.Lnmu:.llrn.pmlupln:.nlullmumuﬂjulutﬁnﬂudtlﬂtidndnwimim
de las palancas, como vimes al principio del capitzlo.

Lh#hhuiﬁ;ﬁmﬂuhmduunﬂmumiﬂhm.ﬁm
los fle I solucidn sdoptada por Bocing (Fig. 35.18). En los aviooes Bovirgg 737-767 se k-
hﬂw#-ﬂrhmmmnnmlhﬂnkﬂmm
taria pars schoccion de pilobos | varonss- mejeres ), limlies que oschlon enire 1575 m ¥ 1908 m.
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Hien 3 cierio que cstn modificaciin s
hrzo mbién con obielo de permitir al
pilorto goar de wn dngubo libre de visidn
para L roacvis pentalis chictniecas de
HRLrUmETtos, PETO £N Conjunts stV
gue hajar ¢l gje de pivotamiento de la
columna del valame, sumentar g1 dis-
plazamicrdn verocal del asinto y kimi-
taf el recoirido segaler del volamie do-
de los “comvenclonalen™ 4 9P al valor
de 2 63", todo ello coo ¢l Min de salvar s
dostancis H entre ¢l volante y Ia parse su-
periot de Lt piernas del pilow,

g coma, como 2 ba dicho, e b
TRty & Ml ater Qust € PTakS CORRTOA
Poro squi la rande viene impoesia pot
comsideraciones geométricas. Bl cocl-
pif de un avidn comercial of una sty g 39 1 o camsanos mockiend 1 &
& e compary con ¢l reducido hahits. S e wﬂlﬂﬂmm
cubp d¢ un caza, vy s compeende on "‘“'"-! e MM -

esle coao gue exivian cleras Limiacio- o Ty e
mes sobne posiciin y necorridos de pa-

lancas ¥ demids drganos de contral

Volantes y pedales

6.3 La funchin dol volante ¢s transmitir ka accidn de mando del piloto a superfi-
cies de control de vuelo del avidn.

La transmixidn de mando puede ser mecinica o eléctrica.

La sccidn de control en la transmisién mecinica s una sefial mecanica, normal-
mente un desplazamients o giro, que actdn de forma directa o indirecta sobre cf
sisterna de control de vuelo. La scfial mecknics se trasmite o las superficies de con-
trol de vuelo via dispositivos mecanicos. hidriulicos o chéciricos.

En la transmisidn cléctrica la accidn de mando del pilotn produce una scllal elec-
trica diferencinda (sefial de entrada). Lo sefial eléstrica se trasmite a las superficies
de control de vuclo via dispositivos hidrulicos o eléctncoos, una vez que ha sido
procesada por los ordenadores de a bordo,

64 El volanie ha sido ¥ es e tpo de mando mis empleado en aviscidn comercial
Muchos pilotos prensan que o5 La forma gromeitrica de control mas apropiads parm avicoes
qué Bo foquicren cambiod frecucetes de la condicion de voelo, vomo e ¢l caso del avida
comereial.

Fn ¢l plano histhrico good de todes las preferencias pofque suponia para los prametos
aviadoses i eilabbn mis en la transicion del mundo del automdvil a la sviacidn
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A Seser O |os mikss de modelos de svionea disintos que So han CONEILATD dse habla da 2 040) no
- gxiste praclics estindar &n 8l ramps coMercis pad Grgends 0o mands de vugle convencionales, Es
una cresncla ganeral gue fa Talld da practice nonmalizada en 2553 maleria no 56 Gehe 3 la inexiencs
B8 normativa, SNt mas bien & quee Ins plobos se han sdaptado sin problamas & mOtiples drpanos de
MANDo, con feries do desplatamicnto y reacrdos muy varlabiae B i fotoprafip, cabing de mando
| gl Armignac (1948) donds ya hay un Rikel de ampkar st camps de vison d= ios plioles, sustiuyersdo
‘ los chasicos wolamtes por palencas cantrales. Forp Artus—Retaspaliale

La evolucidn ffsica del volante ha sido confomne con la de los propios sistesmas de Cop-
trol de voefo. Asi, en la época de los sisteinas purgmente mecinicos, dide habia gue ven-
cer grandes momentos de chamels de las superficies de control fubia aviones con grandes
volanies, de hasta (60 censimetros de didmetro!l, come fire el case del avidn comergial de
T ailos treints H2 42, Bl piloto se enfrentaba e el HP 42 o un gran momente de chame-
la de Jos plerones. La introduccidn de la sompensacion acrodindmica lizndg el tamaio del
volante, pues no efa necesario producir momentos tan altor en los brazos laterales.
También ba truncd 13 parte superior para permitir maver visibilidad del mblero de insire-
mentos, 1o que die fugar 8 formas muy similares a la clisica comadura que he flegado &
nuesiros diss.

6.5 Los pedales, camp mando de control de vuelo, actian sobre el timbp de di-
reccion, en funcion estudiada en ¢l apartado 3.2,

Hay dos tipos generales de pedales, que se distinguen por [0 mMovimientos que
efectiion cuando s¢ desphazan, Son los pedales deskizantes y pendulares. Los pri-
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meros se utilizan en algunos aviones de caza por razones de espacio disponible en
la parte inferior del piso de cabina. Los pedales que s& mueven en forma de pén-
dulo constituyen la tdnica general.

Pero, mas alla de esta clasificacion somera cada instalacidn se ajusia a las pro-
pias necesidades geométricas del interior de la cabina

7. MANDOS SECUNDARIOS DE VUELD

7.1 Los mandos secundanos de vuelo cumplen funciones auxiliares de los prin-
cipales, fundamentalmente de contro] de la sustentacion, bien en aumento o en dig-
minucion,

La sustentacion del ala se puede incrementar por tres caminos, que pueden com-
binarse en una aplicacion particular: a) aumento del dngulo de atuque del ala, b)
aumento de la curvatura del ala, esto es, cambiando la forma geoméirica del perfil
por medios mecanicos; ¢} aumento de la superficie alar.

Los mecanismos que clectiian estos cambios son los slats v los flaps.
La funcion es la isma, pero su comportamiento y operacion difieren.

El slat opera al amparo del primer principio aerodindmice citado, pues permite
el incremento del angulo de ataque ¢fectivo del ala,

Los flaps operan segln los principios de los apartados (b) y (c) anteriores.

Reciben el nombre de hipersustentadores los mecanismos que permiten incre-
mentar la sustentacion del ala.

Slats

7.2 Como es sabido por la asignatura de Aerodindmica, la velocidad de pérdida
para el ala se obtiene cuando el coeficiente de sustentacidn €, es maximo (C, ),
valor que se obtiene a altos angulos de atague.

En operacion con alto angulo de atague y con el ala limpia, es decir, el ala sin
dispositivos de hipersustentacidn, no es posible reducir de forma importante |a ve-
|ocidad del aire por el problema de entrada en péedida. La velocidad de aterrizaje
o de despegue del avion, que dependen de la velocidad de entrada en pérdida, es
entonces muy alta s15¢ considera desde el objedvo de aterrizar en una pista de pe-
quetia longitud, o simplemente por la conveniencia de facilitar el pilotaje de la ae-
ronave, justo en una lase de vuelo que se realiza cerca del terreno.

El slat 25 una aleta situada en ¢l borde de ataque del ala (ver Fig. 35.19) v pue-
de coexistir, como es el caso de la figura, con ofros dispositivos de hipersustenta-
cton en el mismo borde de ataque.

La operacion del slat permite la formacion de una ranura entre la aleta v el ala,
de manera que el aire puede pasar & su través. La Fig. 35.20 es ¢] esquema del me-
CRMISTO,
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Eiy 35 10 Saty ¥ Raps o Soode cle Alagis

L4 aleta s despega del borde de atague del ala cuando estd extendida. El flujo
e 2ire circula ertunces por 1a raourn, de abajo arriba, entre la uleta ¥ el perfil del
ala. El aive que pasa por la ranura proviene de Ja parte inferior del plano, zona de
sleta presicn estidicn. La cornente de aire bafa la superficie seperior del ala woa vez
que past por la ranurs. Bl extrudds dol ala es uni zo0a, recordemis, donde se im-
da v desarroiia ol desprendimicnto de la capa limite

pe slats extendidos, pues, nfiltrio aire desde o vonn mferior & la superior del
als. Es aire de mayor presibs estitica y de mayor epergla cindlica. La infilimcidn
de mize de mayor energla cinetica en el extrados del ala tiende » extabilizar ln capa

Hmite co dichs zona, & comunicar impulse o las particidas de aire de va capa, y e0
definitiva a retrasar su punto de despressdimicnto. Asl. pued. 5 ¢l ala admite ma-

yor amgulo de atagee de operacion sia la iniciacion de la pérdida o desprendi-

sicnto de o coiente, ¢l corficiente de susiemtucion C, suments.




El slat e un “retardador” de la pérdida aerodindnpica; un mecanismo que permis
te volar £l avidn a mayor gagulo de atague ¥ a mener velocidad.

Tipos de Slats
7.3 Lows slais pucdent ser de ves tipos: fijos, sulomaticos v controlables.

Los slats ffos son aletas auxiliares que s¢ sttdan a ciena distancia del borde de
ataque. El slat fiio ¢St siempre en posicién extendida, Por consiguiente, cuando el
avidn vuela o la velocidyd de crucero presente una resistencia al svance excesivn,
Es un tipo de slal poco ecuenie.

Los slaty autoanaticos s¢ extienden delane del borde de atagque cuands |a succidn
fdisminucidn de ln presion eswtica) en el boede del ala alcanza un valor determi-
node, Puesto que la succidn ¢ ¢l borde de siaque depende precisamente del dn-
pulo de atague del ada, lox slats auiomiticos cstdn calculados para que se extien-
dan cuandgda ¢l coeficiente de sustenlacion se aproxima al valor cedlico de pérdida.

Los sfaty cotrofables permiten la cxotension manual de los slats, pormalmentes
por medio de un husillo que despliega lns aletas, como vimos en la Fig. 35,20,

Flaps de borde de salida

7.4 Parn voelo de erucero se necesita ef ala limpia, com un cocficiente de susten-
eidn moderado. en vista de que ls velocidad del aire es contribucion suficicnie
parn fa sustentacidi tota] del avidn. Pama voebo o baja velocidad, win embargo, se
necesitan cantidades importantes de Sustentacion, procedente em eve caso de £,
putsto que ahora In velocidad del nire es pequedfia.

Los flaps estiin constituidos por aletas aerodindmicas que se extienden on el bor-
de de salida v/o boede de atague Jel ala, dutatie el viselo de baja velocidud,

El Map £s uno aletn de gierta importancia considerads desde 1 punto de vista ge-
améinico. La longitud de fn cuerda de fos flaps de borde dé salida sucle ser de un
30 %%, aproximadamenie, de fa cuorda alar, Nolese, pues, gue eslamios en presencia
de una superficie serodindimica cuvo movimionto v Cinemdfica represents un pro-
blema recinico importante.

Lus flaps incrementan fa sustentacion del ala g rraviés de dos vartables, que pue-
cden estar presenies a la vez en un mismo tipo de flap:

= Por gl aumento de s curvelure del ala, Con I oxtonsidn del flap aumenis |n
curvaturs del perfil y hay mis succion (sustentacidn) en el extradés del ala

« Por of aumento de fa superficie thar, consecuencia de la exteasidn y cxposi-
cidn ol Mujo de sire de superficie acrodindmica adicional.

Tipos de flaps de borde de salida

7.5 Se denominan as] porque estin situados en f horde de salida del ala. Los n-
pos mas Imperanies s¢ muestran en la whia adjunta.
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| Flap simple
P plana de amplio empleo en
Cidn general,

Flap de intradén (flap partide)
milar al flap simple. Slo se
Eve ln pane inferior del flap,
elacion con el flap simple: a)
duce mls fesistencia aoroding-
£n) bl produce menor cabeceo
cado) del avidn en extensiin

Flap ramurado

Es un Map simple que liene una
ira entre ol ala y ¢l flap . La
_'--| de la mnurs es permitir
e ¢l aire de ka parte inferior del
i pasc a la parte superior con el
i de cstabilirar la capa limite del

Flap Fovler

Bl Nap por excelencea, Hay gran

variedad en el tipo Fowler, Se ase-

majan a los faps ranurados, pero
b'% abeta’s cild discflada de mane-

i-_'-:'.l vés de gulas v carmiles que
il‘ﬂl el dﬂ![ﬂmm‘bﬂ“ﬂ Al

eion. El inconveniente de este flap
s que los mecanismos de sccio-




Flspg de borge de salida e @l Boeimg 737

Variantes cirematicas dv extension
7.6 La Fig. 35,22 muestia variames para extension de flaps de horde de salida,

a4} Extersicn medignte carriles

T una cliematica muy utilizads sobre wodo en les flaps de tipo Fowler, Entve ses
ventajas cabe sefialar las posibilidades que <l guisde por medio G carriles conce-

667



al movimiento del flap, Permite st tipo de extensi If la geometria
g - Wn conseguir la I
. mldmﬁiﬁ!ﬂlhmmwﬂnqmmuﬂﬂ#ﬂwmmdnﬂlﬂh:

entaja es [n complicacion v peso del mecanismo, al que hay que sftadir ol pm-
pio peso del soporte estructural
en ¢l ala que pecesin,

(B)  orrnniade

Corresponde a fa Fig. 35.22
(k). Es una exmernbtica de menor
B complejidad que la anteriorn,
pero también ¢oa mayor mime-
(b) ro de restricciones y menos Li-
bertad de movimientos. Por ¢sta
rardn s¢ sucle emplear con
flaps simples.

¢} Extensidn mediante arficul-
(:] cldn de boatimignto
Es I cinemitica mds simple y,
por tanlo, dc menor libertad de
movimientos, A su favor eath la
sencillez y menor peso del con-
junte, La cinemitica del Nap
PO, s b e 01 mitadaal gt cn 5 o
a1 € riaranin mikacts carries. by Edenan mesarts  0C fijaciin,
mm:}mmmu Nots.- Fis frecaenie que Ion
fMaps que ticnen dos o mis ale-
tas hagan uso de distintos tipos
de extemidn. Asi, por ejemplo,
puede emplear la exténsidn por carril para la primera aleta del Map, mis ta ex-
iiin de barras anticuladas pars la segunda.

de borde de ataque
7.7 Estin situados en ¢l borde de maque del ala.
Los lipos miks importanics son los sigulenies:

simple de borde do alaque ‘ .
una aleta articulada en ¢l borde amerior del ala, que se desplicga bhacia abajo
acmentar 1 carvatura, Esth superado por el flap Krueger.
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Flap Krilegar

Inventado por W. Kelleger. en Gottingen. 1944, 25 un Tlap gueé aumenta fa fun
tura del borde de ptague (ver Fig. 35.23 donde se compars ¢l flap Krlleger ¢
slat clisico). Fl flap Krileger actia fisicaimente coma un tabique que fuceza el
hacia la parte superior del ala, mejorando el cocficiente de susteniacidnm.

E1 comentario de texto “z8lats o Maps Krlleger™ compara as cualidades de
dos dispositivos de borde de ataque.

&Slats o flaps Krlieggr?

Los rmoddinos aviones comeciales emploan siats y Maps Knleger comg Sepo-
sithvod hipersusiantadores de bordd df atague (ver Fig. 35.23). La firma Albus. s
Pea sials ov I0008 sUS ;vidNPs. Misntias gULE on Tos modsios do Boengd 3 usual
anconinar ambos tH0N 06 CEposty s

La gran verdsjs el fap Knesger scbre 8l slal o5 de cardcies perodinimico, €1
Ragp Krueger pormide f o especialiliay on serpdindmica dissfal un borde de Ale-
qun dod sl casl ideal para 108 condicones (36 vusic e cruchrs. Ello a3 48| por dos
rarOhtd. an prmed WGar por i poi8 Interferancla gue &l flap hate oon IS fona SU-
ponor dol all, Ssgundo, pi 8 plegamiento casd pereclo Bn [ 2ona infedior for-
manco &l ciern dol bonde <o ategue ¥8l ke Ash, Dues, se pusde phmasr gue A50-
chacto & empigo dol fap Mruoger esth ssimpre un incraminio de C, __ ¥ &a la re-
lscan LD o rencTignic: sentahindMico ded aviéa.

Fig 3523 Stal (@rhal ¥ fag
Krusgar fatuja)

Lod shats, por of confrasio, scn mécAniamos e Exkenakin sobré of ala y no dd
piegamionio. Cuitre cecirse Jue producen empre més idigferencia serdindmi-
ca gquit 8 flop Kroeged Adermds. & Sseho sarodindfmite Oe i propia aleta es mug
Complicadn v 8504 sujeto & mels mstriccondl. En afects. 40bce i Sormn. del prorfil
de a pafte suporsor dal slat poco #d puede hacer PO odo o Bxiracdds dal sla
{y ol slat fornd pare de olln) st cptmaate para el vullo da cnderd. Lp peo-
modrid e Ya parte sugarice del shat vigne entonces JCEacs da anbemand por log ne-
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| quisics 4t ala para vuelo do crucern. De este modo, sdio la parte inferior del siat
e puaca optimizar para & vuelo 08 bagl weiooded. Asi 8 Cotln, 80 Saphca quo
haya Certa pérdida de rendimisno senodindmico del sla gue monta slats sl se com.
P con &8 Gus emplea Maps Kiueger.
~ Laferna Arbiun empien slas 8n lodos sus modoics y scepts una cina pévdida
08 rendimeiTiy eorOdnAmICo de ala. Ben eriendc, desce o pumo de visla ope-
Fdvg giobal. loa pviches AXDus COMDendan la mductinn de la eficiencis sendind-
it el A 000 Una estructuns de MeNOr peNG ¥ MeNnor complejided que U roque-
ik pov ol ala con Naps Knoager
o ohatante. o0n mirss & Wis Nievas y oxigenied tendoncias an los Bviones oo-
-Merciales pors manksner & fu de sl lamings s0bs 1 mayor fare del a8 (m.
 Gucir |a resmiencla perpdindmica) los vontajos estin del lado del Aap Kiueger Eio
anmhmﬂﬂrumﬂmmmw
;-mmmmm muy seraibia de’ ala, donde ls caps limide
efcuontty grandes dficufindes padn MarEnoae adherda n la superbcis del paril
Hay, an n, mas interferendia mrodindmica en los bordes dal slat de maners gue
ks trmnmicitin do La capa fimie 00 laminat & twibulenta, on 3 zona de la unicn, ee in-

madiata

1.8 Los spotlers son superficies serodindmicas situadas en ¢ extrados del ala,
apte de los flaps, Su posicion normal es de plegadag, lformando parte del con-
mo serodindmico del als. Un statema de accionamientn hidriulico permite su
splicgue v exposicion ul viento relativo.

Low spoiliers esthn situndos nomalmente detras del punto de miximo espesor del ala.
2 Fig. 35.24 reiine en un misme grafico dispositivos tipices de control ¥ de stis-
ptacion en ¢l avidn comercial,




79 Cuando los spoilers sz exponen al viento relativo obtienen efectos co
vados de disminucion muy importante de fa sustentacion y aumento de la resist
:ia aerodindmica,

En los aviones comerciales se emplean con tres fines:

« Funcidn de mando de balanceo, con el fin
de gjecutar o reforzar el mando,

« Funcitn de aerofreno (para redugir la ve-
lacidad en el aire, aumentar el régimen de
descenso, etc. ),

« Funcitn de aterrizaje: para reducir la ca-
rrera de aterrizaje.

En el dltimo caso, la extension de los spoi-
fers, Fig. 35.24a, provoca la rotura de la capa
limite en la zona superior del ala donde estin
instalados. Se consiguen dos efectos favorables
para acortar la carrers de aterrizaje del avion; a) Las ruedas se apoyan firmemel
te contra el suelo al existir muy poce sustentacion residual en los plinos;
Aumnenta la fierza de reaccidn en las patas amortiguadoras ¥ por tanto la fuerza.

frenada
El dngulo de extension de los spoilers en la funciin de aterrizaje incluye tod
s recorrido ( 50°- 60° aproximadamente, segun 10 Casos).

Fig. 35.24a

Spoilers con funciones en vuelo
T7.10 Sefalamos tres funciones:
a) Funcion de mando de halancen
Se emplean en combinacion con el mando de alerones a traves de un sistem
mezclador de fanciones. Si el volante de mando se gira mas alld de un determina
do valor, en solicitacion de un viraje mas ceflido, los spotlers del ala baja se
tienden automdticamente y rompen la capa limite del extrados del ala. Disminu
la sustentacion de dicho plano y s¢ refuerza la sceion de mando de balanceo.
Se trata por tanto de una funcidn automatica de reforzamiento en balanceo, coan
do 1a sefial de mando {giro del volante) supera un determinado valor,

Bl Funcidn de aevofreno

La desaceleracidn del avion en el aire se puede efectuar con los spoifers en fun-
cidn aerofrena. Esta maniobra tiene su origen en distintos factores, bien de control
de trafico aéreo, bien de ajuste de altitud sobre un punto determinado, o simple-
mente porque hay que descender mis aprisa de lo previsto inicialmente.

En estos casos los aerofrenos se extienden sobre el ala y producen un auments
instantaneo ¢ importante de la resistencia &l avance, que disminuye la velocidad
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avion. El dngulo de extension de los serofrenos en éstn funcion es mucno me-
que cuando actia en la carrera de aterrizaje. En los sistemas mecdnicos, 1a pa-
ta de control de Jos acrofrenos impide con un tope mecinico el despliegue de
spoilers en vuelo mis alld de las posiciones limites, normalmente 10°-35°,

f Funcide de contral de ks canga de manjobra

na funcidn presente solo en los sistemas de pilotaje por mando elécmico, Que
estudia miks adelante,

oridad de funciones de los spoilers

A1 Hemos visto que los spoilers tienen funciones diversas, de tal modo que
Wﬁ.lﬂﬂiﬂhh@!ﬂﬂﬂﬂﬂhﬂl*ﬂ.ﬂﬂ“dﬂm
distintas, Los sistemas de control tienen implementada una ldgica de priori-

| de funciones, que normalmente es la siguiente

* La demanda de balanceo tene prioridad sobre la funcitn de serofrena,

= Cunlquier demanda que implica incremento de la susteatacion tiene prioridad

sobre la funcidn de serofreno,

Si una aleta no se extiende por averia del sistema se inhibe Is demanda que
exisie para ln simétrico.

Elevin es una superficie de control de vuelo situsds en ol borde de salida
ala, que funciona tanto como alerdn (mando de balanceo) como timda de pro-
mndidad o elevador imando de cabecea),

Emperaron a utilizane en los avionss de ala en deltn. Como oo sabido estos avio-
€5 1o tienen empenaje horizontal, d¢ mancra que no pueden acomodar las super-
fleies serodinamicas de control normales situadas on esta parte del avidn. Elevones
e emplean o emplearon en el BAC Concorde, Convair B-38, Comvair F-106 Delta
Bart, F-16, e

“En wa aplicacion tipica al avidn de ala en delta, lox clevones se desplazan de dos
prmis distintas: a) de forma simétrica pam conseguir los movimientos de cabecen
woesarios: b} de forma asimétrica para conseguir kos movimientos de halancoo del
svidn. Notese gue ¢l avidn tipico dé ala en delta no tiene flaps y por tanto aterriza
muhﬂmmyﬂlnmmuirhmmmurmn?
ClaL v wewdaais aan la pista explica la gran altura que tieme €l tren de atemn-
Faje de estos aviones, precisamente Par Evitar 13 coUsIOn e 1 Luha van ol wials

Flap
-

'.;.t:’AH AVIOnes tienen superficics de control de vuelo en las gue esth
ﬁhﬂlﬂa' ' ‘rlhl funﬂj:s;ld:ﬂnﬂn y flap de borde salida. Una configuracion d
‘este tipo s [lama flapenin.
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Fig. 33,285 Feaperdn e i Bosing 777

En o funckin de Map, los Naperoncs s¢ desplozan de forma simetnca, Cun
lancionan como alerones se desplazan de forma psimdincn.

[l avidn de gsalto 4-6 y el caza ligera F- 16 son gjemplos de aviones que
plean flapendn. En el campo civil Boetng 777, ver Fig. 35.24b,

Canard de control

7.14 Los hermanos Wright decidicron emplear un timon horirontal on la parte
delamiera de su primer avion, una vez que probaron ofrs posiciones en la cole :1ir|J
fortuna, Observaron que la posicion adelantada de este plano permitia mesor con-
irol del aparato . sobre todo, impedia s entrada en picados muy pronuncindos,
Estos picados eran el motivo de no pocas accidentes en lo época.

La configuracion de timdn horizonial en la parie delantera del aparato se llama
“canard”, un términe que se aculld desde sus origenes por ¢l parecido que tenia
este lipo de avidn con la forma de un pato én vuelo.

Bien entendido que en la prictica se pueden identificar hasta tres configuracio-
nes canards, que son;

« canand de control de vuelo
» canand de sustentacidn

= ila en tindem

Breve comentaro de scuagion de estas superfiches o ¢ siguitaie:

) Reapocts ol comard de conrrol de vieelo

lap gt i v e el wle o A ulle mavedls page o ke A
ot g .r"ﬂ_tnrru “E:*waf it -El';-.- Mgt of vamand 50 4

El ala de este avidn aporta fn partc fundaszntal de I '
: sustentzcion v el canard de contpo
introduce los momentos necesarios de mandy en cabeces, En conflguracion modema s
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B pard camnbiar el dngulo de atague del aim y contpenser los momentos en cabecen,
mplo el que aparcce con la extenside del fp.

Kespecie al corand de gustemideion
Bl avicn con cannd de spstentacion reparte & peso entre ¢l 4la v ¢l cantrd,
£l avicn con canard de sustentacion es acemalmente nris eficiente, desde el puntode vis-
__.' inamico, gue of de geometria convercional de empenaje =u cole. Hay dos metivos
= oo

1. D]i‘ﬂlﬂ.l..l}'l Ia resistencia Indutida del ala (¢l ala e mds pequera puesto gue hay oz
Perficic sustentadora principal),

2 Eluning | cama verical hacin abijo de 'n cola clisice, pressate mechas veces,
dnconvenicrtes o 1ener ep cuents. El ala prinzipal del avitm con canard de sustentacin
B2 on posicion MUY retraseld respecto a la comvencional. Por tante, Jo extension de los
i del ula produce un gran nomerto de (ibece del avion. Fs frecuente por ello que el
Lol con canird de susteatacién cueate con fraps simples, pequefa hipetsustenmeidn, nara
rend cir timhign ol minimo motento de cabeceo pesible,

‘La susentacion que se pierde 3 baia veloeidad por el empleo de Maps de disefio tan sim-
4 dcbe compensarse con meyar aposte de mstentacion del ela, En wedo case, la prictica

eheAndo que ey posibie ol empleo de flaps muy wofisticedos, pero £5108 tiencn que ser
£ greomelria variable, coma en &l Beech Stardkip, 1o que aumenta peso v complejidad.

6 Kespecro al ala en landem

Como podin esperarse, el magor beneficio del als e tandem e |a disminucion dristica
¢ In resistencia indueida, La magnitud de esta nesistencia, recordanos, es funcicn del cu-
Bado de la sustentacion que se produce. Por o, si ¢\ peso del avidn se reparte entre las
o alis, coda ura apora en «$le casa un cvarto de la resistenca indugida en relaciin con
'_lli. soli. wa reardad se aparti de la feoria ample citadn porque el ala posteror funtiona
8 o estela v turbukencia enginada por o delaatern

- El 8vidn con ala en tndem =5 und 2xtensgin del tpo canard suctentador. En este cosa la sue-
et ion gue precisa el avidn se reparte, cast por |a mitad, eatre las dos sumerticies alares,

8. "STABILATOR" ¥ ESTABILIZADOR MOVIL

- &l Vimos con antenoridsd que la pmencia de mando de una wperficiz de con-
ol depende de fa cuerda de la superficie acrodindmiza, enire otras faciores. Una
; urmga de sumentar la poiencia de mando segin esta direccion es llegar ol caso li-
aite de xtensidn de la cuerds, esto es, cuando toda |a sepetficie aemdindrica ez
Pﬁ*ﬂl A estg idea responden los estabiliradores midiles

Lios estabilizadores moviles se dividen en dos calegorias: los lamados “stabila-
Hars” v los estabilizadores moviles propiamente dichos,

‘“Stabilator”

Fl stabilaiar se distingue de las seperficies normales de rpando en prefimdidad
perque 2| cambio de sustentacion se efectis a través del angulo de atague, en lv-
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gar de cambiar la curvatura de la superficie, como sucede con el giro del timan de
profundidad normal,

La gran ventaja del srahifator es que se puede mantener lejos de la condicion G
pérdida aerodinamica, mediante ¢l ajuste de la incidencia de toda la superficie ho
rizontal. De esta forma s¢ mejora la potencia de mando en condiciones extrent
de dngulo de ataque del avidn. Asi sucede en operaciones fundamentales de vuel
de fos aviones de combate’, o en el vuelo de alta velocidad donde las perturbacid
nes del Aujo en la cola son considerabies,

Estabilizador maovil

El estabilizador movil, propiamente dicho, es otro concepto de control del avid
en profundidad. La fuerza serodindmica de colu, yue es basica comw sabéiios €
el campo de la estabilidad del avion, se produce en las superficies horizantale
convencionales mediante ¢l ajuste del angulo del elevador o timén de profundidad

Para los aviones cuva velocidad de vuelo es moderada no hay grandes problemis
en aceptar la mayor resistencia aerodindmica que produce el desplazamiento de
timon de profundidad en el viento relativo, hacia un lado v otro de su posicion ne
tra, Sin embargo. a la alta velocidad de vuelo de crucero, propiz de los reactores
comerciales, la resistencia aerodinamica de compensacitn (frim drag) que prodis
ce el timdn de profundidad convencional es excesiva.

Es posible, pues, variar la incidencia del estabalizador (mavil) a lo largo de up
cierto recorrido angular. El cambio de lu incidencia del estabilizador horizontal sus
pone la variacion del Angulo de atague y, por tanto, de la fuerza de compensacion
de la cola, "

El estabilizador mavil dispone de timdn de profundidad, como en el sistema con-
vencional, pero los ajustes de compensacion en largas mias se cfectuan cambians
do la incidencia del estabilizador, mejor que con el desplazamiento del timon de
profundidad. Es menor la resistencia aerodinamica de compensacion.

La Fig. 35.25 es un cuadra descriptive de actuaciones del estabilizador movil.

La parte (n} de] grifico muestra dos posiciones de estabilizador horizontal movi
gue producen la inisma fuerza aerodinamica (en este easo hacia arriba). En o
ejemplo se trata de compensar una posicion del avion donde el peso actia detris
del centro aerodindmico.

Nitese que las dos opeiones, arriba v abajo del grafico [a], proporcionan fa mis
ma fuerza aerodindmica, bien con |a posicion del estabilizador méwil a 07 y timag
de profundidad 15° abajo, bien con el timon de profundidad alineado con el est®

falizacdor horcsontal a -6 de incidencia,

ST it O -Caen quiere enimr en combaie 1 ; i 1
PR eRdsent Giph b m:ﬁ:*r:;;rg:pmﬂ parn obtiner In vebocidad mixima de vi-

i : Tacidn de mixima - -
oblign a mantener un ingulo de ataque muy alio v ¢l avién con ki ki ﬁuﬁlﬁxlf G
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La dltima posicion es ventajosa desde ¢l punto de vista acrodindmico. Es una po-
icion de compensacion de menor resistencia aerodindmica.
Las ofras posiciones, (b) y (¢) de la figura, se explican con argumentos simila-
. La resistencia acrodinamica del conjunto es siempre menor cuando el timon de
fundidad estd alineado con la superficie horizontal.

(a) @®) )

Fig. 35.25 Comparacian de actuciones del estabilizedor movil. La cargs aerodindmica es la misma on
a8 posiciones inflsrior y Supenor de Jos graficos.

9, SISTEMA DE CONTROL CON MODO DE ACTUACION MECANICO

- 9.1 Las superficics de control de vuelo, tanto primarias como secundarias, se
pueden controlar mediante sistemas mecdnicos, hidraulicos, eléctricos y los mo-
demos sistemas Fly by Wire (pilotaje por mando eléctrico).

 Estudiaremos en primer lugar los sistemas de control que desplazan las superfi-
cies mediante clementos mecdnicos (modo de actuacién mecdnico). Hay que tener
en cuenta que los componentes mecdnicos que estudiamos a continuacion suelen
gstar prescntes lambién en sistemas con otros modos de accionamiento. Ello se
debe, por una parte, a la existencia en estos Gltimos de subconjuntos de respaldo o
dc emergencia, que son de naturaleza principal mecdnica.

De otra parte, ¢n todos los sistemas se requicren elementos mecénicos para pro-
ducir finalmente ¢l movimiento descado de la superficie de control.

scripeion y empleo

9.2 En su forma elemental, los sistemas de mando de aviones ligeros se apoyan
exclusivamente en elementos mecdnicos de actuacion, tales como cables que se
deslizan sobre poleas, barras de mando que transmiten ¢l movimiento, tubos aco-
«dados aue transforman ¢l movimiento lineal en otro de giro, etcétera.
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Asi, pues, de una forma u otra, ¢l elemenio meciameo esth presente en todos lo

sistermas de control,

La diferencin es que en ¢l modo de actuacion mecinico tanto la sefial de
(scfial de entrads que realiza el piloto en ¢l sisterna) como |8 respuesta del
{sefial de salida que proporciona el sistema) son puramente mechnicas. La salid
lipica de estos sistemas ¢s ¢l movimiento que se produce en una bicleta o ¢n
barra de mando que actiia dircctamente sobre la superficic acrodindmica de
trol, produciendo ¢l desplazamicnto deseado,

Componentes

9.3 La Fig. 35.26 muestra los clementos Hipicos que componen el sistema d
mando de balanceo de un avidn, (Esios elementos también estan presenics en '
canjuntos de mando del timin de profundidad y del timdn de direcodn. )

Los sisiemas mechnicos se componen de los siguientes clementos pri
cables, poleas, tensores y barras de mando.

Cables para mandos de vuelo .
91 El cable para mandod de vuelo transmite I sccion de contral desde el volanie de

mando & la superficie de control, o a loa mecanismos intermedios encargados de su movi-
Mo

Las cables se fabrican en dos tipos de material: acero ol carbona y sceros inoxidables res
sisletites 4 la corrosidn.

Los cables estin hechos de condones de alambres trenzados, Esta forma de constrocciin
da origen & los distintos tipos de cables exidenies, que ¥ elasifican, en primer lugar, por
¢l nimero de condones que tiene el cable v, despuds, por ¢l nimero de alambres gue tieng
cada corddn En avisgiin no s¢ cmplea cable para mandos de voclo de didmetro infericr a
¥ mim.

En los exiremos de lok cabiles s¢ instalan terminales especiales en forma de hoeguillas
Los terminabes constituyen los elementos de unidn del cable completo con oiros subgon-
juntos del siaema do mandos.

Antiguamente s¢ sceptabia of empleo de terminales subdados o embobinados al cable, perc
hay dia son practicas oo aceptadas, El {imica medio albmizido de anidn del cable con s comes
pondicate wrminal o5 ¢ grapado del terpinal al cable, Bien con miguinas uromdticas o ma
males. F] grapado del cable es una operacion que & realiza en [rlo y consste en introducie ¢
ﬂhhmﬂqmﬂuimwﬁﬂwuimid Entonces, of terminal se fija al cable meduan
te |a presion mecinken que un juego de mamces hace sobre el serminal y ¢l vable.

%t In operacion es correcta, el grapado courz el il 5 ¢l table tiene urm eliciencia de
1040 %, de manera que ¢ cable equipado, esio ¢, con sus terminales cn bos extremon, pre
senta resistencia & la rotura igual  1a del cable original no equipado. No hay deslizamicn
by entre ¢ terminal ¥ el cable.

Los cables parn mandos de vucko en los aviones presunizados pasan por k4 Mampans
travis de tapones de sellado,
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i 35 36 Detabe e Bateme mechnrn B N O 1D /oisaiD de mand de e

El tipoa ¢x de material plistico o elasidmero, de¢ 1al manera que por v falenor taladm
do posde pasar ¢ cable coa shaoluts libertad, pero 008 Rjustc MUY Procien

El tapdn de scllado se monta luego en alojamientos practicados en los tabigues de la ca
bima presarirada. De ests manera lis fugas de sire on of maerior de | crbing prevsrizads

masmenen 2l minmma,

Tensores de cables

9.4 Low umsones sirven para ajustar ¥ mapiener la twasion de los cables, uma ver instals
bos em o avida
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E1 apuste y 12 termidn de los cables o3 escncial pars que los mandos de velo funcion
de forma correcta, En efecto, las superficies de control se deben desplarar ¢l arco de e
mido que s¢ comesponde con ¢l movimienio del volanie de mando, Mo ik debe ey
peopor;ionalidad entre s accion de mando en el volante y la superficic de control, s
ademids ¢l movimiento de¢ ésta debe eutar sincroairsds 3 low movimientos de costrol
hace ¢l piloto. N obstante, crerta bistéresia en ¢l mecanismo o8 incvitable porgue, o
otras conns, el avidn no s un cuerpo rigido y experimenta deformaciones on vaclo que
teran, de alguna forma, las distancies que existen enire los distintos punios del avidn B
pecio 3 la situschon estatica

El teptor conseste en un cucrpe cilindnon, pormalmente de latdn, que hene e Sxirom
roscados intemamenie, un extremo cos roaca 3 aqurerda v el otro con rosea a derecha,
exlremon de los terminales roscados de bos cables se roscan al tensor, cada uno en un g
tremo, de tal mancra que Ls longiiud de rosca introducida en ol lensor o sproximadame
b ls misma y b¢ cormpiponde con la wensidm que debe 1ener «f cable on operacion norm

Lot tensoncs se probegen de bs posibilidad de aflojarse y solur el cable mediante el
mado “ frenadu del teassr”™. Consiste en pasar un alambre fing (“freno™) por taladnos hech
en el cuerpo del tensor. El mechibco gue efeciia estas operaciones hace varias lazadas &
rededor del cuerpo, a través de los wladros de Mjscidn que ticoe ¢l propio tensor. Las I
eaidas son tales que tienden siempre ol apriete de la rosca del iemsor, ¥ B0 Al contrano. L
forma de realirar las laradas evtd normalizads en bos talleres acrondutiios, para mayor o
uridad

Poleas

9.5 Sicmpic que ol cable cambia de dareccion a bo largo do i nta cn ol vidn o
wario matalar una polea coya gargaata s¢ apusts al cable. Las poleas para cables de
s fabrican en materiakes plisticos v metilicos. Las poleas evtdn provistas normalmeate
puardacables, de mancra que impiden la posable salida del cable de la garganta de la
cuando esta flojo.

Barras de mando

9.6 Las barras de mando (Ilamadas tambicn barras prendi-prll) sc cmplean
menle como clementos empujadores de bieletas v ubos scodados, que son los )
que ransforman bos movimicnios lineales v de gire.

L barras de mando que calidan conganios de prochsin, como por epemplo s gus
emplea m ba tramminidn de movimicatos del mando & gases, doyponen de cofincles
lantes en los extremos de cogrda. Paeden admitir entonces rerts detalinescion con los
juntos quc empalman sin alierir la precision del movimiento,

10. SiSTEMA DE CONTROL CON MODO DE ACTUACION HIDRAULICO

101 Sisterna que emples la pressdn hidrdulica como medio de accionamiento 4
las superficies de control,

El programa JAR FOL d&&dica los & spartadon ol eplgrafe 021 01 07 00 ol cxtudic
kow principios y funcioaamiento de los sivieman hidrbulicos del avidn. E Capitulo 33
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‘estos temus en conjunto, de manera que s6lo se proporciona en este momento ung breve re-
?_f:rmcm con el fin de facilitar el estudio de ln Unidad de control de potencia hidraulica,

10.2 Como sabemos, el desplazamiento de las superficies de control por medios
ibdriulicos se realiza en un sistema presurizado con fluido especial (fuido hidriu-
) y con la ayuda de los conjuntos siguientes:

. Ijrg:mu de control para producir I sefial de entrada (orden de mindo del pi-
loto) en peticién de actuacion del sistema,

E’!Eﬁnﬂpﬂﬁn y empleo

= Vilyula de control de flojo hidraulico (selectora), que determina la direccion
que sigue ¢l Muide a presidn en el sistema.

* Unidad de Control de Polencia (ver 10.4, més adelante) cayo elemento mas
representalivo es el martinete hidraulico que impulsa la superficie de control,
ver Capitulo 33,

. La presidn hideaulica nominal de los sistemas hidriulicos en aviones comercia-
ii_li.-s ¢s del orden de 204 kgiem?, equivalentes a 3.000 psi (libras por pulgada cua-
i;tdrnda}. Mo obstante existen multiples variantes en cuanto @ presion del sistema,

Hay sistemas hidraulicos de mandos de vuelo en los coales cabe distinguir dos
tipos de presiones “nominales”, llamadas presiones de mixima y presidn estindar
‘dc operacion.

La primera se emplea en situaciones de prestaciones miximas del sistema, como
adespegue y aterrizuje, v la segunda en condiciones de vuelo estabilizado, cuando
los requisilos de servicios hidrdulicos son pequeilos o momentineos,

10.3 La Fig. 35.27 muestra la arquitectura basica de un sistema hidraulico mo-
demo para avion bimotor.

El sistema completo consta de tres sistemas hidriulicos independientes, en este
gaso denominados sistemas Verde, Azul v Amanllo. Existen cuatro bombas de pre-
sian hidraulica que estan impulsadas por los motores del avidn.

El sistema Verde, que es ¢l sistema principal, se presuriza en condiciones nor-
pales de funcionamiento con fleide hidriulico procedente de las bombas de los
potores n* | v n" 2. Ademas, cada sistema hidraulico dispone de bomba eléctrica
ie respaldo. También esta disponible una bomba manual para presurizar el siste-
ma Amarilio en caso de falle de la bomba ¢léctrica, La logica de Muncionamiento
g los tres sistemas ¢n caso de anomalias es la sigoiente:

» Parada del motor n® | del avidn

La homba eléctrica del sistema Verde se pone en funcionamiento de forma au-
tomatice con el fin de mantener la peesién del fluldo hideulico hasta que la bom-
ba del molor gue permanece operativo %2 hace cargo de la nueva situacion,
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= Parada del motor n* 2.
|.a bomba cléctrica del ststema Amarillo se pane en funcionamenii mluﬂ
ticamente.

= Parada de ambos motores:
S¢ produce la extensioa autominica de la Turbina de aire de impacto
(Ram Air Thrbine) para presurisar ¢ sistoma Verde (ver Capliulo 41, que
12 este loma)

Unidad de control de potencia (PCU)

10.4 Se llama Unidad de control de polencia del sistema hidriulico de ma
de vuelo el conjunto de mecanismon que ¢jecutan los movimientos de las
oics de control. La Unidad de control & potencia s¢ sucle denominar PCL cn
Manuales del ovidn, sighos de su término snglosajén (Power Controd Uinir,
simplicidad emplearemos esta sigla

La PCU esth cunstitulde por martinetes hidriulicos, vilvalas de control v dis
sitivos mecdnicos o cléctncos de conexion con el volante de mando.

A mrwma Ve A s A A e AmEin

Fig 24 I7 AraloTorh DhRcd OF LSS fefrdiion Divs Evio Beven £ Soapiray compiefn conivla o
oy soeeaA fRCERGICOD ARG OV, o) SR CHRD CMOmIns BN Vil Ay Amaniis
CLAlT B O reiadn malthoics Jur ke eriuiiacing P K29 FOUOEE O B0
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L5 El vipo de PCU que emplea un avion en panticular depende de tres fisciores:
* Redundancia prevista por ¢ fabncante del avidn para ¢l sisiema de control
de vuclo con ¢l fin de garantizar la seguridad requerida.

La redundancia s¢ consigue:

. por la drvisidn fisica de Lo superficie de control necesana en cada eje del
aviim en dos O mas conjunted, Es decir, en Juger de elevador inguierdo y
derecho, se disela un conjunto de cuatro elevadores de superficie similar
{una parcia n cada Iado)

<. por empico de superficic de control Gnica por eje del avida, pero con dos
o muks maartimetes hidedulicos de ac¢ionamiento.

* El segundo factor que determing el tipo de PCU s ¢l espacio disponible en
wonas adyacentes a las superficies de control que se quicren desplaiar.
Tengaie proscite que los marminctes hidriulicos de la PCLU son mecanismos
pesados ¥ voluminosos; por el contrario, los perfiles acrodindmicos de las su-
perficies de contrel tienen dimynsiones dictadas por convenlbencias acrodind-
micas, gue exigen cuerpos fuselados v delgados.

* Fnalmente, como lercer factos, hay que considerar el tipo de movimicnio de

salida que debe proporcionar la PCL, i lineal o girtorio.

rios practicos sobre cstos lemas siguen a continuacion.

ol aa rp el e 0 mum.u'

106 E anticale FAR 25.671(cN2), destro del eatilo barroco que carscteriza la normai-
-mﬁﬁm“.ewcm:inmhmmﬂhm#Wnﬁhﬂ-
on ¢l sistema de mandos de vacle. EVlo ot and con el fin de garentizar la “condicidn de
wlo seguro del avidn™. Se considera quo ln existencia de dos fallos comsecutivos en un
fismo midulo de ace lonamiento s extremadamente improbable | 10 %) Como se ha diche,
penibilidades de reduedancia son’ 3) duplicidad de tas superficies de control; b du-
lad de impulsida en la PCU, bien con martinetes en paralelo 0 marhibete on landem.

Druplivigid de » wn il comnrol

Consideremos cf caso d¢1 elevador, Fig. 35.78, cuya waperficic wtal s ha drvidido on dos
parejes, & cads lado del cpe. Las lineas de mando (mechnicas o eldeinicas) de los manine-

 *The ui wnia By, sl by mndyas, besd, o Btk 10 be capable of comtinued safe flight md Len-
afver of iy of the follow g Tnilures or mmming mn the flght contrd syddem asd suriaces (mclo-
g i, lifh, deag and feel syvienive) within the noemal flight envelope. withoul requaring ewceptional
piloting skill ur erengih. Probanie mabfmcuons s bine only mimar offocts o contred sy opers-
thim and munt be capabie of being roadily coanhetacied by (he piot ™

LY
-m'wcm#ﬁnuhlmhmw:mmw:m
pasmple duad efecorical of hydimubc vysiem faifures, of sy sisght fasduse in comblaanon wih ey pre-
e cloctncal e bydamla fadurc)”
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tes soa dobles, con accidn individual para cada pareja. Sisc produce la wvena ﬁrl_
1 o de La villvals de control hidriulica dituads, digoencs. en 1a linea de amiba, tal ¢
MMﬂM.Hﬂmmummﬂmum&mn
ﬁmﬂﬂh#ﬁmqﬁrﬂhﬂﬂ:mwﬂ#mﬂw.&m!m:ﬂ#mﬂ
llo en ¢l eje del avida afectado pueden neutralizarse con el desolazamicnto de L olras
ficics de control operativas

Se hserva, sin embargo, que la solucion de duplicidad de superficies de contml, o0
mpuﬂnh:ﬁmd:hmﬁmphulﬂ:lgmpmﬂ;mn.ﬂmdum_
incremento de peso estroctural del conjusto, Ademds, L impuladn de Jas super(iK
conirel mas exteriores plantea ¢l problema de ubicacion de ke martinetes hidriuli
unn.pn.:inimmucmxummmem.mdmimlﬂummrﬁclfum
puesias por criterios. perodinamicos, rulp:rﬁmmthn.pmpm&nlpiupﬂm“mm
teriotes de los plawos, pucde dificultar Tn colocacidn alli de los maminetes de la PCU.
Por estas razowes e frecaente cumplir la normativa gue regula evle campo medi
dos martineies. exto ¢s, doble impulsitn hidriulics de una unica superficic de conirul,

impulsién pot un solo manisete, pero con la particularidad de ser receptor de fluido hid
leo procedenie de do sistemes mdependiented.

b Dugpiiciclod de tmpulsidn: martioetes en paralelo v martinete en tindem,

En la primera configuracion (“en parakeia™) hay dos maninetes independientes que
pulsan I superficie dnica de contro! de vuclo, Extin presurizados coda uno por si
hidriulico distingo. La configuracion en thndem, par otra parte, tiene un martinete con |
cugrpos de mmpulsidn.

Como gjemplo, ls Fig- 35.29 e el eaquema de control lateral de un modemo svidon
mercial bemotor, Bl control lateral en exte modelo se-cjevutz mediante dos alerones v
spollers 1 0 6 de cada semisla. Por sencillez no @th representada 1s actuscian hidrd
de los spoilers, pero si la de los alerones. Obsorve que cada alerdn se impulsa por
de un martinete conducido por sistema hidraulico distinto, Green v Selfow en m
para mas seguridad, Blve ¥ Groew en el otro, Observe tambidn que la disposicidn de
tinctes para cada alerdn & tipo “paralelo™ (PCU con martinetes on paralelo).

Como s¢ ka dicho, existe la disposicion de PCU en tindens, El 1érmmo tandem se re
re aqud o ka presencin de un dnico marinete que tiene dos ¢mbolos colecados en el
vastago. En realidad, s¢ constituye asi un martinete con dos cilindros hidriulicos. Cada
lindro actundor ex presurizado por una linea hidriulica independiente :

Comparacion de PCU en paralelo y en tdndem

. El st bty e 1s PCL en gandem tiene mayvores dimensbones gue hos empleados en
PCL con martinetes en parabeln, puesio que ¢n éstas el mismo trabajo de impulsion es
sarrpllado por dos widades fxicamente soparadas. Lo PCU en tindem se suele emplear
grandes aviones, por cjemplo of muy ompleads en el Boelmg 747, Este tipo de avidn
mile in problemas de espacio martinetes hidriulicos voluminosss, dado ol amplio
men inlenor ¢n las superficies de control acrodindmicas v aledadis,

2. La PCU ¢on martinetes en paralelo e5 mis aproplada pary aviones con perfiles
dindmicos mis estrechos, donde hay que repartic la potencia hidriulica total de impulsi
co dos o min inidedes. So emples en I familia Boeing 737, Airbus A130, etcdter. (
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bombardera supersdnico B-38
llegd a utilizar PCU con (12
martinetes! en paralela, dada |s
estrechez del perfil aerodindmi-
<o de las superficies de contral
de vuelo). En relacidn con la
FULU en paralclo sdviens que ¢l
falle ximple en el sisterna es
mas probable cuante mayor &
el ntmers de unidades, un ad-
pecto que si bicn no plantea por
lo comim problemas de seguri-
dad &n vuelo, si bos introduce en
&l mantenimiento del avion.

3. El enamen de la Fig. 1520,
Antcrior, parece cuestonar ln
idoncidad del grifico escopido
commo cjemplo. [No estamos
Bgul en préeencia de dos alero-
nes, ¥ por tante on el caso de re-
dundancia por duplicidad de wu-
perficies de control? La realidad
es que el alerdn extenor de este
avion no e del tipo all speed,
utilizable & todes s velocids-
des de vuclo, sme que hay (sses
de alta velocidad donde s shi-

be su funciin. A los efecton

Fig. 3578 La mpedice ofe def mievador 50 ha divigic an ]
o8 DAMRL. U108 8 COCH 80D N 48 { pac concretos de estudio d:.nu:
duadcdad de sperfows de coeto) apartado, la doble presencia de
alerones en esta PCL en parale-

I tieme um motive serodinikmico
estructural, v no de cardcter onganizativo de la propia Unidad de Coatrol de Potencia (ver
Apanado “lnversion de aleranes”, Capitalo 1),

de salida de la PCU

10,7 Hemas visto que cada martinete de 1a PCU proporciona, al fin, ¢ movi-
enio de salida proporcional a la sefal de mando del piloto.

movimicnto de salida de la PCU ¢s ¢l de entrada para la superficie de control,
puede ser fineal o giratorio,

brevedad sdlo nos referimos al primero, del cual la Fig. 3530 muestra dos
plos,

El émbolo y vistago del martinete s desplazan a un lado y otro impulsados por
presidn hidrialica. El extremo del vistago es el punto de conexidon pars |a ma.
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Fig 35 29 Esquema de cxnteol Safersd e avidn bimofor con omdpultion e paraslo ge 04 SvDied

nivela que hace girar la superficie de control, La cabeza del martinete A
también guar alrededor de su punto de anclaje en ln estruciurs del avicn. La con-
juncidn de los dos movimicntos, el lineal del vistago y el circular o “flotante™
ln cabeza del martinete, producen ¢l movimiento girstorio de la manivels de la su-
perficie de control,

El martinete sefalado con la letra B ofrece otre opcidn. Ahor se desplaza late-
ralmenic la cabera del propio martinete mientras que 2| visiago, estacionarnio, €8
el que tiene libertad de giro en su punto de anclaje en la estruciura del avion.

Dos posthilidades distintas pam un mismo fin. El Capitulo 33 estudia los mnrﬁ-l
netes con mayor detalle. |

|
|

1. SISTEMA DE CONTROL CON MODO DE ACTUACION ELECTRICO

11.1 En aviscién general, ¢ incluso en algunos aviones comerciales, las pequedas
superficies de mando de vuclo, como flaps, tabs de compensacion o auxiliares de
control, s¢ despluzan con motores eléctricos. Son los llamados mandos de vuclo de

s maniiento eléctrico, o mejor de acclonamicnto electromecdnico.

Se puede decir que hoy dia e un sistema en desuso como medio principal de ac-
cionamiento de pequefias superficies de control, en lo que se refiere u su aplhica-
cidn a la aviackin comercial.

No obstante sucle estar presente como unidad de respaldo para casos de averia
del sistema principal hidriulico, .

Componantes
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11.2 El sistema con modo
de acluscibn eléctrico es
simple. y consta de cuatro
elementos fundamentales:

« Interruptor de mando
de cabina,

« Motor eléctrico de im-
pulsidn.

* Caja de engmnajes o
gje roscado (husillo de
potencia) que transfor-
ma ¢l movimicnio dié
rotaciin del  moter
eléctrich en movimien-
tos longitudinales de

los barrax de mando co-  Fig 5550 B menermendn de st oo ta Liselse de Conérl

nectidns o las superfi- @ Polanch (PCLY posde ser ineal 0 prafond. La estraciin
i findibons: frunstrs 08 dpemoins da Mot do Asliie Sresd

« Barras de mando de ac-
cronamiento de Ins superhicie de cantrol.

La Fig. 35.31 muestra el esguema simple del sistema,

- El motor eléctnico B impulsa el gje roscado C (husillo). El movimiento del husi-
o C v su tuerca [ admite dos posibilidades, segin se aprecia en la parte inferior
de ln ilustracidn.

. En algunas aplicaciones, ¢ molor elédcirico transmite el movimiento de rotacidn

& la corona dentada F del husillo roscado v éste girn en sus cojineles. Lo posicion
anl el husillo se mantieoe 15ja, en los alojamientos de los extremos, La toerc

el husillo entonces se desplaza a irquicrds o derecha segin el sentido de rotacion
husillo, El movimtento lineal de |a tuerca o5 ¢l que s& transmite 8 la barra de
nando de la superficie de control. En otras splicactones es la tuerca la gue se mun-
dene fija en una posicidn axial mientras gira impulsada por ¢l motor. En este caso
8 ¢l husillo ¢l que se desplazn lateralmente, como se refleja en Lo parte inferior de
ilustracidn,

1 1.3 Bl nccionamiento electromecinico de las superfictes de control de vuelo tie-
e algunas ventajas sobre ¢l hidriulico, pero no neutralizan los inconvenienies de
scacion,

a Vertajas
' Emte del sistema, El sistema de accionmmientn eléctromecinico es mucho mis
sondmico que el hidrulico.
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» La encrgia eléctrica ne requicre la presencia de lincas de Nuido hidriulico
muy alta presion, que siempre ¢ una fuente potencinl de problemas.

* En m“mmﬂmm#hmmcuﬂmmnm
cil por lo general que ¢l hidrdulico. Sin embargo, la tendencia de esta cualidad
invertirse ¢n grandes aviones cs una cxperiencia constatada desde hace
hasta constituir una desventaja.

) Dexventisjo

La gran desventaja del sistema de accionamiento eléctrico es la eapacidad i
tada de potencia disponible, en relacion con ¢l peso del motor de impulsidn. De ab
su aplicackbn en ¢l movimiento de pequefos conjunios.

Hoy din, como hemos dicho, esth superada en aviacidn comercial en favor de
motores hidriulicos. En primer lugar por la mayor velocidad de

& .[n. WY H R

Fg 30 07 Evguetetg el RSpms OF
cangend cow D O TN skl
A indprruplor B Aol shltson
il Hsilis D Tosoa, € Soperice de
contet, F Corana deinds

de las superficies d¢ control impulsadas por medios hidriulicos; en segundo luga
por su mayor relacion potencia d¢ acciomamiento/peso, muy superior al equi
electromecanico.

114 El desinienis por los sislemas de potencia electromecdnico empezo en tempos de
1) Guerrs Mundial, con la superfortalera volante B=J¥. Los opera b Ju bombardeo
aviones procedentcs habian ensefindo que la actuacidn elécirica de las compoertas de lod
Whhhﬂummmm“whmﬁ
mhlnmhmﬂmwvﬁmuﬂwlmﬂmmhuyllmﬂhﬂ
ta [legar al objetivo v woliar las bombas. A partir de este moments o5 cxando estaban libres
para realizar manscbras de evashin frente u b anilleris souscrea. Como o logico, acortae
¢l tiempo de esla oporackin cre cricial desde ¢l punto de vista de la vulnerabilidad del
v
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El 8#-29. y mis tarde ¢l 8-30, llevaban a bordo un ¢compressr pars accionsr de forma
Pumitaca las compuertas de los alojamientos de lad bombas. Con el £-47 y mis tarde
on ¢} B-J1, el empleo de la hidrdalica Tue general, salvo la actuacidn eléctrica de pe-
quefias superficies (Maps), splicaciones gac han legado incloio hasta ol Bocimg 737, Pero
Mucra de cstas zondy i abandond hace tempo ol sccionamicnmo dectromechnico como sis-
na de potencia principal. Estdn dewritos en las hemeroteces los problemas de masteni-
o del B-47 que conscrvaba &l sccionamiento chéctrico para la retsccidn del tren de

A mediados e ot afios sctenta hubo un intento militar para impulsar exte modo de ac-
buscidn. Sg pensaba gue los nuevos materisles magnéticos {cobalio con lierras raras), ol
gmpleo de conductones de aluninoe y los rectificadones de cormicnie transistonizados, entre
otros svances, podian dar a los sastermas de actuscion electramecdnics mayor rapider de
pevimicnio y boonl relaciin potmcia’peso del oquipo de a bordo, Low ensayos en veelo
Iurados con un - /41, & modiados de los afios ochenta, no dieroa el resaltado esperado.
mmmﬂmnmm#ﬁlhim;mmn:mm

ﬂmﬂm de vuelo del avidn. Esios problemas mo pudicron cxphicans de forma convin-
wile y decayd el interds militar por €l wistema.

2. PILOTAJE POR MANDO ELECTRICO (FLY BY WIRE)

12.1 Los Gltimos aviones comerciales que llegan al mercado utilizan un sisteme
e control de vuelo en el que desaparecen todas las conexiones mecanicas inter-
ledias que hay entre ¢l volante de mando y los martinetes hidriulicos de lay su-
grficics acrodindmicas. Estos sistemas se denominan de pilotaje por mando clée-
3, o sistemas Fly by Wire,

on maEyor precision, se dice que un avide dispoae de sistema de pilotaje por
Bndo elecineo cuando las instruccionss de mando dadas por el piloto, o que pro-
enen del piloto sutomdtico, se envian a las superficies acrodinimicas de control
sefisles eléctricas, en lugar de coacxiones mecinicas.

mahhfﬁhﬁhmm“ wu plano dindmico, en reemplazar los sis.
s mevdnicos de control por sistemas eléctricos.

Las acciones de mando del piloto producen desplazamicatos de las superficies de
atrol de vuelo medianie sclales eléctricas. Las sefiales cléctricas de mando s
ian a las valvulas selecioras da los masineies hidrkelivos que impalsan las su-
sficies acrodindmicas de contral, Alll donde habis cables, poleas y otros meca-
5, con la introduccidn del sisterna de pilitaje por mando eldetrico sdlo hay
o de cableado eléctrico.

21 término Fly by Wire incluye la facultad adicional de realimentacidn,
;- H:prm\frn realimentacidn indica que ¢l sistema hace un ugumuﬂm CONtinwo
s movimienios del avidn. Los resultados de esie seguimiento s¢ comparan

alemente con las scflales de entrada de mando del piloto. S¢ compotn de eita
la scfial emor resultante, si existe, entre onden de mando y movimicnto ob-
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tenide, La sefial error s envia a los martinetes de las superficies de control del

avidn para establecer la condicidn de vuelo deseada El cundro de lexta
“Realimentacién™ introduce graficumente el concepto, é

La Fig. 35.32 muestra las diferencias entre ¢l sistema Fly by Wire (grifico in
rior) ¥ el convencional de mandos mecanicos (grifico superior),

La simplicidad conceptual del sistema Flv by Wire es notable. Las seflales ¢l
tricas de mando s¢ transmilen por cable, eliminando ssi toda una serie de cont
wiones mechnicas entre ¢l volante de mando v los sctuadores que accionan las
perficies scrodindmicas de control de vuelo. Cada une de los circuilos eléeir
¢ llama “Canal”™,

122 En la terminologia del control austomitics de vaclo del avida se llams Canal al
porte flakeo ¥ logico db controd e un sistemn redundmnte. ]

El dibsijo inferior de la Fig. 3532 muesira que las superficies de control del avion
ponen de cuatro canales independicates A, B, C y 3, con objcto de alcanzar la fiabil
necesania en caso de fallo de uno de los circultos. Se traia emonces de un sistema
ple redumedante, similar al empleado en @) ca -8,

Los custro canales son independientes, de modo que la accion de mando del piloio,
sefiales de los detecione Inerciales, s originan en forma de cuntro schales independicntes
para los canales A, B, C v D. Cada canal s¢ procesa de forma independiente en ¢
dor de control de vuelo, Bl ordensdor contiens, en su logica de roftware, funciones
pacden modificar les sefiales de entrada cn ol caso de que precisen algln ajusic o *
cidn™ (lematacion). Lina ver que las sefinles han sido ajustadas ¥ amplificadas se enviam
cadn servoactmador para el accionamignto de la superficie de contral cormespondente.
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Sistema de pilotaje por mando eléctrico y Control activo del avién

F 12.3 El sistema d¢ pilotaje por mando eléctrico constituye tan sblo uno de los
| 1o de la tecnologia de control sutomitico, mucho mis amplia, que recibe
el nombre de Control Active o Control Autdmético Generalizado,

La tecoologia de Control activo se basa en los progresos en <l eampo de |2
[l_t!l:f:m'mimﬂl:iul. que han hecho posible el empleo a bordo de un conjunto de sis-
lemas automdticos de control de vuoelo con miltiples funciones. Se¢ dice que una
seronave tigne Control activo cuando s¢ transmiten a las superficies de contral de
vuclo ordenes de mando, ajenas a la accion del piloto, con ¢l fin de mejorar la ac-

Ipu-:iﬂu de In aeronave.

| Un ejemplo paede aclarar ¢l conceplo. La tecaclogia de Control activo admae el peo-
yecto de acrosaves con superficies de cola mas pequefias que las necosaras parm consegar
o estabilidad del avidn. (Por qué? La randn os que, admitiendo ial configuracidn en la fase
de dhnedo dgl gviin, ol volumen de cola de 4 senonan € €+ menod pordue diamiouye ol ta-
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mano de las superficics estabilizadoras. Por wato, disminuyve el peso de dicho muﬂ
sumenta el rendimiemo serodindmico del avidn (menor volumen de cola equivale a
resssiencia serodindmica),

La contrapartida es que ¢l avidn exbibe cualidades de vuelo mestable. Se permite ¢n
ces, segin el conceplo de Control setivo, que un sistema automdtico extabilice “ari
mente” cf aviim en la medida que sea necesano.

No ¢s correcto identificar la téenica Fiy By Wire con el concepto de Control
tivo, Control activo es mucho mis amplio ¢ incluye funciones adicionales, A
pires, podemos tomar nota de 1o siguiente:

* El término Control Activo identifica la presencis de fuerzas de control
vuelo que s¢ mician por medios ajenos o la accion del piloto.

* La presencia de un sistema Fiy by Wire en el ovion es un requisito mw’ni
muchas de las funciones, pero no todas, del Control Activo.

Fundamentos bisicos del sistema

12.4 La arquitecturn del sistema de pilotuje por mande elctiico en los aviondl)
comerciales s¢ apoyva en los siguientes principios:
= El control de las superficies acrodindmicas de mando de vaelo se efectia poll
medios eléctricos v se ejecula por medios hidriulicos,
* S¢ emplean minipalancas, o volantes de mando de estilo convencional,

volar el avidn. Ambos drganos disponen de transductores que convierten '
desplazamiento en seflales eléctricas de control.

* Las seales eléctricas, que son proporcionales a los desplaznmientos que
piloto electia ¢n las minipalancas, son interpretadas por los ordenndores
control de vuelo. La interpretacion se efectim por rutinas de cddigo escrita
en el programa gue controla los erdenadores (Leyes de pilotaje, que se
dian a continuacidn). Los ordenndores proporcionan sefiales de salida » lo
mecanismos hidrdulicos para desplazar las superficies de contiol de vuelo
obtener In trayectoria de vuclo deseada,

* Con independencia de las sefales de entrda que pueda realizar el piloto,
ordenadores de control de veclo previenen de la salida del avion de sy en-
valvenie de vuelo (funciones de proteccion del avidn),

* Existe en la practica actual e posibilidad de control mecinico del avidn en
caso de fallo completo de todas lus fuentes de energia elécirica (Sistema de,
respalidn mecinico que cuenta con s stgulente actuacion: compensador coma.
control de profundidad y pedales para control lateral).

Leyes de pilotaje

12,5 Es been sabido que en los aviones convencionales, con sistemas de coniml |
de vuelo mecdnicos, existe relacidn determinada entre la posicion de los mandos:
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de vuelo v Ja que adoptan las superficies aerodindmicas de control. Esta relacion
‘de cardcter biunlvoco se debe naturalmente al modo mecanico de transmision de

‘las ordenes de mando,

Hasts lu intreduccion de los sistemas de pilotaje por mando eléctrico el piloto ha
‘wolado y sentido el avion de scuerdo con la respuesta de la aeronave a estas drde-
Ties, respuesta que es funcién de las carscteristicas aerodindmicas ¥ pese del avidn,

Los sistemas Fly by Wire ejecutan drdencs de mando que:
1, Son sefaladas de forma eléctrica,
2. Son procesadas previamente por ordenadores.

La presencia intermedia del ordenador, entre €l arigen de la sefial de mando y los
actuadores de las superficies de control, hace muy facil alterar la sefial eléctrica
e mando en ¢l ordenador. Esta alteracién puede realizarse de acuerdo con un al-
' goritmo, una ley, un programa informatica en una palabra, que s funcion del pun-
to de la envolvente de vuelo donde esta gituado ¢l avion en un momento determi-
nado. La alteracién de la sefal eléctrica de mando tiene objetivos muy diversos,
‘desde proteger el avidn frente a ordenes de control “excesivas” o, simplemente,

mejorar la actuacion de la aeronave en una fase determinada de la operacion.

Se llama Ley de pilotaje la relacidn funcional que existe entre los drganos de
mando del sistema Fly by Wire v la posicion de las superficies de control de vue-
Io. Una ley de pilotaje es un conjunto de normas de cualidades de vuelo del avion,
sscritas en codigo, que interpretan los ordenadores de control de vuelo.

* Advierta el lector que la ley de pilotaje no resta autoridad de mando al piloto,

Mas hien protege de actuaciones que pueden exceder la envolvente de vuelo del
avion, o bien colabora muy decididamente en aliviar la carga de trabajo en cabina.

Clasificacitn
12.6 Las leyes de pilomje se clasifican en dos categorias; basicas y especiales,

Leves basicar de pilosaje

 Afectan al control del avidn en sus tres ejes. Por tanto, de una forma u otra, gatan
Smplementadas en el eadigo del sistema Fly by Wire,

"_Laa leves basicas son:

a) Ley de control Normal

b} Ley de control Allerngtivo

¢ Ley de control Directo

eves experiales de pilotage
Son leyes que modifican o complementan las leyes bisicas en un segmento de
“wperacion determinado, alli donde 1a ley basica e insatisfactoria

Las leves especiales se estudian en el apartado 12.14
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