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Sistemas de control de vuelo

1. Los MANDOS DE VUELO Y SUS FUNCIONES

1.1 Agrupamos en este Capitulo los apartados que el programa JAR FCL de
“Conocimiento general de las aeronaves” dedica a los sistemas de contro] de vue-
lo (mandos de vuelo)!. Son secciones muy extensas de estudio, en parte por la pro-
pia materia tratada y también en correspondencia con una €poca en la que coexis-
ten cuatro grupos distintos de sistemas: el sistema puramente mecanico, el de con-
trol por medios hidraulicos, el sistema electromecénico y el moderno sistema de
control por mando eléctrico (Fly by Wire).

Es necesario sefialar Ia existencia de dos sistemas de control de vuelo avanzados,
adicionales, que estan en fase experimental. Se trata del control de vuelo por man-
do foténico (Fly by Light) y los sistemas fluidicos. No s¢ estudian en el programa
JAR, pues no hay previsién de empleo a corto o medio plazo, y menos en el cam-
po de la aviacién comercial.

1.1 EI control de vuelo del avién se efectlia a través de tres superficies aero-
dindmicas de mando: timén de profundidad o elevador, timén de direccién y ale-

! Apartados 021 01 06 01 y 021 01 06 02.



De acuerdo con su funcidn, los mandos de vuelo se clasifican en dos grandes
grupos: primarios y secundarios.

Los mandos de vuelo primarios ejecutan las acciones basicas de control del
avion; digamos que actian las superficies de control basicas ya citadas.

Los mandos de vuelo secundarios son sistemas con funciones auxiliares a las ba-
sicas. A esta categoria pertenecen los flaps (de borde de ataque y de salida), spoi-
lers, etcétera.

2. CLASIFICACION DE LOS SISTEMAS DE CONTROL DE VUELO

2. 1 Como hemos seflalado, los mandos de vuelo se clasifican en funcién de su
actuacion de vuelo, en primarios y secundarios.

Los sistemas de control, por el contrario, son la forma mecénica y eléctrica or-
ganizada de los mandos, de manera que su clasificacion esta referida a la propia
arquitectura del sistema. Se sitan en dos grandes grupos, seglin la forma en que
se realiza la transmision de las 6rdenes de mando del piloto (sefiales de entrada en
el sistema):

* Sistemas que transmiten las 6rdenes de mando por medios mecanicos.
* Sistemas que transmiten las 6rdenes por medios eléctricos.

El primer grupo recibe el nombre de sistemas de control de vuelo por mando
mecanico. Incluye los llamados “sistemas convencionales”, esto es:

1. Sistemas mecanicos simples
2. Sistemas de accionamiento hidraulico
3. Sistemas de accionamiento por motores eléctricos.

El segundo grupo se refiere a los sistemas de control de vuelo por mando eléc-
trico, conocidos también como sistemas Fly by Wire.

Existe en estos sistemas un conjunto de ordenadores situados entre la sefial eléc-
trica de mando que hace el piloto y las superficies aerodindmicas de control de
vuelo

Por supuesto, el sistema Fly by Wire actiia finalmente sobre las superficies aero-
dindmicas por medios hidraulicos o electromecanicos; no hay otra forma de ha-
cerlo. Pero lo distintivo del sistema es que, primero, la sefial de mando es eléctri-
cay segundo que tal sefial es interpretada por los ordenadores de a bordo antes de
actuar las superficies de control de vuelo. Son enormes, entonces, las posibilida-
des de alterar la sefal eléctrica de mando de la manera mas conveniente para la
operacion del avion.

Esta posibilidad, bastante facil en la préactica, es una nota distintiva del sistema
Fly by Wire que debe sefialarse desde el principio. Un avidn con Fly by Wire re-
presenta una forma distinta de volar.



Clases de sistemas de control de vuelo por mando mecanico

2.2 Las superficies aerodindmicas de control de vuelo de aviones de altas pres-
taciones, o de cierto peso, no se pueden desplazar directamente desde la cabina de
mando, dada la fuerza necesaria de accionamiento. Para desplazar estas superficies
en vuelo hay que vencer el momento que las fuerzas aerodindmicas gjercen res-
pecto al eje de giro (charnela) de las citadas superficies. Para estos casos se em-
plean los sistemas reforzadores o de asistenacia de mandos de vuelo,

Conforme al modo de accionamiento, los sistemas de control de vuelo por man-
do mecdnico admiten la clasificacién siguiente (Fig. 35.1):

» Sistemas de accionamiento manual (conexién directa entre la palanca o vo-
lante de mando y las superficies aerodindmicas de control de vuelo, ver gra-
fico —a-).

* Sistemas que refuerzan por medios aerodindmicos la accién de mando del pi-
loto (ver grafico —b—). Son los sistemas de compensacion aerodindmica, que
se estudian mas adelante, en el apartado 4.

* Sistemas que ejecutan la accién completa de movimiento por medios moto-
rizados. La fuente de potencia puede ser neumética, eléctrica o mas frecuen-
temente hidraulica (ver gréfico —c—). Salvo que sefialemos otra cosa conve-
nimos que son mecanismos hidréulicos los que transmiten la potencia a las
superficies de mando.

I
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Fig. 35.1 Los sistemas de control de vuelo por mando mecanico se clasifican en tres grupos, de acuerdo
con el modo de accionamiento: a) Sistemas de accionamiento manual; b) Sistemas que refuerzan por
medios aerodinamicos la accién de mando del piloto; c) Sistemas que ejecutan la accion completa de

movimiento por medios motorizados.



2.3 Los sistemas motorizados, la ultima clase citada anteriormente, se pueden
dividir a su vez en dos tipos:

a) Sistemas reversibles, en los cuales existe la posibilidad de control manual en
caso de averia o mal funcionamiento del sistema motorizado. Cuando un sistema
de este tipo pasa a control manual, el piloto, en esencia, mueve el volante de man-
do para desplazar las valvulas del sistema hidraulico, a expensas de mayores fuer-
zas en el volante.

b) Sistemas irreversibles, en los cuales no esta prevista la facultad de control ma-
nual. Estos sistemas, llamados también de mando total, se caracterizan por su re-
dundancia y, por ello, tienen alta fiabilidad. La redundancia se explica por la pre-
sencia de hasta tres sistemas hidraulicos de apoyo, de tal manera que la probabili-
dad de experimentar a bordo una pérdida total de energia hidraulica es extremada-
mente improbable! (< 1079).

La Fig. 35.2 pone de manifiesto las diferencias existentes entre los sistemas re-
versibles e irreversibles, graficos superior e inferior, respectivamente.

Desde el punto de vista mecanico ambos sistemas se concibieron con la idea de
aislar al piloto, parcial o totalmente, de los momentos aerodinamicos de charnela
que se producen en las superficies de control. La variante esta en el punto de co-
nexion del vastago del martinete hidraulico actuador (C) al volante de mando.

Decimos que el sistema es motorizado reversible porque el vastago del cilindro
(martinete) hidraulico C esta conectado a una cierta distancia d del punto de pivo-
tamiento del volante. El piloto debe vencer, ademas de las pequefas fuerzas de
desplazamiento del varillaje de las valvulas hidraulicas V, la reaccién que le llega
del propio martinete actuador, debida a la distancia d del punto de pivotamiento.

Por el contrario, en el sistema irreversible (ver grafico inferior) el véastago del ci-
lindro hidraulico esta conectado en el mismo eje donde pivota el volante de man-
do; obsérvese que en este caso es d = 0. El piloto solo siente las fuerzas de des-
plazamiento del varillaje de las valvulas hidraulicas, pero en ninglin caso reaccion
que provenga del martinete hidraulico.

El sistema motorizado reversible cayd en desuso porque no se adaptaba a

las actuaciones de los modernos aviones, tanto comerciales como militares.

Hace tiempo que no se concibe proyectar un avion con sistema de mandos re-
versibles. Es poco adaptable a un campo amplio de velocidades de vuelo y, a ve-
ces, es necesario realizar fuerzas considerables en los mandos de vuelo. En el fa-

! Los sistemas de control de vuelo presentan probabilidad de fallo de 1/10°, un valor excepcional
que se denomina extremadamente improbable. El siguiente orden es extremadamente remoto, o pro-
babilidad de 1/107. En general, la probabilidad de fallo catastréfico en el avién comercial es extrema-
damente remoto, de manera que nos movemos en cifras que rondan el numero de horas transcurridas
desde el nacimiento de Cristo. Dicho de otra forma, estariamos en espera del fallo catastréfico del
avion que hubiera iniciado su vuelo, ininterrumpido, en la fecha de nacimiento de Jesucristo.



moso caza F—86A4 Sabre, en la proximidad de Mach 1, esto es, en pleno vuelo transonico,
debian ejercerse hasta 50 kilogramos en la palanca para mantener la posicion de morro arri-
ba, a pesar de que el sistema de mandos proporcionaba una relacién de multiplicacion de
fuerza de 40:1. Era muy dificil conseguir el deplazamiento total de las superficies de con-
trol. Todo ello contando con la ligereza de peso y la pequeiia envergadura del Sabre. Estos
detalles fueron el anticipo de los grandes problemas que se avecinaban en una aviacion
cada vez mas rapida y de la que se solicitaba, en este caso, méxima agilidad en combate
(méaxima corner speed o velocidad maxima de viraje cerrado).

El sistema motorizado reversible fue victima de su incapacidad para adaptarse a una banda
operativa de vuelo mas amplia. Si el sistema se adaptaba para que las fuerzas en la palanca fue-
ran bajas o moderadas a pequefias velocidades de vuelo sucedia que eran muy elevadas a alta ve-
locidad; y a la inversa. El resultado final fue que el sistema de mando total (o motorizado irre-
versible) se implantd como norma. De hecho, asi venia ya en el modelo F-86F.

2.4 Resumiendo el tema
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hidraulica tiene en estos sistemas de
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Fig. 35.2 Diferencias entre los sistemas motorizados s Sin embarg(), en el siste-
reversible e irreversible
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ma motorizado irreversi-
ble el piloto no siente las
fuerzas aerodinamicas. Su accién de mando revierte en el desplazamiento de
valvulas de control del sistema de mandos de vuelo. En estos casos, pues, hay
que proporcionar sensacidn artificial al volante de mando (técnicamente se
llama restitucion de esfuerzos en el volante). El sistema de restitucidon de es-



fuerzos simula las fuerzas que el aire ejerce sobre las superficies de control
de vuelo, de acuerdo con leyes determinadas que también forman parte del
estudio de este capitulo.

Clases de sistemas de control de vuelo por mando eléctrico

2.5 Los ultimos aviones comerciales que llegan al mercado utilizan un sistema
de control de vuelo sin conexiones mecanicas intermedias entre el volante de man-
do y los actuadores hidraulicos de las superficies de control de vuelo. Estos siste-
mas se denominan “sistemas de pilotaje por mando eléctrico”. También es muy
frecuente, por su brevedad, la denominacion Fly by Wire.

Con mayor precision, se dice que un avién dispone de sistema de pilotaje por
mando eléctrico cuando las instrucciones de mando dadas por el piloto, o que pro-
vienen del piloto automdtico, se envian a las superficies aerodindmicas de control
de vuelo mediante sefiales eléctricas en lugar de conexiones mecanicas. Esta ar-
quitectura reclama, en la préctica, la presencia en el sistema de uno o mas ordena-
dores intermedios.

2.6 Es posible distinguir dos grandes lineas de empleo de 6rganos de mando
para sistemas eléctricos de control de vuelo:

* Sistemas que emplean minipalanca para introducir la sefial de mando. Han
aparecido en la aviacion comercial con los sistemas eléctricos de control de
vuelo de la firma Airbus Estos modelos son los que han establecido la nor-
ma de actuacion practica en este campo.

* Sistemas que mantienen la filosofia clasica de volante de mando, incluso con me-
canismo de restitucion de esfuerzos (sensacion artificial) de tipo convencional.
Por supuesto, la sefial de mando de salida del volante es eléctrica, otra cosa es el
apego del fabricante y muchos pilotos a un 6rgano de control tan antiguo como
el propio avion. Es el caso de Boeing con su modelo Boeing 777.

3. MANDOS PRIMARIOS DE VUELO

Alerones, timones y elevadores

3.1 La Fig. 35.3 muestra de forma esquematica el sistema basico de control de
vuelo de un avion. Los comentarios que siguen son elementales, pero necesarios.

En el sistema basico el piloto estd unido a las superficies de control de vuelo de
forma directa. Para ello cuenta con dos elementos de actuacion principales, el vo-
lante de mando (o palanca de mando) y los pedales del timén de direccidn.

El movimiento hacia adelante y hacia atras del volante de mando desplaza el
timoén de profundidad, forzando el giro de la superficie alrededor de su eje (ver la
Fig. 35.3, grafico de la izquierda).



El eje de giro de una superficie aerodinamica de control se llama charnela.
Veamos la cinematica de movimientos, que esta regulada por normativa:

* Si el volante de mando se desplaza hacia atras el timon de profundidad gira
hacia arriba (ilustracidén superior). Inversamente, si el volante de mando se
lleva hacia delante, el timon de profundidad se desplaza hacia abajo.

» Si el volante de mando se gira hacia la derecha se producen dos efectos (ver
grafico intermedio): en primer lugar el aleron de la derecha sube; es decir,
sube la superficie del lado que se inclina el volante. En segundo lugar, el
aler6n contrario baja. Asi, pues, los alerones tienen movimientos contrarios
(diferenciales).

« Los pedales de direccién estan situados en el piso de la cabina. Estdn unidos
a una superficie aerodindmica vertical llamada timén de direccion Cuando
se presiona el pedal derecho (ver ilustracion inferior) resulta que el timon de
direccion se desplaza también hacia la derecha.

Es obvio indicar que todos los aviones en la actualidad deben responder de esta
forma a los movimientos de los controles de vuelo. Historicamente no fue asi, y
durante el primer decenio del vuelo propulsado hubo verdaderos problemas de pi-
lotaje, pues los mandos respondian de distinta forma en distintos aviones. Mas
adelante, sin embargo, el sentido de los movimientos pasd a ser un requisito re-
glamentario y no un acuerdo de los fabricantes de aviones.

3.2 Con relacidén a la Fig. 35.3 vamos a estudiar la actuacion aerodindmica basi-
ca de las superficies de control.

Timén de
profundidad

Alerones

Fig.35.3 Sistemas elementales
de mando de vuelo
(izquierda). A la derecha,
efectos que produce en el
C avion el desplazamiento de las

superficies de control.

Timon de
direccion




a) Movimientos de cabeceo [grdfico A]
Se producen cuando el volante de mando se mueve hacia adelante o hacia atras.

El caso representado en (A) indica que cuando el timén de profundidad sube ha-
cia arriba aumenta la curvatura de la superficie inferior. Por tanto aumenta la fuer-
za de sustentacion hacia abajo que produce la superficie, en el sentido que indica
la flecha. La fuerza vertical en la cola origina un momento de proa arriba, movi-
miento alrededor del c.d.g. del avién (movimiento de encabritamiento).

Si el volante se mueve hacia adelante la superficie horizontal de cola esta com-
bada hacia arriba, de manera que la fuerza aerodindmica total en la cola, o bien dis-
minuye o cambia de sentido. En ambos casos aparece un movimiento de la proa
del avidn hacia abajo.

b) Movimientos de balanceo [grdfico B]
Se producen cuando el volante de mando gira en sentido lateral.

Supongamos que el volante se gira hacia la derecha. En este caso el alerén de la
derecha se desplaza hacia arriba y el de la izquierda desciende. La curvatura supe-
rior del ala derecha disminuye en la zona del alerén debido al desplazamiento de
la aleta hacia arriba. Disminuye la curvatura del extradés del ala, de manera que la
corriente de aire ejerce menos succion en dicha zona. A la vez, la curvatura del ala
izquierda aumenta en la zona del alerdn porque éste se desplaza hacia abajo.

El resultado global es que aumenta la sustentacion del ala izquierda y disminu-
ye la del ala derecha. Se produce entonces un giro del avion hacia la derecha, esto
es, hacia el mismo lado que se gira el volante de mando.

c) Movimientos de guifiada [grdfico C]
Este ultimo caso se explica de la misma forma, pero referido a la superficie ver-
tical del timoén.

El desplazamiento hacia dentro del pedal derecho aumenta la curvatura del lado
izquierdo del timon. De este modo aparece una fuerza en el sentido indicado por
la flecha.

La fuerza origina un momento (momento de guifiada) alrededor del c.d.g. del
avion, que tiende a girar el avién a la derecha, en el mismo plano.

Potencia de mando

3.3 Se llama “potencia de mando” de una superficie de control el momento ma-
ximo de control que ejerce segln el eje del avién en el que actia.

Asi, hablamos de potencia de mando en balanceo, en guifiada y en profundidad.

- La potencia de mando de una superficie de control depende de dos factores ba-
sicos: a) area de la superficie de control; b) alargamiento.

La potencia de mando aumenta con valores crecientes de las dos variables.



4. COMPENSACION AERODINAMICA

4.1 Segtn la velocidad de vuelo del avion, o el tamafio de las superficies aero-
dindmicas de control, las fuerzas necesarias para desplazar los mandos pueden ser
tan altas que resulta dificil o imposible efectuar la operacion manualmente, de for-
ma directa.

Recibe el nombre de compensacion el conjunto de técnicas que disminuyen o
anulan, en su caso, la fuerza necesaria para accionar las superficies de control.
Todo ello con el fin de conseguir una condicion de vuelo determinada.

En particular, la compensacién aerodinamica se emplea para disminuir en vue-
lo la fuerza de reaccién al desplazamiento de la superficie de control.

4.2 Hay dos procedimientos para compensar aerodindmicamente una superficie
de control:

 Conseguir una distribucidn de presion favorable alrededor de la superficie ae-
rodinamica. La distribucién de presion creada debe ayudar y reforzar la ac-
cion de mando del piloto.

* Empleo de aletas auxiliares especiales: aletas compensadoras o tabs de com-
pensacion.

Conviene seflalar que en este mismo capitulo veremos que existen otras aletas
(Ilamadas tabs de control) con funciones auxiliares de mando de vuelo, que no de-
ben de confundirse con las anteriormente citadas.

Compensacion por cornadura

4.3 Dentro del grupo de compensadores aerodinamicos, la técnica de compensa-
cion por cornadura pertenece a la primera categoria del apartado 4.2. Es la mas an-
tigua y la mas facil en teoria. La Fig. 35.4 ilustra dos formas simples de compen-
sacion.

El grafico de la parte superior de la figura pone de manifiesto que cierta parte de
la superficie movil del timoén de direccion esté situada por delante de la charnela.
El término compensacién por cornadura proviene de su forma geométrica.

El principio de funcionamiento es el siguiente: la superficie en cornadura situa-
da delante de la charnela produce una fuerza aerodinamica que origina un mo-
mento contrario al que produce el resto de la superficie mévil, esto es, la situada
al otro lado de la charnela. Por tanto, el momento de la fuerza aerodinamica que
produce la cornadura es un par contributivo, en el sentido de que ayuda al piloto
para accionar la superficie de control de vuelo.

El dibujo de la parte inferior de la Fig. 35.4 responde a la misma idea. Observe
que en este caso una parte importante del area total de la superficie esta situada de-
lante del eje de charnela. De igual forma, entonces, esta parte origina fuerzas ae-



rodinamicas de tipo contributivo, que ayudan al piloto para desplazar la superfi-
cie de control de vuelo.

Desde el punto de vista constructivo se distinguen dos tipos de compensacién
por cornadura, llamadas cornaduras shielded y unshielded, que muestra la Fig,
35.5. La diferencia es que el borde anterior de la cornadura unshielded no forma
parte del borde de ataque, propiamente dicho, de la superficie aerodindmica prin-
cipal. El borde shielded puede funcionar mejor en vuelo a alta velocidad porque
queda mas al abrigo de las perturbaciones que se forman a velocidades muy altas.

Superficies adelantadas
respecto al eje de chamela

Charnela —_— > — -t "
Fig. 35.4 Compensacion
aerodinamica en cornadura para
una superficie de control

4.4 La compensacion por cornadura, como hemos dicho, es la més antigua que existe. Se
aplico en principio a los timones de los barcos y de la aplicacion naval pasé a la aerondu-
tica. En el pasado se empled en todos los ejes del avion (profundidad, balanceo y guifiada)
pero acab6 por desaparecer de los alerones debido a las cargas aerodindmicas tan altas que
se producian en la propia cornadura. Esto fue asi debido al aumento de velocidad y tamafio
de los aviones, que exigian mayores cargas en la pequea superficie de la cornadura.

Las escasas aplicaciones de la cornadura para vuelo de alta velocidad no mostraron los
problemas de flameo que se predecian. J. C. Gibson ha descrito un ejemplo de caza su-
personico que ha empleado este tipo de compensacidn sin dificultad (pensamos que la tipo
shielded, con el fin de alejar la cornadura, en lo posible, de las ondas de choque del borde
de ataque).

Direccion de

\ movimiento del aire:

Fig. 35.5 Cornadura unshielded (izquierda) y shielded (las dos ilustraciones de la derecha).




Compensacion de Handley Page

4.5 La Fig. 35.6 muestra la forma geométrica de la compensacion de Handley
Page. Es un método conocido en aviacidon desde hace muchos afios. Su primera
aplicacion fue en el elevador del Levasseur, nada menos que en 1920.

Las actuaciones aerodinamicas de la compensacién de Handley Page son las si-
guientes:

1. Destaca en primer lugar, Fig. 35.7, la presencia de dos fuerzas en juego F,
y ', aun lado y otro de la charnela. La charnela esta sefialada por una linea
de trazos en el grafico. El proyectista del avién presta mucha atencion para
que las fuerzas de compensacion que aparecen en la parte anterior de la char-
nela no sean altas, que hagan dificil el retorno de la superficie a su posicion
neutra. Situacion de este tipo sucede si el momento que produce la fuerza £,
respecto al eje de charnela es mayor que el preducido por F, . Un avion de
estas caracteristicas seria peligroso.

2. Dos factores adicionales que influyen en la actuacion de este compensador
son la forma del borde de ataque del compensador y la proximidad de dicho
borde con la superficie principal del avion a la cual estd articulado. La dis-
tancia entre la superficie fija (timon, estabilizador ...) y el borde de ataque
del compensador se llama cierre del compensador. Variaciones pequefias de
una y otra caracteristica del compensador (forma del borde de ataque y cie-
rre) suelen dar lugar a grandes variaciones del momento de charnela. La for-
ma del borde de ataque es importante por su efecto aerodinamico cuando la
aleta, al girar, emerge en la corriente de aire, instante en el que deja de estar
en la sombra aerodinamica de la superficie fija que precede.

Compensacion de Westland-Irving

4.6 La Fig. 35.8 es el esquema del compensador Westland—Irving. En realidad es
una modificacion del anterior (Handley Page). Sin embargo hay dos variantes en
el compensador de Westland—Irving que conviene destacar:

» El perfil del compensador estd en la sombra aerodinamica de la superficie de
control principal del avién a la que se fija. Asi, pues, es un método de com-

Descentramiento
<l

e

Fig. 35.6 Detalle de la compensacion de
Handley Page.
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Cierre Charnela Fig. 35.7 Fuerzas a un lado y otro

de la charnela en el compensador
de Handley Page

pensacion apto en principio para el vuelo de alta velocidad, por originar me-
nos interferencia aerodinamica.

* Las superficies superior e inferior del compensador estan incomunicadas (“sella-
das”) desde el punto de vista aerodinamico, por medio de una banda de material
flexible. La banda flexible se extiende hasta el borde de la pared de la superficie
principal. El modo de funcionamiento de este compensador se basa precisamen-
te en reforzar el momento de charnela por la diferencia de presion estatica que se
origina a los dos lados de la banda de cierre. La diferencia de presion estatica se
origina, como es bien sabido, por la succion existente en la parte superior del per-
fil y la mayor presion estatica del aire en la parte inferior.

La compensacién de Westland—Irving se emplea frecuentemente en alerones. A
veces, como variante del tipo, puede no existir el “sellado” completo del cierre en-
tre las dos superficies, aunque si un ajuste muy preciso. La holgura en este caso

puede ser del orden de 1 mm.
o=
\

Sellado del cierre

Fig. 35.8 Compensador de Westland—Irving. Es una modificacién del compensador Handley Page.

Compensacion por modificacion del contorno del perfil

4.7 Método de compensacion simple y eficaz.

Técnicamente se denomina compensacion por borde de salida biselado (de la su-
perficie de control, se entiende) y se muestra graficamente en la Fig. 35.9.



La eficacia de este compensador se basa en que los cambios geométricos en el
borde de salida del perfil producen, a la par, cambios en las fuerzas aerodindmicos.
Los momentos de charnela originados son altos pues las fuerzas que se modifican
en el borde actiian con un gran brazo de palanca, dada la distancia del borde de sa-
lida del compensador a la charnela.

Al hilo de esta técnica de compensacion convendria sefialar la importan-
cia que tiene la forma geométrica de la superficie de control en los mo-
mentos de charnela, que se ha constatado histéricamente. Un ejemplo clasico
se produjo en el famoso caza Spitfire, de la 11 Guerra Mundial. Este avién al-
canzo un punto de desarrollo en el cual el recubrimiento en lona de las superfi-
cies de control tuvo que cambiarse por chapa metalica.

Las superficies recubiertas de lona producian una pérdida de régimen de balanceo, un
parametro que es esencial para el piloto de combate pues representa una medida de la agi-
lidad del avion. En efecto, con el aumento de la velocidad de los sucesivos modelos del
Spitfire y el consiguiente incremento de las fuerzas de control, ocurria que el perfil ge-
ométrico de la superficie de lona se deformaba, en una palabra, se destruia el perfil aero-
dindmico. De esta forma, se modificaba a la baja la potencia de mando del avion en ala-
beo. El cambio a construccion en chapa metélica soluciond el problema.

Fig. 35.9 Compensacion por borde de salida biselado de la superficie de control.

Compensacion de Frise

4.8 Se emplea para compensar la guifiada adversa del alerdn (ver Fig. 35.10).

Supongamos que se desplaza hacia arriba el aleron del plano derecho. La sus-
tentacion en dicho semiplano disminuye, pero también la resistencia aerodinami-
ca. Igual y contrario sucede en la otra parte del ala.

El resultado es una “guifiada adversa”, en este caso a la izquierda, contraria al
control de maniobra que se precisa.

La compensacion de Frise tiene el eje de charnela desplazado. Cuando el alerén
se desplaza hacia arriba, el borde de ataque emerge prontamente en el viento rela-
tivo por la parte inferior. Ello es asi por la excentricidad del eje de giro del alerén,
que esta proximo al plano inferior de la superficie. Al emerger en el aire, en una



zona de alta presion dindmica, aumenta la resistencia aerodinamica del alerén, que
es el efecto que se persigue para compensar la guifiada adversa.

La compensacion de Frise no se emplea por lo general en aviones comerciales y
los que vuelan a alta velocidad.

A~

Charnela

Fig. 35.10 La compensacion de Frise se emplea para compensar la guifiada adversa del alerén.

Tabs

4.9 Los tabs son pequefias aletas situadas en el borde de salida de las superficies
primarias de control de vuelo. Estan articuladas de tal modo que poseen libertad
de movimiento respecto a la superficie donde se instalan.

La Fig. 35.11 muestra los elementos del tab. El tab dibujado pertenece al tipo de
mando indirecto, que luego estudiamos, pero aqui nos interesa solo su aspecto ge-
omeétrico.

El tab esta articulado en el borde de salida de la superficie de control (timén de
direccion, de profundidad, alerén), y puede girar libremente respecto a ella, hacia
arriba o hacia abajo. A su vez, la superficie de control puede girar libremente res-
pecto al plano fijo (estabilizador, timon, ala).

Clasificacion y funciones
4.10 Los tabs se clasifican en dos grandes grupos: de mando indirecto y directo.

En los primeros, de mando indirecto, el tab tiene una ligadura mecénica, que es
normalmente una barra de mando. La ligadura conecta el propio tab con el plano
fijo al que pertenece (timon, estabilizador, ala).

Se dice que el tab es de mando indirecto porque el piloto desplaza la superficie
de control de vuelo, y no el tab. Por tanto es el movimiento de la superficie prin-
cipal el que hace girar el tab gracias a la barra de ligadura de conexion.

En los segundos, tabs de mando directo, el piloto estd conectado al tab median-
te barras y articulaciones de control. El piloto puede accionar directamente el tab.

Las caracteristicas de un tipo y otro de tab se estudian mas adelante, en este mis-
mo apartado.



Conexion a volante de mando
Superficie
Superfic:ie fija movil
_ Tab

Fig. 35.11 Elementos del tab. El tab de la ilustracion pertenece al tipo de mando indirecto.

Barra de ligadura

4.11 Los tabs cumplen dos funciones basicas:

a) Colaboran en el movimiento de la superficie de control de vuelo a la que
estan unidos.

b) Compensan y reducen a cero la fuerza que necesita hacer el piloto sobre los
organos de mando para mantener una condicion de vuelo determinada.

Los tabs dedicados a la primera funcion se llaman tabs auxiliares de control. Los
que cumplen funciones de compensacion se llaman tabs de compensacion.

En principio no hay inconveniente para que un tab sea, a la vez, de compensa-
cion y de control, es decir, que cumpla las dos funciones (ver apartado 4.14).
Sucede, sin embargo, que se pueden dar situaciones de vuelo donde se sumen, en
la misma direccion de giro de la aleta y en un instante determinado, los desplaza-
mientos necesarios para control de vuelo y compensacion del avidn. Esta situacion
daria lugar a un desplazamiento angular excesivo del tab. Por esta razén suele ser
una practica normal separar las dos funciones. Asi, como equipamiento normal,
hay tabs independientes para las funciones de compensacion y auxiliar de control.

4.12 Estudiemos brevemente el funcionamiento aerodinamico de los tabs.

a) Fundamentos aerodindmicos del tab auxiliar de control

La Fig. 35.12, graficos (a) y (b), muestra la actuacion del tab auxiliar de control.
Observe la presencia de la superficie fija, a la izquierda. A continuacién esta si-
tuada la superficie principal de control, bien sea el timoén de direccidn, el de pro-
fundidad o alerdn, y al final la pequefia aleta o tab.

La posicion (a) del grafico corresponde a la condicion de vuelo recto y nivelado,
en equilibrio, anterior a una maniobra. Supongamos que la parte fija del plano co-



rresponde al timén de profundidad.

. Tab Si el piloto desea desplazar hacia
(Q__W_____:r_-p-/ (a) abajo el timén de profundidad, tal
NS s como en el gréafico (b), el tab auxi-
_,_,—r——'_d____'_’__'_ . 4 . r
liar de control esta articulado meca-
Resultante .

nicamente de tal manera que se des-
plaza hacia arriba, en sentido con-
: trario al timén de profundidad. Més
i:] detalles de movimientos del tab se
)b) estudian en este mismo apartado;
e " ahora nos interesan los principios

aerodinamicos.

Debido a la curvatura de perfil que

se forma en la zona del tab aparece
\ una fuerza aerodindmica hacia aba-
jo, dibujada en la ilustracion (b).
Esta fuerza, al actuar sobre el eje
del timon de profundidad (charne-
la), produce un momento de charne-
la que ayuda de forma positiva al
piloto para realizar la maniobra de-
seada, que en este caso es desplazar

Fig. 35.12 Funcionamiento aerodinamicao del tab

hacia abajo el timon de profundidad.

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

b) Fundamentos aerodindamicos del tab de compensacion

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

La funcion del tab de compensacion es anular la fuerza que el piloto necesita ha-
cer sobre el volante para mantener una condicion de vuelo determinada. Permite,
entonces, establecer la condicién de vuelo equilibrado del avién, con poca o nin-
guna accion por parte del piloto.

La actuacion del tab de compensacion se explica a partir de la figura.
Supongamos que se desea mantener una posicidon de timén de profundidad hacia
abajo, tal como muestra la figura. En lugar de mantener constantemente el volan-
te de control hacia adelante, durante todo el tiempo de la maniobra, es el tab de



compensacion el que equilibra las fuerzas en dicha superficie. Para ello se sitta la
aleta hacia arriba, de manera que la fuerza que produce origina un momento en el
sentido de las agujas del reloj. La propia superficie de control, en este caso el
timon de profundidad, origina un momento en sentido contrario. Si el ajuste estd
bien realizado y los momentos son iguales y contrarios, el avién continua en equi-
librio sin actuacion directa del piloto en dicha fase de maniobra. Por supuesto,
cuando se necesita otra situacion de vuelo el tab debe reajustarse de forma corres-
pondiente a dicha actuacion.

Construccidn de los distintos tipos de tabs

Tab ajustable en tierra

4.13 El tab ajustable en tierra es sencillo y se emplea en aviacion ligera. Consiste
en una pequefia aleta metalica unida al borde de salida de la superficie de control.

El proposito de la aleta es corregir alguna tendencia no deseada que exhibe el
avion en condicién de vuelo recto y nivelado, con los controles en posicién neu-
tra. El ajuste del tab se efectiia después de los vuelos de prueba del avion, y per-
manece en dicha posicion de ajuste salvo modificaciones estructurales posteriores
que aconsejan el reajuste de posicion.

Tab de mando indirecto: funciones de control y de compensacién

4.14 Ya hicimos referencia breve al tab de mando indirecto, a propdsito de la Fig.
35.11. La Fig. 35.13 introduce dos esquemas posibles de movimiento del tab de
mando indirecto, graficos (b) y (c). El grafico (a) muestra el tab en posicion neu-
tral. Nos referimos al movimiento del grafico (b). El correspondiente al (c) se es-
tudiard en el proximo apartado.

El grafico (b) es la aplicacion estandar de la aleta como tab auxiliar de control,
para aliviar los esfuerzos de desplazamiento de la superficie de mando.
Supongamos de nuevo que se trata del elevador del avion. Cuando el piloto intro-
duce una fuerza F, destinada a desplazar el elevador hacia arriba, la ligadura que
existe entre la barra del tab con el plano fijo obliga al tab a desplazarse en sentido
contrario. El tab origina un momento alrededor de la charnela del elevador, mo-
mento que tiene el sentido de forzar el giro del elevador en el sentido deseado.

Conviene sefialar que este mismo tab, grafico (b), se puede emplear como tab de
compensacion, combinando las dos funciones (control y compensacion). En este
caso, la barra de ligadura de conexidn del tab estd formada por dos cuerpos rosca-
dos accionados por un motor eléctrico reversible, esto es, que puede girar en sen-
tido horario o contrario a las agujas del reloj. Cuando un cuerpo de la barra rosca
sobre el otro se acorta la longitud efectiva de la barra de ligadura. Entonces, el tab



Fig. 35.13 Dos esquemas posibles de movimiento del tab de mando indirecto, en los gréficos (b) y (c).

se desplaza hacia abajo. Cuando un cuerpo de la barra de ligadura se desenrosca
del otro aumenta la longitud de la barra y el tab se desplaza hacia arriba.

Bien entendido que cuando el tab actia como compensador la accién de mando
por parte del piloto actua sobre la longitud de la barra de ligadura del tab, esto es,
hace girar la aleta debido a la extension o retraccion de la barra y no por el des-
plazamiento de la superficie de control a la que esté articulado el tab. El desplaza-
miento del tab en una direccidn u otra depende de la longitud de la barra en un mo-
mento determinado.

En todo caso, ya hemos dicho que no es frecuente esta dualidad de empleo en la
actualidad por el gran desplazamiento angular que necesita el tab cuando se suman
acciones de compensacion y de control.

Tab de mando indirecto: anti—-tab

4.15 El anti~tab es un tab de accionamiento indirecto cuya barra de ligadura se
une a la parte superior de la estructura del plano fijo, y no a la inferior (ver deta-
lle en la Fig. 35.13 c).



El anti-tab aumenta la fuerza que el piloto necesita hacer en el volante para des-
plazar la superficie de control de vuelo.

El punto de conexion de la barra de ligadura influye, como es 16gico, en los des-
plazamientos del tab respecto a la superficie de control. Asi, vemos en el grafico
(c) que ahora, cuando la superficie de control se desplaza hacia arriba, también el
tab lo hace en el mismo sentido, no en el sentido contrario como antes.

(Cuales son los resultados practicos de esta conexion?

El mds importante es que incrementa la fuerza que el piloto necesita hacer en el
volante de mando para desplazar la superficie. Por este motivo su empleo comiin
es para aumentar la sensacion que el piloto tiene de los controles. Es el caso, por
ejemplo, de superficie aerodindmica pequefia que se gira con facilidad. Esto suce-
de en particular a baja velocidad de vuelo.

En realidad, el anti—tab admite mas posibilidades en el campo de la estabilidad
del avion y ofrece al proyectista la opcion de restaurar el grado de esfuerzos sobre
el volante al nivel deseado. En diversos aviones, incluido el ya veterano Boeing
727, el anti—tab se emplea en el timon de direccién para reforzar el momento de
guifiada sin necesidad de acudir a una superficie de timén més grande, y de mayor
peso, que hace el trabajo equivalente.

El reforzamiento de mando con anti—tab se aprecia en la Fig. 35.13 (c), ya cita-
da. Note que, a todos los efectos, el desplazamiento del tab en la misma direccién
que la superficie principal de control tiene el efecto de aumentar la curvatura de la
misma. Por consiguiente se obtiene un incremento de la fuerza aerodinamica en la
misma proporcion.

Tab de mando directo: servo—tab

4.16 EI servo—tab se emplea para disminuir los grandes momentos de charnela
que presentan algunos aviones para desplazar las superficies de control. El piloto
en el avion con servo-tabs estd conectado directamente al tab y no con la superfi-
cie de control donde se instala, a través de la barra de ligadura .

El servo—tab comenzd a emplearse a principios de los afios treinta, en los gran-
des bombarderos (Boulton—Paul Overstrand) e hidroaviones (Short Ragoon) junto
a otros dispositivos de compensacion, como los de cornadura.

El objetivo, naturalmente, fue disminuir los grandes momentos de charnela pre-
sentes en estos aviones.

Lo que sigue es informacién especializada sobre el servo—tab para lecto-
res interesados en el tema.

Se recordara del estudio de la asignatura estabilidad del avién que el momen-
to de charnela que debe vencer el piloto para mover una superficie de control vie-
ne dado por la expresion:



M, =% C,pVSc
siendo p la densidad del aire, V' la velocidad del aire, Sy c¢ el area y la cuerda de la su-
perficie de control, respectivamente. C,, es el coeficiente de momento de charnela.
Para una velocidad de vuelo y altitud determinadas, el momento de charnela depende de
C,, - Este coeficiente se determina asi:
Cor=bp+ 0,06+ B0 + b,
siendo o el dngulo de ataque de la superficie de control considerada, 17 el angulo de giro

de dicha superficie, y 8 el angulo de giro del tab unido a dicha superficie.
El coeficiente b, es el momento debido a la curvatura de la superficie de control cuando

opera con angulo de ataque cero. El coeficiente b, es nulo en el caso de que la seccidn

Fq =
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Fig. 35.14 En el servo—tab, la accion de mando del piloto actda directamente sobre el tab

aerodinamica sea simétrica. Por su parte b, b, y b, expresan la variacién que experimenta

el coeficiente de momento con relacidon a los cambios angulares respectivos, esto es, res-
pecto a o (dngulo de ataque de la superficie), 17 (dngulo de giro de la superficie de con-
trol) y B (dngulo de giro del tab). Matematicamente son las derivadas del coeficiente de
momento respecto a estos desplazamientos angulares (dC,/da , dC,/dn y dC,/df3 ).

El servo—tab y el tab con resorte, que estudiaremos mads tarde, basan su funcionamiento
en la variacion que experimenta el coeficiente de momento de charnela C,, cuando el pilo-

to actia directamente sobre el tab (Fig. 35. 14), dicho de otro modo, cuando modifica el
coeficiente b,. Las fuerzas que hay que realizar en el volante de mando son pequefias, pues-

to que hay que vencer tinicamente el momento de charnela del tab, que es una aleta relati-
vamente pequefia.

Convendria sefialar dos cuestiones adicionales:

a) Aunque las barras de ligadura y de mando del tab aparecen en la figura dibujadas fue-
ra del contorno de la seccién aerodinamica, por motivos de claridad del dibujo, en la rea-
lidad todo el sistema de varillaje estd contenido en la seccion aerodinamica con el fin de
producir minima interferencia. La Fig. 35. 16, mas adelante, muestra el detalle real de
construccion, donde se observa que el conjunto de barras de mando y ligadura estan con-



tenidas en el interior del perfil. A lo sumo, es la parte final del varillaje el que a veces so-
bresale inevitablemente (ver Capitulo 1, Fig. 1.19).

b) El punto de conexion de la barra de mando de cabina est4 situado en la Fig. 35.11 justo en
el punto mas alto de la barra de giro. Por supuesto, este punto puede estar en cualquier posicion
intermedia. Se obtienen de esta forma distintos momentos de accionamiento del tab.

Tab de mando directo: tab con resorte

4.17 A proposito del apartado anterior, conviene observar que el momento de
charnela necesario para desplazar el servo—tab puede ser muy pequefio dado el re-
ducido tamafio de la aleta, y mas en aviacion general. Por el contrario, el momen-
to de charnela que hay que vencer a alta velocidad de vuelo puede aumentar de for-
ma notable. No olvidemos que, entre otras variables, el momento de charnela de-
pende del cuadrado de la velocidad del aire.

Surge asi el concepto del tab con resorte. Es un tipo de servo—tab que cumple dos
funciones: a) incrementa el momento de charnela para desplazar el tab a baja ve-
locidad; b) disminuye tal momento cuando aumenta la velocidad del aire. La Fig.
35.15, grafico superior, muestra la disposicion esquematica del tab con resorte.

El tab con resorte es un servo—tab en el que, ademas, el piloto se conecta de for-
ma indirecta a la superficie principal a través de un resorte de elasticidad (cons-
tante de rigidez) determinada. Puntos de interés a sefialar son los siguientes:

Eje de giro

Resorte de descarga

F,_} /

Fig. 35.15 Disposicion esquematica del tab con resorte (gréfico superior). El dibujo inferior muestra el
mismo tab con resorte de descarga.
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Fig. 36.16 Disposicion practica del tab
con resorte. El resorte esta situado en
el propio eje de la barra de giro.

Conexion a volante

* 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 y el tab si-
gue el movimiento de la superficie a la que estd unida cuando ésta gira. En
esta fase los momentos de charnela que entran en juego son pequefios, a baja
velocidad de vuelo. El incremento de la fuerza que hay que ejercer en los
mandos a baja velocidad se explica por dos caminos: en primer lugar por el
propio desplazamiento del tab; ademas, 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 rigidez del re-
sorte. Ahora el tab no sigue el movimiento de la superficie principal. En este
caso, el desplazamiento angular del tab, en relacidn con la superficie de con-
trol principal es cada vez mayor, pues son siempre movimientos opuestos.
,Qué significado tienen estos desplazamientos relativos, cada vez mayores?
Pues que el tab con resorte contribuye con un momento de charnela crecien-
te a alta velocidad de vuelo, que es la ayuda que se necesita para desplazar
los controles de vuelo.

* Comentario final 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 practica es un resorte de torsion instalado
en el mismo ¢je 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 esta
situado en el propio eje de la barra de giro, a modo de cuerda en espiral de
tipo reloj.



4.18 Si el campo de velocidades de vuelo del avién es muy amplio resulta difi-
cil compaginar los requisitos del resorte para operacion en baja y alta velocidad.
En estos casos puede que los mandos sean muy ligeros a alta velocidad, cuando au-
menta la presion dindmica del aire que actua sobre el tab. Para eludir la ligereza de
mandos a alta velocidad se afiade un nuevo resorte, el resorte de descarga (Fig.
35.15, dibujo inferior). Este resorte esta situado en la barra de ligadura del tab, y
su funcion es disminuir el desplazamiento angular del tab a medida que aumentan
los momentos de charnela en €.

4.19 El tab con resorte es un sistema ideal para aplicacién en mando de balanceo
porque la variacion de momento que produce es proporcional a la velocidad del
aire. Desde el punto de vista operacional esto quiere decir que la velocidad de ba-
lanceo del avion resulta constante por unidad de fuerza ejercida en el volante.

Los tabs y los sistemas de control de vuelo irreversibles

4.20 Por su propia naturaleza, los tabs no son necesarios en los sistemas de con-
trol de vuelo irreversibles (de mando total). Otra cosa es que, a pesar de la irre-
versibilidad del sistema de control, el proyecto del avién permita una tltima cone-
xion mecanica del piloto a ciertos mandos de vuelo ante el extremo caso de pérdi-
da de todos los sistemas de potencia. Hay un numeroso grupo de aviones moder-
nos en el mercado que pueden controlarse, en toda la banda de variacién del cen-
tro de gravedad, usando el timén de direccion para guifiada y balanceo y el estabi-
lizador horizontal mévil como mando en profundidad.

En estos casos el fabricante del avion puede instalar tabs en estas superficies de
control. El caso mas tipico es en el timén de direccion ante la eventualidad de com-
pensacion del avion por averia de un motor marginal (motor critico).

5. RESTITUCION DE ESFUERZOS EN MANDOS DE VUELO

5.1 En los sistemas de control de vuelo de mando total algunos fabricantes con-
sideran necesario disponer de un mecanismo de restitucién de esfuerzos en el vo-
lante de mando y pedales del timon, restitucion que ha de ser reflejo de la situa-
cion de carga aerodindmica que actia sobre estas superficies. Estos sistemas se de-
nominan de restitucion de esfuerzos en mandos de vuelo, aunque estd muy exten-
dido el empleo del término “sensacion artificial”, traduccion literal del vocablo
inglés. Emplearemos una y otra expresion indistintamente.

El sistema de restitucion de fuerzas cumple dos funciones:

* Establecer carga en los 6rganos de mando, funcion de las fuerzas aerodina-
micas que se ejercen en las superficies de control. Las cargas artificiales ori-
ginadas en el volante permiten al piloto graduar, a su vez, la carga estructu-
ral a que somete el avién en cada momento, al existir correspondencia entre



una y otra. La carga en el volante puede establecerse de dos formas princi-
pales o combinacion de las mismas: 1) carga proporcional a la presion dina-
mica del aire; 2) carga proporcional al desplazamiento de un resorte, admi-
tiendo esta ultima opcidn muchas variantes. Al referirnos en lo sucesivo a la
carga en el volante entendemos también incluidos los pedales de direccion
(6rganos de mando).

 La segunda funcion del sistema es retornar los drganos de mando a la posi-
cion neutra cuando se han desplazado de ella y el piloto los libera.

Fuerzas limites en los mandos de vuelo
5.2 La normativa distingue entre dos tipos de fuerzas aplicadas a organos de
mando convencionales:

a) Fuerzas referidas a situaciones de vuelo normal, o bien las que se ejercen du-
rante la transicidon entre distintas condiciones de vuelo, incluida la de parada del
motor mas critico. Se denominan fuerzas para control y maniobrabilidad del avion.

b) Fuerzas limites en mandos para demostraciones estructurales.

El sistema de restitucion de esfuerzos debe, l6gicamente, adecuarse a los limites
de las fuerzas normales para control y maniobra.

Fuerza en kg aplicada en volante/pedales Cabeceo  Balanceo Guifiada
Aplicacion temporal. Dos manos en el volante 34 22,5
Aplicacién temporal. Una mano en el volante 22,6 11,3
Aplicacion temporal. Guifiada. 68
Aplicacion sin limitacion de tiempo 4,5 D252 9

Para referencia, los limites aplicables al avidon comercial certificado al amparo
de FAR 25 se muestran en la Tabla adjunta. Nota. JAR 25 incluye algunas varia-
ciones, pero dada la tendencia de armonizacion de ambas normas cabe esperar que
se unifiquen en torno a estos valores.

Tipos de sistemas de restitucion de esfuerzos
5.3 Los aviones que emplean este sistema estan equipados con muy diver-

W sos tipos, de tal modo que no es facil identificar grupos comunes.
Por ejes del avion, los sistemas mas empleados son los siguientes!:
Eje de balanceo

El elemento mas comun en este eje es el sistema de restitucion basado en resortes.
La sensacion artificial depende entonces de la elasticidad del resorte.

I Tenga en cuenta el lector que es normal la combinacién de los elementos aqui sefialados en un sis-
tema practico determinado, con el fin de mejorar, limitar o reforzar al tipo bésico en situaciones deter-
minadas de vuelo.



En general se trata de un sistema sencillo y de resultados satisfactorios excepto a altas
velocidades de vuelo. En este caso, las fuerzas en el volante por unidad de régimen de ba-
lanceo pueden ser muy pequeilas y necesitar de un segundo resorte de apoyo cuya cons-
tante de rigidez no sea lineal.

Eje de cabeceo

Normalmente es el eje que plantea mas problemas de disefio del sistema de restitucion
de esfuerzos.

Predominan aqui los sistemas denominados “Restifucion—q”, por ser g el simbolo de la
q

presion dinamica del aire (¢ = % p¥? ). La carga en los mandos es funcién de la presién
dindmica del aire.

El apartado 5.4 describe un sistema de este tipo.

Sistemas del tipo “Restitucion—q” que comentamos se han empleado en el eje de balan-
ceo, pero por lo comun han resultado en un avién con mando muy pesado en este eje vy,
ademas, con capacidad limitada de régimen de balanceo.

Eje de guiiiada

Se emplean sistemas basados en resortes e incluso del tipo “Restitucion—q”. La funcién
mds importante que se persigue en este eje es limitar la potencia de mando del timén a alta
velocidad de vuelo, por el peligro de sobrecargar la estructura de cola. De aqui la existen-
cia de algunos tipos que emplean un resorte simple. Esta configuracién proporciona fuer-
za constante en el pedal en régimen de resbalamiento, a cualquier velocidad de vuelo.

5.4 Como tema suplementario estudiamos el sistema tipo “Restitucion—q”, muy emplea-
do en el eje de cabeceo.

La Fig. 35.17 muestra el esquema en estudio. El sistema consiste en valvula medidora de
presion hidraulica, capsula de presion diferencial y martinete de sensacion artificial.

La capsula de presion diferencial mide constantemente la diferencia entre la presion
dindmica y estatica del aire. La diferencia de presion se establece sobre el diafragma
(membrana flexible) que separa ambas camaras. Observe que cuando aumenta la presion
dindmica, esto es, cuando aumenta la velocidad del aire, la membrana tiende a desplazar-
se hacia abajo, segun el dibujo.

Frente a la fuerza originada por la presién dinamica que se establece en la parte superior
de la membrana se oponen, sucesivamente, la tension de dos resortes, uno propio de la cap-
sula, y otro que controla la posicion del vastago de la valvula medidora. La tension del pri-
mer resorte depende también de la posicion que tiene la superficie de control de vuelo, po-
sicién que se determina a través de una leva donde se apoya el soporte del resorte.

La valvula medidora tiene tres puertas de paso para el fluido hidraulico.

La dibujada en la parte inferior es la linea de presion, por donde entra la presion hidrau-
lica del sistema principal o activo del avion. El interior de la vdlvula medidora tiene una
lanzadera, un carrete moévil, cuya posicion se establece por la accion de dos variables: la
presion hidraulica que actiia por sus caras y el empuje de la valvula de aguja de la capsu-
la de presién diferencial.

El sistema estd en equilibrio en la posicién dibujada en el esquema. La valvula de lan-
zadera cubre completamente la puerta de presion hidraulica y hay equilibrio en su interior.
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Fig. 35.17 Sistema de restitucion de fuerzas del tipo “Restitucion—qg”

Supongamos ahora que la velocidad del aire aumenta.

De acuerdo con la teoria general del sistema, las fuerzas que el piloto tiene que efectuar
sobre el volante de mando deben ser mayores, para proporcionar la sensacion de mayor
carga aerodinamica en las superficies de control.

En efecto, puesto que aumenta la presidon dinamica del aire resulta que la membrana de
la camara de presidn diferencial se desplaza hacia abajo. Empuja el resorte de la capsula 'y
también al resorte de la valvula medidora.

La aguja de la valvula medidora desplaza la lanzadera y ésta, al descender, descubre la
puerta de presion hidraulica. En este momento aumenta la presion hidraulica en la parte
superior del piston del martinete de sensacion artificial, de manera que el piloto debe ven-
cer una fuerza mayor para mover el volante de mando.

Cuando la presion hidraulica calibrada, la que resulta en la parte superior del piston
como resultado de la accion del piloto, se equilibra con la fuerza hacia abajo que impulsa
la lanzadera, se establece una nueva condicion de equilibrio hasta que varian las condicio-
nes exteriores. Las condiciones exteriores son la velocidad del aire o la accién de mando
del piloto en el volante.



Los sistemas de restitucion de esfuerzos en el volante de este tipo disponen normalmen-
te de un cartucho con resorte de sensacion, como el que estd dibujado en la ilustracidn.
Muchas veces trabajan en paralelo, el cartucho de resorte para bajas velocidades y el mar-
tinete hidraulico entra en operacion a partir de cierta velocidad del aire.

5.5 Las levas de apoyo de los vastagos de los cilindros, tanto hidraulico como mecanico,
ruedan por valles y laderas.

Los valles corresponden a las zonas neutras de posicion del volante de mando, esto es, a
donde retornan cuando se sueltan. Las laderas son distintos puntos de apoyo de acuerdo
con los movimientos que efectua el piloto.

6. ORGANOS DE MANDO CONVENCIONALES

6.1 Los 6rganos de mando de vuelo se clasifican en dos grupos, de acuerdo con
el tipo de sistema de control que gobiernan: mandos convencionales y eléctricos.

Ambos grupos admiten, a la vez, una segunda clasificacion funcional: 6rganos
de mando para superficies de control de vuelo primarias y secundarias.

Para superficies de control de vuelo primarias y secundarias se emplean compo-
nentes muy diversos, segin la tecnologia del avion. En los aviones mas antiguos
hay toda una serie de palancas, botones giratorios, interruptores, etc. En los mas
modernos, ademds de estos elementos, se encuentran tableros alfanuméricos para
entrada de datos, e incluso dispositivos de reconocimiento de voz (6rdenes) y pan-
tallas tactiles que responden a la posicion del dedo sobre la pantalla de datos. En
la actualidad, estos sistemas avanzados se encuentran solo en aviones militares de
la ultima generacion.

6.2 A pesar de los millares de modelos de aviones distintos que se han construido (se
habla de 2.000) no existe practica estandar en el campo comercial para érganos de mando
de vuelo convencionales. Todo indica que se sigue en el mismo camino para los mandos
eléctricos (Fly by Wire) aunque aqui las variantes en el campo comercial se han reducido
a dos: Airbus y Boeing. La normativa aeronautica pasa rapidamente por este tema, aunque
no asi la militar, que entra en detalles.

En nuestro campo del aviéon comercial es una creencia general que la falta de préactica
estandar en esta materia no se debe a la inexistencia de normativa, sino mas bien a que los
pilotos se han adaptado sin problemas a multiples 6rganos de mando, con fuerzas de des-
plazamiento y recorridos muy variables. Parece que la facil adaptacion de los pilotos a esta
variedad de mandos no ha motivado a los fabricantes para producir productos estandariza-
dos. La normativa, por su parte, se ha limitado a fijar los efectos del sentido de movimiento
de las palancas, como vimos al principio del capitulo.

Un ejemplo de la multiple casuistica moderna en el campo comercial de los mandos de vue-
lo fue la solucion adoptada por Boeing (Fig. 35.18). En los aviones Boeing 757767 se modi-
fico el volante de mando y la columna para adaptarse a los nuevos limites de altura reglamen-
taria para seleccion de pilotos (varones—mujeres), limites que oscilan entre 1,575 m y 1,905 m.



Bien es cierto que esta modificacion se
hizo también con objeto de permitir al
piloto gozar de un angulo libre de vision \200 ;
para las nuevas pantallas electrénicas de /
instrumentos, pero en conjunto se tuvo
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nes sobre posicion y recorridos de pa-
lancas y demas organos de control.

Volantes y pedales

6.3 La funcion del volante es transmitir la accion de mando del piloto a superfi-
cies de control de vuelo del avion.

La transmision de mando puede ser mecanica o eléctrica.

La accion de control en la transmision mecdanica es una sefial mecédnica, normal-
mente un desplazamiento o giro, que actiia de forma directa o indirecta sobre el
sistema de control de vuelo. La sefial mecanica se trasmite a las superficies de con-
trol de vuelo via dispositivos mecanicos, hidraulicos o eléctricos.

En la transmision eléctrica la accién de mando del piloto produce una sefial eléc-
trica diferenciada (sefial de entrada). La sefial eléctrica se trasmite a las superficies
de control de vuelo via dispositivos hidraulicos o eléctricos, una vez que ha sido
procesada por los ordenadores de a bordo.

6.4 El volante ha sido y es el tipo de mando mas empleado en aviacién comercial.
Muchos pilotos piensan que es la forma geométrica de control mas apropiada para aviones
que no requieren cambios frecuentes de la condicidén de vuelo, como es el caso del avion
comercial.

En el plano histérico gozé de todas las preferencias porque suponia para los primeros
aviadores un eslabén mas en la transicién del mundo del automovil a la aviacion.



A pesar de los miles de modelos de aviones distintos que se han construido (se habla de 2.000) no
existe practica estandar en el campo comercial para érganos de mando de vuelo convencionales. Es
una creencia general que la falta de practica normalizada en esta materia no se debe a la inexistencia
de normativa, sino mas bien a que los pilotos se han adaptado sin problemas a multiples ¢rganos de
mando, con fuerzas de desplazamiento y recorridos muy variables. En la fotografia, cabina de mando

del Armagnac (1949) donde ya hay un intento de ampliar el campo de vision de los pilotos, sustituyendo
los clasicos volantes por palancas centrales. Foro Airbus—Aerospatiale.

La evolucion fisica del volante ha sido conforme con la de los propios sistemas de con-
trol de vuelo. Asi, en la época de los sistemas puramente mecanicos, donde habia que ven-
cer grandes momentos de charnela de las superficies de control, habia aviones con grandes
volantes, de hasta ;60 centimetros de diametro!, como fue el caso del aviéon comercial de
los afios treinta HP 42. El piloto se enfrentaba en el HP 42 a un gran momento de charne-
la de los alerones. La introduccion de la compensacion aerodinamica limito el tamafio del
volante, pues no era necesario producir momentos tan altos en los brazos laterales.
También se truncd la parte superior para permitir mayor visibilidad del tablero de instru-
mentos, lo que dio lugar a formas muy similares a la clasica cornadura que ha llegado a
nuestros dias.

6.5 Los pedales, como mando de control de vuelo, actiian sobre el timodn de di-
reccion, en funcién estudiada en el apartado 3.2.

Hay dos tipos generales de pedales, que se distinguen por los movimientos que
efectuan cuando se desplazan. Son los pedales deslizantes 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 se mueven en forma de pén-
dulo constituyen la tonica general.

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

7. MANDOS SECUNDARIOS DE VUELO

7.1 Los mandos secundarios de vuelo cumplen funciones auxiliares de los prin-
cipales, fundamentalmente de control de la sustentacion, bien en aumento o en dis-
minucion.

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

Los mecanismos que efectlian estos cambios son los slats y los flaps.
La funcién es la misma, pero su comportamiento y operacion difieren.

El slat opera al amparo del primer principio aerodinamico citado, pues permite
el incremento del angulo de ataque efectivo del ala.

Los flaps operan segun 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 Aerodinamica, la velocidad de pérdida
para el ala se obtiene cuando el coeficiente de sustentacion C, es maximo (C,
valor que se obtiene a altos angulos de ataque.

mdx) e

En operacion con alto dngulo de ataque y con el ala limpia, es decir, el ala sin
dispositivos de hipersustentacion, no es posible reducir de forma importante la ve-
locidad del aire por el problema de entrada en pérdida. La velocidad de aterrizaje
o de despegue del avién, que dependen de la velocidad de entrada en pérdida, es
entonces muy alta si se considera desde el objetivo de aterrizar en una pista de pe-
quefla longitud, o simplemente por la conveniencia de facilitar el pilotaje de la ae-
ronave, justo en una fase de vuelo que se realiza cerca del terreno.

El slat es una aleta situada en el borde de ataque del ala (ver Fig. 35.19) y pue-
de coexistir, como es €l caso de la figura, con otros dispositivos de hipersustenta-
cion en el mismo borde de ataque.

La operacion del slat permite la formacion de una ranura entre la aleta y el ala,
de manera que el aire puede pasar a su través. La Fig. 35.20 es el esquema del me-
canismo.



Fig. 35.19 Slats y flaps de borde de ataque

La aleta se despega del borde de ataque del ala cuando esta extendida. El flujo
de aire circula entonces por la ranura, de abajo arriba, entre la aleta y el perfil del
ala. El aire que pasa por la ranura proviene de la parte inferior del plano, zona de
alta presion estética. La corriente de aire bafia la superficie superior del ala una vez
que pasa por la ranura. El extradds del ala es una zona, recordemos, donde se ini-
cia y desarrolla el desprendimiento de la capa limite

Los slats extendidos, pues, infiltran aire desde la zona inferior a la superior del
ala. Es aire de mayor presion estatica y de mayor energia cinética. La infiltracidn
de aire de mayor energia cinética en el extrados del ala tiende a estabilizar la capa
limite en dicha zona, a comunicar impulso a las particulas de aire de la capa, y en
definitiva a retrasar su punto de desprendimiento. Asi, pues, si el ala admite ma-
yor angulo de ataque de operacion sin la iniciacidon de la pérdida o desprendi-
miento de la corriente, el coeficiente de sustentacion C; aumenta.

Borde de T
ataque

Larguero del ala

S N

Fig. 35.20 Sistema de extension de Slats



El slat es un “retardador” de la pérdida aerodindmica; un mecanismo que permi-
te volar el avidn a mayor angulo de ataque y a menor velocidad.

Tipos de Slats
7.3 Los slats pueden ser de tres tipos: fijos, automaticos y controlables.

Los slats fijos son aletas auxiliares que se sitiian a cierta distancia del borde de
ataque. El slat fijo estd siempre en posicion extendida. Por consiguiente, cuando el
avion vuela a la velocidad de crucero presenta una resistencia al avance excesiva.
Es un tipo de slat poco frecuente.

Los slats automdticos se extienden delante del borde de ataque cuando la succién
(disminucién de la presion estatica) en el borde del ala alcanza un valor determi-
nado. Puesto que la succion en el borde de ataque depende precisamente del an-
gulo de ataque del ala, los slats automaticos estdn calculados para que se extien-
dan cuando el coeficiente de sustentacion se aproxima al valor critico de pérdida.

Los slats controlables permiten la extension manual de los slats, normalmente
por medio de un husillo que despliega las aletas, como vimos en la Fig. 35.20.

Flaps de borde de salida

7.4 Para vuelo de crucero se necesita el ala limpia, con un coeficiente de susten-
tacion moderado, en vista de que la velocidad del aire es contribucion suficiente
para la sustentacion total del avion. Para vuelo a baja velocidad, sin embargo, se
necesitan cantidades importantes de sustentacion, procedente en este caso de C,,
puesto que ahora la velocidad del aire es pequefia.

Los flaps estan constituidos por aletas aerodindmicas que se extienden en el bor-
de de salida y/o borde de ataque del ala, durante el vuelo de baja velocidad.

El flap es una aleta de cierta importancia considerada desde el punto de vista ge-
ométrico. La longitud de la cuerda de los flaps de borde de salida suele ser de un
30 %, aproximadamente, de la cuerda alar. Ndtese, pues, que estamos en presencia
de una superficie aerodindmica cuyo movimiento y cinemética representa un pro-
blema mecénico importante.

Los flaps incrementan la sustentacion del ala a través de dos variables, que pue-
den estar presentes a la vez en un mismo tipo de flap:

* Por el aumento de la curvatura del ala. Con la extensién del flap aumenta la
curvatura del perfil y hay mas succidn (sustentacidn) en el extrados del ala.

* Por el aumento de la superficie alar, consecuencia de la extensién y exposi-
cion al flujo de aire de superficie aerodinamica adicional.

Tipos de flaps de borde de salida

7.5 Se denominan asi porque estan situados en el borde de salida del ala. Los ti-
pos mas importantes se muestran en la tabla adjunta.



Flap simple
Flap plano de amplio empleo en
aviacion general.

Flap de intrados (flap partido)

Similar al flap simple. Sélo se
mueve la parte inferior del flap.
En relacion con el flap simple: a)
produce mas resistencia aerodina-
mica; b) produce menor cabeceo
(picado) del avidén en extension
que el flap simple. Hoy dia se usa
muy poco.

Flap ranurado

Es un flap simple que tiene una
ranura entre el ala y el flap . La
funcidon de la ranura es permitir
que el aire de la parte inferior del
ala pase a la parte superior con el
fin de estabilizar la capa limite del
extrados.

Flap Fowler

El flap por excelencia. Hay gran
variedad en el tipo Fowler. Se ase-
mejan a los flaps ranurados, pero
la/s aleta/s esta disefiada de mane-
ra que puede extenderse hacia
atras, bien sobre articulaciones, o
a través de guias y carriles que
permiten el desplazamiento. Al
extenderse hacia atrds aumentan
la curvatura del ala y la superficie
alar.

Flap Fowler de dos y tres aletas

Mejoran aun mas la sustenta-
cion. El inconveniente de este flap
es que los mecanismos de accio-
namiento son costosos en mante-
nimiento y complicados.
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Flaps de borde de salida en el Boeing 737

Variantes cinematicas de extension
7.6 La Fig. 35.22 muestra variantes para extension de flaps de borde de salida.

a) Extension mediante carriles

Es una cinematica muy utilizada sobre todo en los flaps de tipo Fowler. Entre sus
ventajas cabe sefialar las posibilidades que el guiado por medio de carriles conce-



de al movimiento del flap. Permite este tipo de extension conseguir la geometria y
posicion adecuadas de las aletas, tanto para ajustes de despegue como de aterriza-
je. Esta caracteristica da lugar a un flap de buen rendimiento aerodinamico. La
desventaja es la complicacion y peso del mecanismo, al que hay que afiadir el pro-
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Fig. 35.22 Variantes cinemaéaticas para extension de los
flaps de borde de salida en aviones comerciales.
a) Extension mediante carriles; b) Extension mediante
barras articuladas.; ¢) Extension mediante articulacion de
batimiento

pio peso del soporte estructural
en el ala que necesita.

b) Extension mediante barras
articuladas.

Corresponde a la Fig. 35.22
(b). Es una cinematica de menor
complejidad que la anterior,
pero también con mayor nime-
ro de restricciones y menos li-
bertad de movimientos. Por esta
razon se suele emplear con
flaps simples.

c) Extension mediante articula-
cion de batimiento

Es la cinemética mas simple y,
por tanto, de menor libertad de
movimientos. A su favor esta la
sencillez y menor peso del con-
junto. La cinematica del flap
esta limitada al giro en su punto
de fijacién.

Nota.— Es frecuente que los
flaps que tienen dos o mas ale-
tas hagan uso de distintos tipos
de extension. Asi, por ejemplo,

se puede emplear la extension por carril para la primera aleta del flap, mas la ex-

tension de barras articuladas para la segunda.

Flaps de borde de ataque

7.7 Estan situados en el borde de ataque del ala.

Los tipos mas importantes son los siguientes:

Flap simple de borde de ataque

Es una aleta articulada en el borde anterior del ala, que se despliega hacia abajo
para aumentar la curvatura. Estd superado por el flap Krueger.



Flap Kriieger

Inventado por W. Kriieger, en Gottingen, 1944, es un flap que aumenta la curva-
tura del borde de ataque (ver Fig. 35.23 donde se compara el flap Kriieger con el
slat clasico). El flap Kriieger actlia fisicamente como un tabique que fuerza el aire
hacia la parte superior del ala, mejorando el coeficiente de sustentacion.

El comentario de texto “;Slats o flaps Kriieger?” compara las cualidades de los
dos dispositivos de borde de ataque.

¢Slats o flaps Krileger?

Los modernos aviones comerciales emplean slats y flaps Krtieger como dispo-
sitivos hipersustentadores de borde de ataque (ver Fig. 35.23). La firma Airbus em-
plea slats en todos sus aviones, mientras que en los modelos de Boeing es usual
encontrar ambos tipos de dispositivos.

La gran ventaja del flap Krueger sobre el slat es de caracter aerodinamico. El
flap Krueger permite a los especialistas en aerodinamica disefiar un borde de ata-
que del ala casi ideal para las condiciones de vuelo de crucero. Ello es asi por dos
razones: en primer lugar por la poca interferencia que el flap hace con la zona su-
perior del ala; segundo, por su plegamiento casi perfecto en la zona inferior for-
mando el cierre del borde de ataque del ala. Asi, pues, se puede afirmar que aso-
ciado al empleo del flap Krueger esta siempre un incremento de C y de la re-
lacion L/D o rendimiento aerodinamico del avién.

L max

Fig. 35.23 Slat (arriba) y flap
Krueger (abajo)

Los slats, por el contrario, son mecanismos de extensidn sobre el ala y no de
plegamiento. Quiere decirse que producen siempre mas interferencia aerodinami-
ca que el flap Krueger. Ademas, el disefio aerodinamico de la propia aleta es mas
complicado y esta sujeto a mas restricciones. En efecto, sobre la forma del perfil
de la parte superior del slat poco se puede hacer porque todo el extrados del ala
(y el slat forma parte de ella) esta optimizado para el vuelo de crucero. La geo-
metria de la parte superior del slat viene entonces dictada de antemano por los re-



quisitos del ala para vuelo de crucero. De este modo, solo la parte inferior del slat
se puede optimizar para el vuelo de baja velocidad. Asi las cosas, se explica que
haya cierta pérdida de rendimiento aerodinamico del ala que monta slats si se com-
para con la que emplea flaps Krueger.

La firma Airbus emplea slats en todos sus modelos y acepta una cierta pérdida
de rendimiento aerodinamico del ala. Bien entendido, desde el punto de vista ope-
rativo global, los aviones Airbus compensan la reduccion de la eficiencia aerodina-
mica del ala con una estructura de menor peso y menor complejidad que la reque-
rida por el ala con flaps Krueger.

No obstante, con miras a las nuevas y exigentes tendencias en los aviones co-
merciales para mantener el flujo de aire laminar sobre la mayor parte del ala (re-
ducir la resistencia aerodinamica) las ventajas estan del lado del flap Krueger. Ello
es asi porque las ranuras del slat y sus bordes de retraccion producen siempre una
discontinuidad geométrica en una parte muy sensible del ala, donde la capa limite
encuentra grandes dificultades para mantenerse adherida a la superficie del perfil.
Hay, en fin, mas interferencia aerodinamica en los bordes del slat de manera que
la iransicion de la capa limite de laminar a turbulenta, en la zona de la unién, es in-
mediata.

Spoilers

7.8 Los spoilers son superficies aerodinamicas situadas en el extrados del ala,
delante de los flaps. Su posicidn normal es de plegadas, formando parte del con-
torno aerodindmico del ala. Un sistema de accionamiento hidraulico permite su
despliegue y exposicion al viento relativo.

Los spoilers estan situados normalmente detras del punto de maximo espesor del ala.

La Fig. 35.24 retine en un mismo grafico dispositivos tipicos de control y de sus-
tentacion en el avidon comercial.

Elevadores

Slats x| (A Spoil \ Yo -
Flaps 1  Spoilers \ \\
Alerones Estabilizador movil

Fig. 35.24 Dispositivos principales de control y sustentacién en el avién comercial.



7.9 Cuando los spoilers se exponen al viento relativo obtienen efectos combi-
nados de disminuciéon muy importante de la sustentacién y aumento de la resisten-
cia aerodinamica.

En los aviones comerciales se emplean con tres fines:

* Funcién de mando de balanceo, con el fin
de ejecutar o reforzar el mando.

» Funcion de aerofreno (para reducir la ve-
locidad en el aire, aumentar el régimen de
descenso, etc.).

* Funcidn de aterrizaje: para reducir la ca-
rrera de aterrizaje.

En el dltimo caso, la extension de los spoi-
lers, Fig. 35.24a, provoca la rotura de la capa
limite en la zona superior del ala donde estan Fig. 35.24a
instalados. Se consiguen dos efectos favorables
para acortar la carrera de aterrizaje del avion; a) Las ruedas se apoyan firmemen-
te contra el suelo al existir muy poca sustentacion residual en los planos; b)
Aumenta la fuerza de reaccion en las patas amortiguadoras y por tanto la fuerza de
frenada

El angulo de extension de los spoilers en la funcion de aterrizaje incluye todo
su recorrido (50°- 60° aproximadamente, seglin los casos).

Spoilers con funciones en vuelo
7.10 Sefialamos tres funciones:
a) Funcion de mando de balanceo

Se emplean en combinacién con el mando de alerones a través de un sistema
mezclador de funciones. Si el volante de mando se gira mas alla de un determina-
do valor, en solicitacion de un viraje més cefiido, los spoilers del ala baja se ex-
tienden automaticamente y rompen la capa limite del extradés del ala. Disminuye
la sustentacion de dicho plano y se refuerza la accién de mando de balanceo.

Se trata por tanto de una funcién automatica de reforzamiento en balanceo, cuan-
do la sefial de mando (giro del volante) supera un determinado valor.

b) Funcion de aerofreno

La desaceleracion del avion en el aire se puede efectuar con los spoilers en fun-
cion aerofreno. 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 mas aprisa de lo previsto inicialmente.

En estos casos los aerofrenos se extienden sobre el ala y producen un aumento
instantaneo e importante de la resistencia al avance, que disminuye la velocidad



del avién. El dngulo de extension de los aerofrenos en esta funcidon es mucho me-
nor que cuando acta en la carrera de aterrizaje. En los sistemas mecanicos, la pa-
lanca de control de los aerofrenos impide con un tope mecénico el despliegue de
los spoilers en vuelo mas alla de las posiciones limites, normalmente 30°-35°.

c¢) Funcion de control de la carga de maniobra

Es una funcion presente solo en los sistemas de pilotaje por mando eléctrico, que
se estudia mas adelante.

Prioridad de funciones de los spoilers

7.11 Hemos visto que los spoilers tienen funciones diversas, de tal modo que
pueden coincidir, a un mismo tiempo y para una misma aleta, demandas de opera-
cion distintas. Los sistemas de control tienen implementada una légica de priori-
dad de funciones, que normalmente es la siguiente

» La demanda de balanceo tiene prioridad sobre la funcién de aerofreno.

e Cualquier demanda que implica incremento de la sustentacidn tiene prioridad
sobre la funcion de aerofreno.

« Si una aleta no se extiende por averia del sistema se inhibe la demanda que
existe para la simétrica.

Elevon

7.12 Elevon es una superficie de control de vuelo situada en el borde de salida
del ala, que funciona tanto como alerén (mando de balanceo) como timén de pro-
fundidad o elevador (mando de cabeceo).

Empezaron a utilizarse en los aviones de ala en delta. Como es sabido estos avio-
nes no tienen empenaje horizontal, de manera que no pueden acomodar las super-
ficies aerodinamicas de control normales situadas en esta parte del avion. Elevones
se emplean o emplearon en el BAC Concorde, Convair B—58, Convair F—106 Delta
Dart, F-16, etc.

En su aplicacion tipica al avion de ala en delta, los elevones se desplazan de dos
formas distintas: a) de forma simétrica para conseguir los movimientos de cabeceo
necesarios; b) de forma asimétrica para conseguir los movimientos de balanceo del
avion. Noétese que el avion tipico de ala en delta no tiene flaps y por tanto aterriza
con angulo de ataque muy alto para conseguir la sustentacion necesaria. La forma
de entrar en contacto con la pista explica la gran altura que tiene el tren de aterri-
zaje de estos aviones, precisamente para evitar la colision de la cola con el suelo.

Flaperén

7.13 Hay aviones que tienen superficies de control de vuelo en las que estan
combinadas las funciones de aleron y flap de borde salida. Una configuracién de
este tipo se llama flaperon.
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Fig. 35.24b Flaperén en el Boeing 777

En la funcién de flap, los flaperones se desplazan de forma simétrica. Cuando
funcionan como alerones se desplazan de forma asimétrica.

El avion de asalto 4-6 y el caza ligero F~16 son ejemplos de aviones que em-
plean flaperén. En el campo civil Boeing 777, ver Fig. 35.24b.

Canard de control

7.14 Los hermanos Wright decidieron emplear un timén horizontal en la parte
delantera de su primer avién, una vez que probaron otras posiciones en la cola sin
fortuna. Observaron que la posicion adelantada de este plano permitia mejor con-
trol del aparato y, sobre todo, impedia la entrada en picados muy pronunciados.
Estos picados eran el motivo de no pocos accidentes en la época.

La configuracién de timén horizontal en la parte delantera del aparato se llama
“canard”, un término que se acufi¢ desde sus origenes por el parecido que tenia
este tipo de avién con la forma de un pato en vuelo.

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

e canard de control de vuelo
e canard de sustentacion
* ala en tandem

Breve comentario de actuacién de estas superficies es el siguiente:
a) Respecto al canard de control de vuelo

En el avion con canard de control de vuelo (v.g. el de los hermanos Wright) el canard se
emplea del mismo modo que el timén de profundidad normal en cola.

El ala de este avion aporta la parte fundamental de la sustentacion y el canard de control
introduce los momentos necesarios de mando en cabeceo. En configuracién moderna se



emplean para cambiar el angulo de ataque del ala y compensar los momentos en cabeceo,
por ejemplo el que aparece con la extension del flap.

b) Respecto al canard de sustentacion

El avién con canard de sustentacion reparte el peso entre el ala y el canard.

El avion con canard de sustentacion es normalmente més eficiente, desde el punto de vis-
ta aerodindmico, que el de geometria convencional de empenaje en cola. Hay dos motivos
para ello:

1. Disminuye la resistencia inducida del ala (el ala es mas pequefia puesto que hay otra
superficie sustentadora principal).

2. Elimina la carga vertical hacia abajo de la cola clasica, presente muchas veces.

Inconvenientes a tener en cuenta. El ala principal del avion con canard de sustentacion
estd en posicién muy retrasada respecto a la convencional. Por tanto, la extensién de los
flaps del ala produce un gran momento de cabeceo del avién. Es frecuente por ello que el
avién con canard de sustentacion cuente con flaps simples, pequefia hipersustentacién, para
introducir también el minimo momento de cabeceo posible.

La sustentacion que se pierde a baja velocidad por el empleo de flaps de disefio tan sim-
ple debe compensarse con mayor aporte de sustentacion del ala. En todo caso, la practica
ha ensefiado que es posible el empleo de flaps muy sofisticados, pero éstos tienen que ser
de geometria variable, como en el Beech Starship, 1o que aumenta peso y complejidad.

¢) Respecto al ala en tandem

Como podia esperarse, el mayor beneficio del ala en tindem es la disminucion drastica
de la resistencia inducida. La magnitud de esta resistencia, recordamos, es funcién del cua-
drado de la sustentacion que se produce. Por tanto, si el peso del avion se reparte entre las
dos alas, cada una aporta en este caso un cuarto de la resistencia inducida en relacion con
el ala sola. La realidad se aparta de la teoria simple citada porque el ala posterior funciona
en la estela y turbulencia originada por la delantera

El avién con ala en tdndem es una extensién del tipo canard sustentador. En este caso la sus-
tentacion que precisa €l avidn se reparte, casi por la mitad, entre las dos superficies alares.

8. “STABILATOR” Y ESTABILIZADOR MOVIL

8.1 Vimos con anterioridad que la potencia de mando de una superficie de con-
trol depende de la cuerda de la superficie aerodindmica, entre otros factores. Una
forma de aumentar la potencia de mando segun esta direccion es llegar al caso li-
mite de extension de la cuerda, esto es, cuando toda la superficie aerodinamica es
movil. A esta idea responden los estabilizadores moviles.

Los estabilizadores moviles se dividen en dos categorias: los llamados “stabila-
tors” y los estabilizadores mdéviles propiamente dichos.

“Stabilator”

El stabilator se distingue de las superficies normales de mando en profundidad
porque el cambio de sustentacion se efecttia a través del angulo de ataque, en lu-



gar de cambiar la curvatura de la superficie, como sucede con el giro del timoén de
profundidad normal.

La gran ventaja del stabilator es que se puede mantener lejos de la condicion de
pérdida aerodindmica, mediante el ajuste de la incidencia de toda la superficie ho-
rizontal. De esta forma se mejora la potencia de mando en condiciones extremas
de dngulo de ataque del avion. Asi sucede en operaciones fundamentales de vuelo
de los aviones de combate’, o en el vuelo de alta velocidad donde las perturbacio-
nes del flujo en la cola son considerables.

Estabilizador movil

El estabilizador mévil, propiamente dicho, es otro concepto de control del avion
en profundidad. La fuerza aerodindmica de cola, que es basica como sabemos en
el campo de la estabilidad del avién, se produce en las superficies horizontales
convencionales mediante el ajuste del angulo del elevador o timén de profundidad.

Para los aviones cuya velocidad de vuelo es moderada no hay grandes problemas
en aceptar la mayor resistencia aerodinamica que produce el desplazamiento del
timon de profundidad en el viento relativo, hacia un lado y otro de su posicion neu-
tra. Sin embargo, a la alta velocidad de vuelo de crucero, propia de los reactores
comerciales, la resistencia aerodinamica de compensacion (¢rim drag) que produ-
ce el timon de profundidad convencional es excesiva.

Es posible, pues, variar la incidencia del estabilizador (mévil) a lo largo de un
cierto recorrido angular. El cambio de la incidencia del estabilizador horizontal su-
pone la variacion del dngulo de ataque y, por tanto, de la fuerza de compensacion
de la cola.

El estabilizador mévil dispone de timon de profundidad, como en el sistema con-
vencional, pero los ajustes de compensacion en largas rutas se efectiian cambian-
do la incidencia del estabilizador, mejor que con el desplazamiento del timén de
profundidad. Es menor la resistencia aerodindmica de compensacion.

La Fig. 35.25 es un cuadro descriptivo de actuaciones del estabilizador mévil.

La parte (a) del grafico muestra dos posiciones de estabilizador horizontal mévil
que producen la misma fuerza aerodindmica (en este caso hacia arriba). En el
ejemplo se trata de compensar una posicion del avion donde el peso acttia detras
del centro aerodinamico.

Notese que las dos opciones, arriba y abajo del grafico [a], proporcionan la mis-
ma fuerza aerodindmica, bien con la posicion del estabilizador mévil a 0° y timén
de profundidad 15° abajo, bien con el tim6n de profundidad alineado con el esta-
bilizador horizontal a —6° de incidencia.

I El piloto de caza quiere entrar en combate a corner speed, para obtener la velocidad maxima de vi-
raje cerrado, es decir, méxima agilidad del avion. Esta situacién de maxima energia potencial del avién
obliga a mantener un 4ngulo de ataque muy alto y el avién con maximo factor de carga posible.



La ultima posicidn es ventajosa desde el punto de vista aerodinamico. Es una po-
sicidon de compensacion de menor resistencia aerodinamica.

Las otras posiciones, (b) y (c¢) de la figura, se explican con argumentos simila-
res. La resistencia aerodinamica del conjunto es siempre menor cuando el timoén de
profundidad esta alineado con la superficie horizontal.
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Fig. 35.25 Comparacién de actuaciones del estabilizador mévil. La carga aerodinémica es la misma en
las posiciones inferior y superior de los gréficos.

9. SISTEMA DE CONTROL CON MODO DE ACTUACION MECANICO

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

Estudiaremos en primer lugar los sistemas de control que desplazan las superfi-
cies mediante elementos mecanicos (modo de actuacion mecanico). Hay que tener
en cuenta que los componentes mecanicos que estudiamos a continuacion suelen
estar presentes también en sistemas con otros modos de accionamiento. Ello se
debe, por una parte, a la existencia en estos ultimos de subconjuntos de respaldo o
de emergencia, que son de naturaleza principal mecanica.

De otra parte, en todos los sistemas se requieren elementos mecanicos para pro-
ducir finalmente el movimiento deseado de la superficie de control.

Descripcion y empleo

9.2 En su forma elemental, los sistemas de mando de aviones ligeros se apoyan
exclusivamente en elementos mecanicos de actuacidn, tales como cables que se
deslizan sobre poleas, barras de mando que transmiten el movimiento, tubos aco-
dados que transforman el movimiento lineal en otro de giro, etcétera.



Asi, pues, de una forma u otra, el elemento mecédnico est4 presente en todos los
sistemas de control.

La diferencia es que en el modo de actuacién mecénico tanto la sefial de mando
(sefial de entrada que realiza el piloto en el sistema) como la respuesta del mismo
(sefial de salida que proporciona el sistema) son puramente mecanicas. La salida
tipica de estos sistemas es el movimiento que se produce en una bieleta o en una
barra de mando que actlia directamente sobre la superficie aerodindmica de con-
trol, produciendo el desplazamiento deseado.

Componentes

9.3 La Fig. 35.26 muestra los elementos tipicos que componen el sistema de
mando de balanceo de un avion. (Estos elementos también estdn presentes en los
conjuntos de mando del timén de profundidad y del timo6n de direccién.)

Los sistemas mecanicos se componen de los siguientes elementos principales:
cables, poleas, tensores y barras de mando.

Cables para mandos de vuelo

9.3 El cable para mandod de vuelo transmite la accién de control desde el volante de
mando a la superficie de control, o a los mecanismos intermedios encargados de su movi-
miento.

Los cables se fabrican en dos tipos de material: acero al carbono y aceros inoxidables re-
sistentes a la corrosion.

Los cables estdn hechos de cordones de alambres trenzados. Esta forma de construccion
da origen a los distintos tipos de cables existentes, que se clasifican, en primer lugar, por
el numero de cordones que tiene el cable y, después, por el numero de alambres que tiene
cada cordén En aviacién no se emplea cable para mandos de vuelo de diametro inferior a
3 mm.

En los extremos de los cables se instalan terminales especiales en forma de horquillas.
Los terminales constituyen los elementos de unién del cable completo con otros subcon-
juntos del sistema de mandos.

Antiguamente se aceptaba el empleo de terminales soldados o embobinados al cable, pero
hoy dia son practicas no aceptadas. El unico medio admitido de unién del cable con su corres-
pondiente terminal es el grapado del terminal al cable, bien con maquinas automaticas o ma-
nuales. El grapado del cable es una operacion que se realiza en frio y consiste en introducir el
cable en el agujero interno que tiene el terminal. Entonces, el terminal se fija al cable median-
te la presion mecanica que un juego de matrices hace sobre el terminal y el cable.

Si la operacion es correcta, el grapado entre el terminal y el cable tiene una eficiencia del
100 %, de manera que el cable equipado, esto es, con sus terminales en los extremos, pre-
senta resistencia a la rotura igual a la del cable original no equipado. No hay deslizamien-
to entre el terminal y el cable.

Los cables para mandos de vuelo en los aviones presurizados pasan por los mamparos a
través de tapones de sellado.



Fig. 35.26 Detalle de sistema mecanico de control de vuelo (conjunto de mando de alerones).

El tapon es de material plastico o elastémero, de tal manera que por su interior taladra-
do puede pasar el cable con absoluta libertad, pero con ajuste muy preciso.

El tapén de sellado se monta luego en alojamientos practicados en los tabiques de la ca-
bina presurizada. De esta manera las fugas de aire en el interior de la cabina presurizada se
mantienen al minimo.

Tensores de cables
9.4 Los tensores sirven para ajustar y mantener la tension de los cables, una vez instala-
dos en el avion.



El ajuste y la tension de los cables es esencial para que los mandos de vuelo funcionen
de forma correcta. En efecto, las superficies de control se deben desplazar el arco de reco-
rrido que se corresponde con el movimiento del volante de mando. No sélo debe existir
proporcionalidad entre la accién de mando en el volante y la superficie de control, sino que
ademas el movimiento de ésta debe estar sincronizado a los movimientos de control que
hace el piloto. No obstante, cierta histéresis en el mecanismo es inevitable porque, entre
otras cosas, €l avién no es un cuerpo rigido y experimenta deformaciones en vuelo que al-
teran, de alguna forma, las distancias que existen entre los distintos puntos del avién res-
pecto a la situacion estatica.

El tensor consiste en un cuerpo cilindrico, normalmente de latén, que tiene sus extremos
roscados internamente, un extremo con rosca a izquierda y el otro con rosca a derecha. Los
extremos de los terminales roscados de los cables se roscan al tensor, cada uno en un ex-
tremo, de tal manera que la longitud de rosca introducida en el tensor es aproximadamen-
te la misma y se corresponde con la tension que debe tener el cable en operacidn normal.

Los tensores se protegen de la posibilidad de aflojarse y soltar el cable mediante el 1la-
mado “frenado del tensor”. Consiste en pasar un alambre fino (“freno”) por taladros hechos
en el cuerpo del tensor. El mecédnico que efectia estas operaciones hace varias lazadas al-
rededor del cuerpo, a través de los taladros de fijacidon que tiene el propio tensor. Las la-
zadas son tales que tienden siempre al apriete de la rosca del tensor, y no al contrario. La
forma de realizar las lazadas estd normalizada en los talleres aeronduticos, para mayor se-
guridad.

Poleas

9.5 Siempre que el cable cambia de direccion a lo largo de su ruta en el avion es nece-
sario instalar una polea cuya garganta se ajusta al cable. Las poleas para cables de mando
se fabrican en materiales plasticos y metalicos. Las poleas estdn provistas normalmente de
guardacables, de manera que impiden la posible salida del cable de la garganta de la polea
cuando esta flojo.

Barras de mando

9.6 Las barras de mando (llamadas también barras push—pull) se emplean fundamental-
mente como elementos empujadores de bieletas y tubos acodados, que son los mecanismos
que transforman los movimientos lineales y de giro.

Las barras de mando que enlazan conjuntos de precision, como por ejemplo la que se
emplea en la transmision de movimientos del mando de gases, disponen de cojinetes osci-
lantes en los extremos de cogida. Pueden admitir entonces cierta desalineacidn con los con-
juntos que empalman sin alterar la precision del movimiento.

10. SISTEMA DE CONTROL CON MODO DE ACTUACION HIDRAULICO
10.1 Sistema que emplea la presion hidraulica como medio de accionamiento de

las superficies de control.

El programa JAR FCL dedica los dos apartados del epigrafe 021 01 07 00 al estudio de
los principios y funcionamiento de los sistemas hidrdulicos del avién. El Capitulo 33 trata



estos temas en conjunto, de manera que sélo se proporciona en este momento una breve re-
ferencia con el fin de facilitar el estudio de la Unidad de control de potencia hidraulica.

Descripcion y empleo

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

» Organo de control para producir la sefial de entrada (orden de mando del pi-
loto) en peticion de actuacidn del sistema.

 Valvula de control de flujo hidraulico (selectora), que determina la direccion
que sigue el fluido a presion en el sistema.

* Unidad de Control de Potencia (ver 10.4, mas adelante) cuyo elemento mas
representativo es el martinete hidraulico que impulsa la superficie de control,
ver Capitulo 33.

La presion hidraulica nominal de los sistemas hidraulicos en aviones comercia-
les es del orden de 204 kg/cm?, equivalentes a 3.000 psi (libras por pulgada cua-
drada). No obstante existen multiples variantes en cuanto a presion del sistema.

Hay sistemas hidraulicos de mandos de vuelo en los cuales cabe distinguir dos
tipos de presiones “nominales”, llamadas presiones de maxima y presidon estandar
de operacion.

La primera se emplea en situaciones de prestaciones maximas del sistema, como
despegue y aterrizaje, y la segunda en condiciones de vuelo estabilizado, cuando
los requisitos de servicios hidraulicos son pequefios 0 momentaneos.

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

El sistema completo consta de tres sistemas hidraulicos independientes, en este
caso denominados sistemas Verde, Azul y Amarillo. Existen cuatro bombas de pre-
sion hidraulica que estan impulsadas por los motores del avion.

El sistema Verde, que es el sistema principal, se presuriza en condiciones nor-
males de funcionamiento con fluido hidraulico procedente de las bombas de los
motores n° 1 y n® 2. Ademas, cada sistema hidraulico dispone de bomba eléctrica
de respaldo. También estd disponible una bomba manual para presurizar el siste-
ma Amarillo en caso de fallo de la bomba eléctrica. La 1dgica de funcionamiento
de los tres sistemas en caso de anomalias es la siguiente:

¢ Parada del motor n° 1 del avion

La bomba eléctrica del sistema Verde se pone en funcionamiento de forma au-
tomatica con el fin de mantener la presion del fluido hidraulico hasta que la bom-
ba del motor que permanece operativo se hace cargo de la nueva situacion.



* Parada del motor n° 2.

La bomba eléctrica del sistema Amarillo se pone en funcionamiento automa-
ticamente.

* Parada de ambos motores:
Se produce la extension automatica de la Turbina de aire de impacto RAT

(Ram Air Turbine) para presurizar el sistema Verde (ver Capitulo 41, que tra-
ta este tema).

Unidad de control de potencia (PCU)

10.4 Se llama Unidad de control de potencia del sistema hidraulico de mandos
de vuelo el conjunto de mecanismos que ejecutan los movimientos de las superfi-
cies de control. La Unidad de control de potencia se suele denominar PCU en los
Manuales del avion, siglas de su término anglosajon (Power Control Unif). Por
simplicidad emplearemos esta sigla.

La PCU esta constituida por martinetes hidraulicos, vélvulas de control y dispo-
sitivos mecanicos o eléctricos de conexion con el volante de mando.

A sistema Verde A sistema Azul A sistema Amarillo
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Fig. 35.27 Arquitectura basica de sistema hidréulico para avién bimotor. El sistema completo consta de
tres sistemas hidraulicos independientes, en este caso denominados sistemas Verde, Azul y Amarillo.
Existen cuatro bombas de presién hidraulica que son impulsadas por los motores del avién.



10.5 El tipo de PCU que emplea un avion en particular depende de tres factores:

* Redundancia prevista por el fabricante del avion para el sistema de control
de vuelo con el fin de garantizar la seguridad requerida.

La redundancia se consigue:

1. por la divisidn fisica de la superficie de control necesaria en cada eje del
avién en dos o mas conjuntos. Es decir, en lugar de elevador izquierdo y
derecho, se disefia un conjunto de cuatro elevadores de superficie similar
(una pareja a cada lado)

2. por empleo de superficie de control Unica por eje del avion, pero con dos
o mas martinetes hidraulicos de accionamiento.

* El segundo factor que determina el tipo de PCU es el espacio disponible en
zonas adyacentes a las superficies de control que se quieren desplazar.

Téngase presente que los martinetes hidraulicos de la PCU son mecanismos
pesados y voluminosos; por el contrario, los perfiles aerodindmicos de las su-
perficies de control tienen dimensiones dictadas por conveniencias aerodiné-
micas, que exigen cuerpos fuselados y delgados.

* Finalmente, como tercer factor, hay que considerar el tipo de movimiento de
salida que debe proporcionar la PCU, si lineal o giratorio.

Comentarios practicos sobre estos temas siguen a continuacion.

Redundancia en la PCU

10.6 El articulo FAR 25.671(c)(2)!, dentro del estilo barroco que caracteriza la normati-
va aerondutica, exige como minimo la presencia de dos elementos de control o de impul-
sidn en el sistema de mandos de vuelo. Ello es asi con el fin de garantizar la “condicién de
vuelo seguro del avion™. Se considera que la existencia de dos fallos consecutivos en un
mismo moédulo de accionamiento es extremadamente improbable (107). Como se ha dicho,
las dos posibilidades de redundancia son: a) duplicidad de las superficies de control; b) du-
plicidad de impulsion en la PCU, bien con martinetes en paralelo o martinete en tandem.

a) Duplicidad de superficies de control

Consideremos el caso del elevador, Fig. 35.28, cuya superficie total se ha dividido en dos
parejas, a cada lado del eje. Las lineas de mando (mecénicas o eléctricas) de los martine-

! “The airplane must be shown by analysis, test, or both, to be capable of continued safe flight and lan-
ding after of any of the following failures or jamming in the flight control system and surfaces (inclu-
ding trim, lift, drag and feel systems) within the normal flight envelope, without requiring exceptional
piloting skill or strength. Probable malfunctions must have only minor effects on control system opera-
tion and must be capable of being readily counteracted by the pilot.”

(L) o

(2) “Any combination of failures not shown to be extremely improbable, excluding jamming (for
example dual electrical or hydraulic system failures, or any single failure in combination with any pro-
bable electrical or hydraulic failure)”.



tes son dobles, con accién individual para cada pareja. Si se produce la averia del martine-
te o de la vélvula de control hidréulica situada, digamos, en la linea de arriba, tal circuito de
impulsion queda aislado. El aislamiento se puede producir con mecanismo de blocaje o me-
diante aplicacion de logica eléctrica si el circuito es de este tipo. En fin, los efectos de este fa-
llo en el eje del avién afectado pueden neutralizarse con el desplazamiento de las otras super-
ficies de control operativas.

Se observa, sin embargo, que la solucién de duplicidad de superficies de control, como
respuesta a las exigencias de la normativa, plantea algunos problemas. Uno de ellos es el
incremento de peso estructural del conjunto. Ademas, la impulsién de las superficies de
control mas exteriores plantea el problema de ubicacién de los martinetes hidraulicos en
un espacio interno cada vez mas reducido. Las dimensiones de estas superficies son im-
puestas por criterios aerodindmicos, y el perfil estrecho, propio de las superficies més ex-
teriores de los planos, puede dificultar la colocacién alli de los martinetes de la PCU.

Por estas razones es frecuente cumplir la normativa que regula este campo mediante: a)
dos martinetes, esto es, doble impulsiéon hidraulica de una tinica superficie de control, o b)
impulsion por un solo martinete, pero con la particularidad de ser receptor de fluido hidrau-
lico procedente de dos sistemas independientes.

b) Duplicidad de impulsion: martinetes en paralelo y martinete en tandem.

En la primera configuracién (“en paralelo”) hay dos martinetes independientes que im-
pulsan la superficie unica de control de vuelo. Estan presurizados cada uno por sistema
hidraulico distinto. La configuracién en tdndem, por otra parte, tiene un martinete con dos
cuerpos de impulsion.

Como ejemplo, la Fig. 35.29 es el esquema de control lateral de un moderno avién co-
mercial bimotor. El control lateral en este modelo se ejecuta mediante dos alerones y los
spoilers 2 a 6 de cada semiala. Por sencillez no est4 representada la actuacion hidraulica
de los spoilers, pero si la de los alerones. Observe que cada alerén se impulsa por medio
de un martinete conducido por sistema hidraulico distinto, Green y Yellow en un caso vy,
para mas seguridad, Blue y Green en el otro. Observe también que la disposicion de mar-
tinetes para cada alerdn es tipo “paralelo” (PCU con martinetes en paralelo).

Como se ha dicho, existe la disposiciéon de PCU en tdndem. El término tandem se refie-
re aqui a la presencia de un Unico martinete que tiene dos émbolos colocados en el mismo
vastago. En realidad, se constituye asi un martinete con dos cilindros hidraulicos. Cada ci-
lindro actuador es presurizado por una linea hidraulica independiente

Comparacion de PCU en paralelo y en tandem

1. El martinete de la PCU en tindem tiene mayores dimensiones que los empleados en la
PCU con martinetes en paralelo, puesto que en éstas el mismo trabajo de impulsién es de-
sarrollado por dos unidades fisicamente separadas. La PCU en tandem se suele emplear en
grandes aviones, por ejemplo es muy empleada en el Boeing 747. Este tipo de avion ad-
mite sin problemas de espacio martinetes hidraulicos voluminosos, dado el amplio volu-
men interior en las superficies de control aerodindmicas y aledafios.

2. La PCU con martinetes en paralelo es mas apropiada para aviones con perfiles aero-
dindmicos més estrechos, donde hay que repartir la potencia hidréulica total de impulsién
en dos o mas unidades. Se emplea en la familia Boeing 737, Airbus A330, etcétera. (El



. bombardero supersonico B-58
Mecanismo de .
blocaje llegd a utilizar PCU con {12
martinetes! en paralelo, dada la
estrechez del perfil aerodinami-
co de las superficies de control
de vuelo). En relaciéon con la
PCU en paralelo advierta que el
fallo simple en el sistema es
mas probable cuanto mayor es
el nimero de unidades, un as-
pecto que si bien no plantea por
lo comun problemas de seguri-
dad en vuelo, si los introduce en
el mantenimiento del avion.

3. El examen de la Fig. 35.29,
anterior, parece cuestionar la
idoneidad del grafico escogido
como ejemplo. ;No estamos
aqui en presencia de dos alero-
nes, y por tanto en el caso de re-
dundancia por duplicidad de su-
perficies de control? La realidad
es que el alerdn exterior de este
avion no es del tipo all speed,
utilizable a todas las velocida-
des de vuelo, sino que hay fases
de alta velocidad donde se inhi-
be su funcién. A los efectos

Martinete
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Fig. 35.28 La supetrficie total del elevador se ha dividido en sisatae 98 sstulie de edis
dos parejas, una a cada lado del eje (redundancia por P e -
dualidad de superficies de control). apartado, la doble presencia de

alerones en esta PCU en parale-

lo tiene un motivo aerodinamico
y estructural, y no de caracter organizativo de la propia Unidad de Control de Potencia (ver
el apartado “Inversion de alerones”, Capitulo 1).

Movimientos de salida de la PCU

10.7 Hemos visto que cada martinete de la PCU proporciona, al fin, el movi-
miento de salida proporcional a la sefial de mando del piloto.

El movimiento de salida de la PCU es el de entrada para la superficie de control,
y puede ser lineal o giratorio.

Por brevedad sélo nos referimos al primero, del cual la Fig. 35.30 muestra dos
ejemplos.

El émbolo y vastago del martinete se desplazan a un lado y otro impulsados por
la presion hidraulica. El extremo del vastago es el punto de conexion para la ma-
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Fig. 35.29 Esquema de control lateral de avién bimotor con impulsion en paralelo de los alerones

nivela que hace girar la superficie de control. La cabeza del martinete A puede
también girar alrededor de su punto de anclaje en la estructura del avién. La con-
juncién de los dos movimientos, el lineal del vastago y el circular o “flotante” de
la cabeza del martinete, producen el movimiento giratorio de la manivela de la su-
perficie de control.

El martinete sefialado con la letra B ofrece otra opcién. Ahora se desplaza late-
ralmente la cabeza del propio martinete mientras que el vastago, estacionario, es
el que tiene libertad de giro en su punto de anclaje en la estructura del avion.

Dos posibilidades distintas para un mismo fin. El Capitulo 33 estudia los marti-
netes con mayor detalle.

11. SISTEMA DE CONTROL CON MODO DE ACTUACION ELECTRICO

11.1 En aviacion general y en aviones comerciales, las pequefias superficies de
mando de vuelo, como flaps, tabs de compensacién o auxiliares de control, se des-
plazan con motores eléctricos.

Son los Ilamados mandos de vuelo de accionamiento eléctrico, o mejor de ac-
cionamiento electromecanico.

Se puede decir que hoy dia es un sistema que estd ganando impulso en su apli-
cacion en las nuevas aeronaves de tiltima generacion, como medio principal de ac-
cionamiento de pequefias superficies de control y otros sistemas y conuntos del
avion.

No obstante el accionamiento hidraulico suele estar presente como medio prin-
cipal de potencia de impulsion de grandes accesorios de a bordo.



Componentes

11.2 El sistema con modo
de actuacidon eléctrico es
simple y consta de cuatro
elementos fundamentales:

 Interruptor de mando
de cabina.

* Motor eléctrico de im-
pulsion.

* Caja de engranajes o
eje roscado (husillo de
potencia) que transfor-
ma el movimiento de
rotacion del motor

eléctrico en movimien-

i : Fig. 35.30 El movimiento de salida de la Unidad de Control
tos long1tud1nales de de Potencia (PCU) puede ser lineal o giratorio. La ilustracién
las barras de mando co- muestra dos ejemplos de movimiento de salida lineal

nectadas a las superfi-
cies aerodinamicas.

* Barras de mando de accionamiento de las superficie de control.
La Fig. 35.31 muestra ¢l esquema simple del sistema.

El motor eléctrico B impulsa el eje roscado C (husillo). El movimiento del husi-
llo Cy su tuerca D admite dos posibilidades, segiin se aprecia en la parte inferior
de la ilustracidn.

En algunas aplicaciones, el motor eléctrico transmite el movimiento de rotacién
a la corona dentada F del husillo roscado y éste gira en sus cojinetes. La posicién
axial del husillo se mantiene fija, en los alojamientos de los extremos. La tuerca
del husillo entonces se desplaza a izquierda o derecha segiin el sentido de rotacion
del husillo. EI movimiento lineal de la tuerca es el que se transmite a la barra de
mando de la superficie de control. En otras aplicaciones es la tuerca la que se man-
tiene fija en una posicion axial mientras gira impulsada por el motor. En este caso
es el husillo el que se desplaza lateralmente, como se refleja en la parte inferior de
la ilustracion.

11.3 EI accionamiento electromecanico de las superficies de control de vuelo
tiene algunas ventajas sobre el hidraulico, pero han de contraponerse con los in-
convenientes de aplicacion.

a) Ventajas

» Coste del sistema. El sistema de accionamiento eléctromecanico es mucho mas
economico que el hidraulico.



* La energia eléctrica no requiere la presencia de lineas de fluido hidrdulico de
muy alta presidn, que siempre es una fuente potencial de problemas.

* En pequefias aeronaves, el mantenimiento de los sistemas eléctricos es mas fa-
cil por lo general que el hidraulico. Sin embargo, la tendencia de esta cualidad a
invertirse en grandes aviones es una experiencia constatada desde hace tiempo,
hasta constituir una desventaja.

b) Desventaja

La gran desventaja del sistema de accionamiento eléctrico es la capacidad limi-
tada de potencia disponible, en relacion con el peso del motor de impulsion. De ahi
su aplicacion en el movimiento de pequefios conjuntos.

Hoy dia, como hemos dicho, en los sistemas que precisan gran potencia de im-
pulsion se emplean motores hidraulicos, mejor que eléctricos. En primer lugar por
la mayor velocidad de desplazamiento de las superficies de control impulsadas por
medios hidraulicos; en segundo lugar por su mayor relacién potencia de acciona-
miento/peso, muy superior al sistema electromecanico.

AJ—{IBRC“DE%

Fig. 35.31 Esquema del sistema de
control con modo de actuacion eléctrico
A Interruptor; B Motor eléctrico;

C Husillo; D Tuerca; E Superficie de
control; F Corona dentada

11.4 El desinterés por los sistemas de potencia electromecdnico empezd en tiempos de la
IT Guerra Mundial, con la superfortaleza volante B—29. Las operaciones de bombardeo con
aviones precedentes habian enseflado que la actuacién eléctrica de las compuertas de los
alojamientos de las bombas era excesivamente lenta. Nada mads iniciar la operacion de
apertura de las compuertas, los pilotos se veian obligados a mantener rumbo y altitud has-
ta llegar al objetivo y soltar las bombas. A partir de este momento es cuando estaban libres
para realizar maniobras de evasion frente a la artilleria antiaérea. Como es 1dgico, acortar
el tiempo de esta operacion era crucial desde el punto de vista de la vulnerabilidad del
avion.

El B-29, y mas tarde el B-50, llevaban a bordo un compresor para accionar de forma
neumatica las compuertas de los alojamientos de las bombas. Con el B—47, y mas tarde



con el B—51, el empleo de la hidraulica fue general, salvo la actuacion eléctrica de pe-
queiias superficies (flaps), aplicaciones que han llegado incluso hasta el Boeing 737. Pero
fuera de estas zonas se abandon6 hace tiempo el accionamiento electromecanico como sis-
tema de potencia principal. Estan descritos en las hemerotecas los problemas de manteni-
miento del B—47 que conservaba el accionamiento eléctrico para la retraccion del tren de
aterrizaje.

A mediados de los afios setenta hubo un intento militar para impulsar este modo de ac-
tuacion. Se pensaba que los nuevos materiales magnéticos (cobalto con tierras raras), el
empleo de conductores de aluminio y los rectificadores de corriente transistorizados, entre
otros avances, podian dar a los sistemas de actuacidn electromecanica mayor rapidez de
movimiento y buena relacidn potencia/peso del equipo de a bordo. Los ensayos en vuelo
realizados con un C—/4/, a mediados de los afios ochenta, no dieron el resultado esperado.
Las pruebas terminaron en el sexto vuelo, después de fallos muy importantes en el sistema
de control de vuelo del avion. Estos problemas no pudieron explicarse de forma convin-
cente y decayd el interés militar por el sistema. _

En el futuro inmediato asistiremos con probabilidad a la extension notable de potencia
eléctrica en distintos sistemas del avion con impulsion hidraulica en la actualidad.

12. PILOTAJE POR MANDO ELECTRICO (FLY BY WIRE)

12.1 Los ultimos aviones comerciales que llegan al mercado utilizan un sistema
de control de vuelo en el que desaparecen todas las conexiones mecanicas inter-
medias que hay entre el volante de mando y los martinetes hidraulicos de las su-
perficies aerodinamicas. Estos sistemas se denominan de pilotaje por mando eléc-
trico, o sistemas Fly by Wire.

Con mayor precision, se dice que un avion dispone de sistema de pilotaje por
mando eléctrico cuando las instrucciones de mando dadas por el piloto, o que pro-
vienen del piloto automatico, se envian a las superficies aerodinamicas de control
mediante sefiales eléctricas, en lugar de conexiones mecanicas.

La tecnologia Fly by Wire consiste, en su plano dinamico, en reemplazar los sis-
temas mecanicos de control por sistemas eléctricos.

Las acciones de mando del piloto producen desplazamientos de las superficies de
control de vuelo mediante sefiales eléctricas. Las sefiales eléctricas de mando se
envian a las valvulas selectoras de los martinetes hidraulicos que impulsan las su-
perficies aerodinamicas de control. Alli donde habia cables, poleas y otros meca-
nismos, con la introduccion del sistema de pilotaje por mando eléctrico sélo hay
un mazo de cableado eléctrico.

El término Fly by Wire incluye la facultad adicional de realimentacion.

La expresion realimentacion indica que el sistema hace un seguimiento continuo
de los movimientos del avion. Los resultados de este seguimiento se comparan
constantemente con las sefiales de entrada de mando del piloto. Se computa de esta
forma la sefial error resultante, si existe, entre orden de mando y movimiento ob-



tenido. La sefial error se envia a los martinetes de las superficies de control del
avién para establecer la condicién de vuelo deseada. El cuadro de texto
“Realimentacion” introduce graficamente el concepto.

La Fig. 35.32 muestra las diferencias entre el sistema Fly by Wire (grafico infe-
rior) y el convencional de mandos mecénicos (grafico superior).

La simplicidad conceptual del sistema Fly by Wire es notable. Las sefiales eléc-
tricas de mando se transmiten por cable, eliminando asf toda una serie de cone-
xiones mecanicas entre el volante de mando y los actuadores que accionan las su-
perficies aerodindmicas de control de vuelo. Cada uno de los circuitos eléctricos
se llama “Canal”.

12.2 En la terminologia del control automatico de vuelo del avidn se llama Canal al so-
porte fisico y légico de control de un sistema redundante.

El dibujo inferior de la Fig. 35.32 muestra que las superficies de control del avién dis-
ponen de cuatro canales independientes A, B, C y D, con objeto de alcanzar la fiabilidad
necesaria en caso de fallo de uno de los circuitos. Se trata entonces de un sistema cuadru-
ple redundante, similar al empleado en el caza F-16.

Los cuatro canales son independientes, de modo que la accién de mando del piloto, o
sefiales de los detectores inerciales, se originan en forma de cuatro sefiales independientes,
para los canales A, B, C y D. Cada canal se procesa de forma independiente en el ordena-
dor de control de vuelo. El ordenador contiene, en su logica de software, funciones que
pueden modificar las sefiales de entrada en el caso de que precisen alglin ajuste o “protec-
cién” (limitacion). Una vez que las seflales han sido ajustadas y amplificadas se envian a
cada servoactuador para el accionamiento de la superficie de control correspondiente.

Realimentacion

Piloto
automatico

Realimentacién

Sefial de salida del ordenador
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Se llama realimentacion el proceso de generacion de una sefial que es funcién
de la respuesta de salida que proporciona el sistema. La sefial de realimentacion
puede ser comparada con la de entrada para ejercer las acciones subsiguientes.
Como ejemplo, se aplica en la ilustracion la realimentacién para controlar el movi-



miento del flap. La sefial de posicidén del flap se compara de forma constante con
la sefal de entrada para detener el movimiento de la superficie cuando se alcanza
la posicidén deseada. La detencién de la superficie aerodinamica en el punto preci-
S0, en este caso el flap, es posible por las sefiales de realimentacion que recibe el
ordenador de control de vuelo, tanto de la respuesta que proporciona el flap como
del estado de posicion en que se encuentra el martinete hidraulico impulsor.

Advierta el lector, segun este paralelismo, que en los sistemas de control de
vuelo manual es el propio piloto quien ejecuta las acciones de realimentacion,
cuando hace seguimiento de la actitud del avién y la trayectoria de vuelo de acuer-
do con las sefiales de mando que ha introducido.

Servoactuadores
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Q"‘”‘\" Fig. 35.32 Comparacion entre el sistema
Ordenador de Fly by Wire (grafico inferior) y el
control de vuelo convencional de mandos mecanicos

(grafico superior).

Sistema de pilotaje por mando eléctrico y Control activo del avién

12.3 El sistema de pilotaje por mando eléctrico constituye tan sélo uno de los
elementos de la tecnologia de control automatico, mucho mas amplia, que recibe
el nombre de Control Activo o Control Automatico Generalizado.

La tecnologia de Control activo se basa en los progresos en el campo de la
electronica digital, que han hecho posible el empleo a bordo de un conjunto de sis-
temas automaticos de control de vuelo con multiples funciones. Se dice que una
aeronave tiene Control activo cuando se transmiten a las superficies de control de
vuelo ordenes de mando, ajenas a la accidn del piloto, con el fin de mejorar la ac-
tuacion de la aeronave.

Un ejemplo puede aclarar el concepto. La tecnologia de Control activo admite el pro-
yecto de aeronaves con superficies de cola mas pequefias que las necesarias para conseguir
la estabilidad del avidn. ;Por qué? La razdén es que, admitiendo tal configuracion en la fase
de disefio del aviodn, el volumen de cola de la aeronave es menor porque disminuye el ta-



mafio de las superficies estabilizadoras. Por tanto, disminuye el peso de dicho conjunto y
aumenta el rendimiento aerodindmico del avién (menor volumen de cola equivale a menor
resistencia aerodinamica).

La contrapartida es que el avién exhibe cualidades de vuelo inestable. Se permite enton-
ces, segun el concepto de Control activo, que un sistema automatico estabilice “artificial-
mente” el avion en la medida que sea necesario.

No es correcto identificar la técnica Fly By Wire con el concepto de Control ac-
tivo. Control activo es mucho mas amplio e incluye funciones adicionales. Asi,
pues, podemos tomar nota de lo siguiente:

 El término Control Activo identifica la presencia de fuerzas de control de
vuelo que se inician por medios ajenos a la accion del piloto.

* La presencia de un sistema FIy by Wire en el avion es un requisito previo en
muchas de las funciones, pero no todas, del Control Activo.

Fundamentos basicos del sistema

12.4 La arquitectura del sistema de pilotaje por mando eléctrico en los aviones
comerciales se apoya en los siguientes principios:

* El control de las superficies aerodinamicas de mando de vuelo se efectia por
medios eléctricos y se ejecuta por medios hidraulicos.

* Se emplean minipalancas, o volantes de mando de estilo convencional, para
volar el avion. Ambos érganos disponen de transductores que convierten el
desplazamiento en sefiales eléctricas de control.

* Las sefiales eléctricas, que son proporcionales a los desplazamientos que el
piloto efectiia en las minipalancas, son interpretadas por los ordenadores de
control de vuelo. La interpretacion se efectua por rutinas de codigo escritas
en el programa que controla los ordenadores (Leyes de pilotaje, que se estu-
dian a continuacion). Los ordenadores proporcionan sefiales de salida a los
mecanismos hidraulicos para desplazar las superficies de control de vuelo y
obtener la trayectoria de vuelo deseada.

» Con independencia de las sefiales de entrada que pueda realizar el piloto, los
ordenadores de control de vuelo previenen de la salida del avién de su en-
volvente de vuelo (funciones de proteccion del avion).

* Existe en la practica actual la posibilidad de control mecanico del avién en
caso de fallo completo de todas las fuentes de energia eléctrica (Sistema de
respaldo mecanico que cuenta con la siguiente actuacién: compensador como
control de profundidad y pedales para control lateral).

Leyes de pilotaje

12.5 Es bien sabido que en los aviones convencionales, con sistemas de control
de vuelo mecénicos, existe relacion determinada entre la posicién de los mandos



de vuelo y la que adoptan las superficies aerodinamicas de control. Esta relacion
de caracter biunivoco se debe naturalmente al modo mecanico de transmision de
las 6rdenes de mando.

Hasta la introduccién de los sistemas de pilotaje por mando eléctrico el piloto ha
volado y sentido el avidon de acuerdo con la respuesta de la aeronave a estas érde-
nes, respuesta que es funcion de las caracteristicas aerodinamicas y peso del avién.

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

La presencia intermedia del ordenador, entre el origen de la sefial de mando y los
actuadores de las superficies de control, hace muy fécil alferar la sefial eléctrica
de mando en el ordenador. Esta alteracion puede realizarse de acuerdo con un al-
goritmo, una ley, un programa informatico en una palabra, que es funcidn del pun-
to de la envolvente de vuelo donde esta situado el aviéon en un momento determi-
nado. La alteracion de la sefial eléctrica de mando tiene objetivos muy diversos,
desde proteger el avidon frente a 6rdenes de control “excesivas” o, simplemente,
mejorar la actuacion de la aeronave en una fase determinada de la operacion.

Se llama Ley de pilotaje la relacion funcional que existe entre los érganos de
mando del sistema Fly by Wire y la posicion de las superficies de control de vue-
lo. Una ley de pilotaje es un conjunto de normas de cualidades de vuelo del avion,
escritas en cddigo, que interpretan los ordenadores de control de vuelo.

Advierta el lector que la ley de pilotaje no resta autoridad de mando al piloto.
Mads bien 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.

Clasificacién
12.6 Las leyes de pilotaje se clasifican en dos categorias: basicas y especiales.

Leyes basicas de pilotaje

Afectan al control del avion en sus tres ejes. Por tanto, de'una forma u otra, estan
implementadas en el codigo del sistema Fly by Wire.

Las leyes basicas son:
a) Ley de control Normal
b) Ley de control Alternativo
¢) Ley de ¢ontrol Directo

Leyes especiales de pilotaje

Son leyes que modifican o complementan las leyes basicas en un segmento de
operacién determinado, alli donde la ley basica es insatisfactoria

Las leyes especiales se estudian en el apartado 12.14



Conviene adelantar en este momento dos cuestiones de interés:
* Los ordenadores de a bordo se agrupan en categorias para procesar las leyes
de pilotaje.
* El paso de una ley bésica a otra del sistema se hace de forma automética y en
funcion del niimero y de la categoria del fallo que se produce a bordo.

Ley de control Normal y sus modos

12.7 La ley de control Normal es el conjunto de relaciones de control de vuelo
que se establecen para la operacién del avion en condiciones normales. La ley ad-
mite, incluso, la presencia de un fallo simple en el sistema.

El fallo simple puede afectar a los detectores del propio sistema, al sistema de
energia eléctrica, al sistema hidraulico del avidn, e incluso a un ordenador de con-
trol de vuelo (ver el apartado siguiente “Ordenadores de a bordo”).

Desde el punto de vista operacional, que interesa en estos momentos, la ley de
control Normal incluye los siguientes objetivos de control del avién:

» Compensacion automatica en cabeceo

* Compensacion automatica para el elevador en el curso de virajes hasta un
cierto angulo, normalmente 33°

* Coordinacion de virajes
» Amortiguamiento del balanceo del holandés
* Disminucion del resbalamiento

* Proteccion frente a sefiales de entrada realizadas por el piloto que sitian el
avion fuera de la envolvente de vuelo, ademas de proteccién frente a cargas
estructurales que exceden ciertos limites.

Valores normales de proteccidn son para cargas de +2g a—1g, con el avién en con-
figuracion limpia, y de 2g a Og con dispositivos de hipersustentacion extendidos.

12.8 La ley de control Normal tiene tres Modos, que estudiamos brevemente a
continuacion.

a) Modo de vuelo

Es la parte de la ley que establece los objetivos para los ejes lateral y longitudi-
nal del avién.

1) Eje lateral

La ley establece que el desplazamiento del 6rgano de mando (minipalanca o vo-
lante) origina el cambio de la carga vertical del avion.

Por consiguiente, esta parte de la ley elabora érdenes para que el desplazamien-
to de la minipalanca se traduzca en un cambio de la trayectoria de vuelo.



Cuando se suelta la minipalanca, el aviéon mantiene la trayectoria conseguida sin
necesidad de posterior compensacion.

2) Eje longitudinal
El desplazamiento de la palanca inicia el régimen de balanceo. La peticién de manio-
bra en balanceo, que inicialmente es de velocidad de inclinacion, se convierte de forma

automatica en peticion de angulo de inclinacion. Los ordenadores elaboran las 6rdenes
de mando para inclinar el avion en el angulo resultante, via alerones y timén.

Si el angulo de inclinacion no es alto, digamos no es superior a 33°, la inclina-
cion del avion se mantiene cuando se suelta la palanca.

Hay sistemas donde la peticion de maniobra segiin el eje longitudinal es directa-
mente de angulo de inclinacion y no de velocidad de la misma. Por ejemplo, en
aviones que no tienen la gran inercia de los grandes “jumbos”.

La presion sobre los pedales en este modo da lugar a resbalamiento e inclinacion. Tanto
uno como otro se estabilizan automaticamente si la palanca de mando esta libre.

La ley C*U

Como hemos visto, una de las ventajas principales del pilotaje por mando eléc-
trico es que permite la elaboracion de leyes de control de vuelo. Esto significa que
la relacion lineal y directa entre los mandos de vuelo y las superficies de control,
propia de los sistemas convencionales, es sustituida por rutinas de calculo. Las ru-
tinas interpretan la entrada que efectua el piloto en los mandos como peticién o de-
manda de la respuesta que debe dar el avién. A partir de aqui el sistema desplaza
las superficies de control de vuelo hasta que se obtiene la demanda. Si la palanca
se suelta el avion vuelve a 1g, valor corregido segun la actitud del avion en cabe-
ceo e inclinacion.

La denominacion técnica que recibe la ley mas avanzada de control del avion
en profundidad es C*U (se lee C—estrella-U). Es, en realidad, un codigo—programa
que controla la demanda de maniobra en cabeceo. C*U es el término que emple-
an los especialistas en control de vuelo para describir la relacion que existe entre
el régimen de cabeceo del avién y el factor de carga de maniobra.

La variable de control dominante en las relaciones C*U para bajas velocidades
de vuelo es el régimen de cabeceo del avion. Cuando aumenta la velocidad del aire
la variable principal es el factor de carga.

El término U introduce un parametro de estabilidad de la velocidad del avidn. La
l6gica que incorpora esta parte de la ley tiene en cuenta la variacion de la veloci-
dad del aire en relacion con la velocidad ajustada tras la compensacion. La varia-
cion de esta velocidad (o el cambio de la configuracion del avion) dara lugar a la
variacion de la actitud de cabeceo para mantener la velocidad constante.

b) Modo de tierra

El Modo de tierra esta disponible antes del despegue (V) y después del con-
tacto de las ruedas con la pista.



En este Modo existe relacién directa entre la posicién de la palanca/volante de
mando y pedales, y las superficies de control.

Tras el despegue, o bien en la trayectoria inversa, proximo el contacto del avién
con la pista, se mezclan proporcionalmente los modos de vuelo y de tierra para
efectuar una transicion suave. -

c) Modo de aterrizaje

Este Modo es en realidad una ley especial de pilotaje, que estudiaremos mas ade-
lante. Digamos, de momento, que la sefial de entrada del piloto introduce un in-
cremento de la actitud del avidn en cabeceo, hasta un valor de referencia. El in-
cremento es funcion de la sefial de altura que proviene del radioaltimetro.

Todo ello es consecuencia de la ocultacion que la ley C*¥U hace del efecto sue-
lo (véase el apartado 12.15).

Ley de control Alternativo y sus modos
12.9 Representan el conjunto de rutinas automaticas de vuelo preparadas para
ejecucion en el supuesto de las siguientes circunstancias:
* Presencia de averias en niimero superior a las maximos permitidas en la ley
de control Normal.

* El avién entra también automaticamente en esta ley cuando las averias no
son, por su nimero o importancia, suficientes para conducir al sistema a los
procedimientos de la ley de control Directo.

En los dos casos citados, el sistema de pilotaje pasa automaticamente a esta con-
dicion alternativa o intermedia.

Se establece en disefio que la probabilidad de entrada del avién en las leyes de
control Alternativo es de 10~>/hora de vuelo.

Bien entendido, la entrada del sistema en los procedimientos alternativos oca-
siona ciertas pérdidas en el automatismo de control de vuelo y en los niveles de
proteccién que proporciona el sistema.

No obstante, conserva un gran niimero de las caracteristicas presentes en la ley
de control Normal.

12.10 La ley de control Alternativo tiene también tres modos.

Los modos de tierra y de aterrizaje no varian respecto a los vistos en el caso de
la ley de control Normal.

En el Modo de vuelo hay degradacion de funciones, que dependen del avién, de
la velocidad del mismo en un instante determinado y de la configuracién actual.



Ley de control Directo y sus modos

12.11 Es el modo inferior del sistema. M4s all4 de la ley de control Directo sélo
existe, en su caso, un sistema de emergencia de respaldo mecanico. Normalmente
el sistema de respaldo funciona en dos ejes del avion.

La probabilidad (disefio) de entrada del avidn en este modo es de 10~"/hora de
vuelo. La existencia (usual, en la practica) de sistema mecanico de respaldo per-
mite el control lateral y longitudinal del avidén en el caso de fallo completo de
energia eléctrica.

12.12 La ley de control Directo, de nuevo, tiene tres modos.

Los Modos de tierra y de aterrizaje no varian respecto a los vistos en el caso de
la ley de control Normal.

En el modo de vuelo hay relacién directa entre la posicidon de la minipalanca/vo-
lante de mando y las superficies de control.

El piloto se conecta directamente a las superficies de control de vuelo, de mane-
ra que existe relacion directa entre la posicion de los 6rganos de mando y las su-
perficies aerodinamicas. Todas las protecciones de vuelo se pierden y la compen-
sacion se realiza de forma manual.

Se pierden todas las protecciones del sistema.

Reconfiguracién de las leyes de control

12.13 Las leyes de control se reconfiguran de forma automadtica en caso de
averias en el sistema.

La Fig. 35.33 muestra el esquema de reconfiguracion. Los puntos claves del al-
goritmo de reconfiguracion son €stos:

* La ley de control Normal no se pierde después de un fallo simple en el sis-
tema.

* De acuerdo con el nimero y la naturaleza de los fallos subsiguientes se pro-
duce el cambio automatico desde la ley de control Normal a la Alternativa, o
a la de control Directo.

Leyes especiales de pilotaje

12.14 Son leyes que modifican las basicas en un segmento de operacién deter-
minado, donde la ley basica es insatisfactoria.

Las leyes especiales pueden afectar a la practica totalidad de aviones que se pi-
lotan por mando eléctrico, o bien a un grupo determinado de ellos.

Ejemplo del primer caso es la ley de aterrizaje, que modifica la ley Normal C*U
de cabeceo del avidn. Puesto que la ley C*U o sus variantes es seguida practica-
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Fig. 35.33 Esquema de reconfiguracién de las leyes de pilotaje

mente por todos los sistemas, quiere decirse que la ley de aterrizaje afecta a la to-
talidad de los aviones.

Ejemplos del segundo caso se aplican en los Gltimos aviones que han entrado en
el mercado, por ejemplo 4340. Tienen implementadas leyes especiales para dismi-
nuir el riesgo de contacto de la cola del avién con la pista durante la rotacién, o
para mejorar la actuacion en el despegue.

Dentro de las leyes especiales de pilotaje hay que considerar las protecciones de
vuelo.

Ley de aterrizaje

12.15 El modo de vuelo en cabeceo de La ley de control Normal C*U enmasca-
ra 'y oculta el efecto suelo (la Nota al pie de pagina contiene una breve referencia
del tema). La ocultacion del efecto es tal que induciria al piloto a la maniobra de
“picar” para posar el avidn en la pista.

Por esta razon se ha introducido la ley especial de aterrizaje. La ley modifica las
rutinas basicas de la ley Normal (cabeceo) cuando el avion se encuentra a una de-
terminada altura de la pista.

Las rutinas de la ley se activan cuando el avién desciende a 50 pies sobre la pis-
ta. La actitud del avion en este momento se memoriza en el ordenador y es la re-
ferencia inicial para la posicién de cabeceo. Técnicamente, el cambio se explica
asi: el algoritmo de demanda de control de maniobra que se hace en el Modo de
vuelo normal (C*U) pasa, segln la ley de aterrizaje, a demanda de control de ac-
titud del avion. De ahf que se memorice ésta al paso por 50 pies, actitud que se
mantiene hasta 30 pies.

Por debajo de 30 pies la actitud de referencia cambia progresivamente hasta lle-
gar a —2° (proa abajo), situacion que invita al piloto a tirar de la palanca para com-
pensar y restituir de esta forma el efecto suelo convencional.



12.16 La ley especial de aterrizaje, que se puso a punto después de un proceso
laborioso de comparacidn y experimentacion, consigue los siguientes objetivos:

* Como se ha dicho, restaura para el piloto la sensacion del avién entrando (o
saliendo) del efecto suelo.

* Prevenir, mientras tanto, la entrada del avidén en un régimen de descenso ex-
cesivo.

* Uniformidad de respuesta en cualquier situacion de peso y centrado del
avion.

¢ Permitir, si es necesario, el empleo total de los dispositivos de hipersustentacion.

* Facilitar, si es el caso, la transicidn suave para “Motor y al aire”.

Ley de V. (Velocidad minima de control en el suelo)

12.17 Es una ley que se ha implementado para mejorar la actuacion de los aviones de
gran radio de accidn cuando operan, por circunstancias ocasionales o comerciales, en rutas
de baja densidad, normalmente en pistas cortas. La actuacion del avion de gran inercia en
estas pistas estd supeditada, la mayor parte de las ocasiones, al valor minimo de la veloci-
dad de control en el suelo V... Ello es asi ante la necesidad de compensar el momento de

guifiada que introduce la parada de un motor marginal (motor critico). En este caso, no lo
olvidemos, coincide el hecho de la gran inercia del avién, un factor que podria retrasar el
reconocimiento fisico de la parada del motor por parte del piloto.

La ley de V. introduce artificialmente un incremento de momento de guifiada con-

trario al que provoca la parada de motor. El momento contrario se efectia desde luego con
el timon, pero se incrementa mediante la extension en la misma semiala de “spoilers” y ale-
rones, desplazados en sentidos opuestos. Las superficies que colaboran en la creacion del
momento de guifiada contrario se extienden automaticamente cuando el piloto actiia con
decision en el pedal, para compensar la guifiada provocada por la parada del motor.

El "efecto suelo” es, en realidad, un conjunto de varios fenémenos aerodindmicos que afectan al avion
en vuelo cerca del suelo, o préximo a la superficie del mar. Influye en la estabilidad longitudinal del
avién al disminuir el flujo ascendente y descendente del aire que rodea el avién. La accidn que el vien-
to ejerce sobre el plano horizontal de cola es la disminucién del dangulo de "Downwash", el angulo des-
cendente de la corriente. El aire, entonces, incide en el estabilizador horizontal con un angulo (negativo)
mas pequefio, de manera que la carga aerodinamica de la cola disminuye. La proa del avidn tiende a ba-
jar, y el piloto debe contrarrestar esta tendencia tirando hacia atras de la palanca. Cuando el avion sale
del efecto suelo sucede lo contrario. El efecto suelo aparecer normalmente cuando el avién vuela a una
altura equivalente al 20% de la envergadura del ala.

La sustentacion del avion aumenta cuando entra en la zona de "efecto suelo". El incremento se si-tia
en torno al 10%. Ademas, la resistencia aerodindmica disminuye. La razén de este comportamiento re-
side en el "enderezamiento" general de la corriente de aire alrededor del avion. Puesto que el endere-za-
miento de la corriente de aire supone una fuerza vertical de sustentacion maés recta, digamos menos in-
clinada, la resistencia aerodinamica disminuye también porque es menor la resultante aerodinimica que
actia como fuerza de arrastre. La parte de resistencia aerodinamica que disminuye cerca del suelo es la
resistencia inducida, la debida a los torbellinos del ala. El avion necesita menos potencia o empuje para
volar dentro del efecto suelo, algo que han aprovechado muchos pilotos de aviones de hélice en largos
vuelos sobre el océano, en situaciones de guerra y de paz.



Normalmente, ademds de una presion determinada sobre el pedal de direccién deben cum-
plirse y coincidir una serie de condiciones l6gicas previas a la extensién de las superficies
de control citadas.

Ley de V,,,, (Minimun unstick speed)
12.18 La ley de ¥, es un procedimiento de optimizacién de actuaciones del avién du-
rante la rotacion.

Conforme a la normativa vigente, V, or debe ser 1,1 veces (1,05 con un motor inoperati-
vo) la velocidad “unstick” (V,,,). ¥, es la velocidad (CAS) minima del avién a partir de
la cual las ruedas pueden dejar el suelo, e iniciarse un ascenso positivo. V. depende, des-
de luego, de la capacidad de sustentacion del avion, pero también, y de forma indirecta, de
la posible interferencia o contacto de la cola del avién con el terreno cuando realiza la ro-
tacion. La interferencia de la cola puede limitar el 4ngulo de rotacién utilizable y con ello
la capacidad méxima de sustentacion en dicho momento, con independencia del C, de los
dispositivos de hipersustentacién de que estd dotado el avién. Ver una breve introduccién
de esta problematica en la Fig. 35.33a.

La velocidad V), es de particular interés en los modelos de aviones que tienen sucesi-
vas series con fuselaje alargado (stretched), de los cuales hay un buen repertorio en el mer-
cado: Airbus (4321, A330-300, A340-300) y Boeing (Boeing 737-800, 777-300), entre
muchos otros. Con el fin de impedir el contacto de la cola con la pista un avién de este tipo
puede estar limitado en despegue por la actitud del fuselaje durante la rotacién més que por
la capacidad méxima de sustentacion disponible. Una situacién de este tipo, no hay que de-
cirlo, conduce a un avién con una velocidad Vi mayor que la deseable, pues necesita ma-
yor carrera de despegue.

La ley de V,,, es de hecho un programa de estabilidad del avién en cabeceo para reali-

zar la rotacion del avion sin que la parte posterior del fuselaje haga contacto con la pista.
El maximo provecho de la ley de V,,, se obtiene cuando el avién dispone de un tren de ca-

rretén de palanca (bogie basculante) que vimos en la Fig. 34.12. En efecto, la posibilidad
de mantener sobre el suelo las ruedas posteriores del bogie mientras éste pivota hacia arri-
ba es una solucion efectiva. Permite conseguir la actitud del avion deseada y distancia en-
tre el suelo y la parte inferior de cola del fuselaje.

Funciones de proteccion de vuelo

12.19 En torno a la ley de control Normal de vuelo se articula un conjunto de pro-
gramas especiales cuya funcién primordial es mantener el avién dentro de la envol-
vente de vuelo.

'Recordemos en este momento que Vi €s aplicable durante la carrera de despegue, vy es la veloci-
dad (CAS) minima que permite controlar el avidn con el uso exclusivo del timén de direccién cuando
falla el motor critico, sin emplear el sistema de direccién en tierra. Se impone para su determinacién la
limitacion ya sefialada de 68 kg. (150 Ib) de fuerza en el pedal. Ademas, el avién no debe desviarse la-
teralmente mas de 30 ft desde que se produce el fallo del motor critico hasta completar la maniobra de
recuperacion, usando técnicas de pilotaje normales.
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Fig. 35.33a En los aviones con fuselaje alargado, como el del esquema, con dos “rodajas”, se pretenden
las mismas actuaciones en la pista (despegue y aterrizaje) que su predecesor, el avién “abuelo” El
fuselaje alargado disminuye a rotacién original en unos 2° de manera que el avién esté obligado a
conseguir la sustentacion que precisa con menor éngulo de ataque. Por lo comin es ecesario adoptar un
flap mas sofisticado que en el avién base original, con dos o méas ranuras, y un incremento de empuje para
satisfacer los requisitos de ascenso y la mayor resistencia aerodinamica total.

Este conjunto de leyes recibe el nombre de protecciones de vuelo.

Las leyes de proteccion de vuelo no implican limitacién de la autoridad del pi-
loto. Quiere decirse que el mando total del avién se mantiene en todos los puntos
de la envolvente normal de vuelo. Lo que sucede es que los ordenadores estan pro-
gramados para que, con independencia de la sefial de entrada introducida en la pa-
lanca, se protege la entrada del avion en ciertas maniobras. Solo en este sentido de
proteccion hablamos en el texto de “disminucion” de la autoridad del piloto.

Las maniobras siguientes forman parte del catidlogo de protecciones:

* Factor de carga excesivo que puede dafiar la estructura (proteccion de carga-
de maniobra y alivio de cargas por rafagas de aire).

* Entrada en pérdida.
* Velocidad del aire que excede limites operativos.
+ Actitudes excesivas del avién en profundidad e inclinacion.

Ademas de estas funciones tipicas de proteccidn de vuelo se introducen otras re-
lacionadas con la mejora de la estabilidad dindmica. Una funcion de este tipo que
introduce el Airbus A340 es la de antiturbulencia, que describimos someramente
mas adelante.

Si se observa con detenimiento la explicacion anterior se puede concluir que las
leyes especiales introducen funciones que afectan a tres campos distintos del



avion: 1) la proteccion de vuelo, en su més puro sentido; 2) funciones para dismi-
nuir los esfuerzos en la estructura; 3) funciones para mejorar el amortiguamiento
de algunos modos de estabilidad dindmica que exhibe el avion.

En lo que sigue nos referimos brevemente a estas funciones.

Proteccion de la carga de maniobra

12.20 Esta funcién controla la carga de maniobra del avién, normalmente entre
+2,5g y —lg.

Como es sabido por la mecdnica clasica, para conseguir la aceleracién que pre-
cisa cierta maniobra de vuelo se debe imprimir al avién una fuerza total determi-
nada. Esta fuerza (F' = m-a) es invariable para la maniobra en cuestion, pero lo im-
portante a efectos estructurales es como se distribuye en el avién la carga que re-
presenta la fuerza.

En los aviones comerciales que tienen implantada la proteccién de carga de manio-
bra, el momento de flexién que produce la sustentacion del ala en su encastre se mo-
difica mediante la variacion del punto de aplicacién de la resultante aerodindmica (es
decir, variando el centro aerodiniamico). Esto se explica graficamente en la Fig. 35.34.
El grafico (b) de la ilustracion refleja como el centro aerodindmico del ala se desplaza
hacia el interior en el momento en que actia el sistema de proteccién. La distribucién
de la sustentacioén sobre el ala se modifica por completo, como refleja el grafico (a).
En definitiva, el momento flector en el ala (c) disminuye en el encastre debido a que
la resultante de la sustentacion actiia con un brazo mas pequefio.

En el Airbus A330'y A340 es posible efectuar un “tirén” répido, hasta 2,5g. Para
reducir la carga de esta maniobra los alerones se desplazan hacia arriba y los tres
spoilers exteriores se extienden para cargas superiores a 2g. Como el movimiento
de estas superficies origina un momento de cabeceo del avién (proa arriba) es ne-
cesario que el elevador compense esta actitud del morro.

Alivio de cargas debidas a rafagas

12.21 Al contrario de lo que sucede en el avion comercial, la estructura del avién
de combate estd limitada normalmente por el factor de carga. En este tipo de avién
suele tener poca relevancia la carga que introducen las rafagas de aire, excepto en
situaciones muy concretas y limites de vuelo.

En el avién comercial, ya lo vimos en el Capitulo 1, las rafagas de aire dominan
los extremos de la envolvente de vuelo. |

Las rafagas ascendentes son las mas importantes desde el punto de vista estruc-
tural del ala. Inducen fuerzas de sustentacion adicionales a las que ya estd produ-
ciendo el ala.

La proteccion frente a las cargas inducidas por rafagas se caracteriza por la rapi-
dez de respuesta, dado que la carga se introduce también de forma stibita. La fun-
cion consiste, ver Fig. 35.35, en contrarrestar la carga que induce la rdfaga me-



diante la extension de alerones y spoilers. El elevador se modifica de acuerdo con
la demanda de movimiento que realizan estas superficies.

LAF tiene dos estados posibles: activa e inactiva. La funcién se activa cuando la
diferencia de factor de carga entre la demanda que hace el piloto y la real del avién
es superior a 0,3g. En este caso se producen estos acontecimientos:

* Los alerones se desplazan de modo simétrico hacia arriba. Si hay demanda
previa de alerones, éstos suben a un maximo adicional de 10°.

» Extension simétrica de cierto nimero de spoilers. Si hay demanda previa de
spoilers, €stos se extienden a un maximo adicional de 25°.

La funcién LAF, como es ldgico, se inhibe en circunstancias determinadas de
operacion, por ejemplo cuando el mando de flaps no estd en posicidn neutra. El sis-
tema pasa a la condicion inactiva cuando transcurren 0,5 segundos con aceleraciéon
inferior al umbral ya citado.

Hay aviones que tienen implementada una funcidén muy similar a LAF, denominada FLE
(Fatigue Life Enhancement). FLE no esta dirigida a reducir las cargas que impone la pre-
sencia de rafagas muy fuertes en la estructura del ala, sino las debidas a rafagas de mayor
frecuencia pero de menor intensidad. FLE estd implementada en el transporte militar
C—-54, para aumentar la vida de fatiga de la aeronave, puesto que este tipo de carga afecta
de forma importante a la fatiga del material.

b A Centro aerodinamico del
avién con control activo

Centro aerodinamico
avion convencional

Momento flector aleron

Fig. 35.34 Funcion de proteccion

de carga de maniobra. En lineas

) de puntos (A) distribucion de la

Raiz © Punta del ala sustentacion y momento flector del

ala con la funcion de proteccion
activada.

Proteccion de angulo de ataque alto

12.22 Es la funcion que protege de la entrada en pérdida. Concede la capacidad
para alcanzar y mantener un valor alto del coeficiente de sustentacion C;, con la
palanca completamente atras, sin exceder el angulo de ataque de pérdida.



Alerones +
Spoilers

Fig. 35.35 Funcion Load Allevation Function (LAF), o alivio de cargas debidas a réfagas.
A Distribucién de la carga de sustentacion con la funcién LAF desactivada
B Distribucion con la funcién LAF activada

La Fig. 35.35a, grafico de la izquierda, muestra las zonas en que se divide el
campo operativo de angulo de ataque.

Alpha protection ( o, of

Es el maximo dngulo de ataque que puede alcanzarse con la palanca libre. La
compensacion automatica del avién finaliza en este punto. (No tiene sentido prac-
tico volar largas distancias a velocidad tan baja.) También en este punto se retraen
los frenos aerodinamicos en el caso de estar desplegados.

Alpha floor (o, )

Es el angulo de ataque que activa gases automaticos (auto—throttle) aunque este
sistema se encuentre en OFF. El régimen de empuje que activa la funcién de pro-
teccion es TOGA (Take—off and Go Around). Condicidn adicional de activacion es
una altura superior a 100 pies.

Alpha max (&, )
Es el maximo dngulo de ataque alcanzable con la palanca completamente atras.

12.22a La proteccion de angulo de ataque alto actila a través del elevador desde el pun-

to de vista mecanico. Cuando el angulo de ataque sobrepasa Ol €l elevador abandona su

modo de operacion normal y pasa al de proteccion, donde el d4ngulo de ataque del avién es
proporcional al desplazamiento de la palanca (peticién directa de angulo de ataque y no de
introducir una carga vertical en el avion de acuerdo con la ley C*). El 4ngulo de ataque ma-
ximo (3° a 5° inferior al de pérdida) no se puede exceder, aunque la palanca se lleve com-
pletamente atras.

Para explicar la proteccidon desde el punto de vista operacional supongamos que el avién
se desacelera, con la palanca libre, mandos de gases en ralenti, y nivelado, Fig. 35.35b. La
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Fig. 356.35a Funcion de proteccién de angulo de ataque alto.
A la izquierda zonas de division del campo operativo del angulo de atague. Cuando se alcanza el valor
0t S€ produce cambio de modo, en el curso del cual el desplazamiento de la palanca es una peticion
directa de angulo de ataque y no de introducir carga vertical en el avion. Esto sucede desde B hasta

Onax El'Valor o . no se puede exceder aunque la palanca se sitlle completamente atras. Si se suelta la

palanca el avion retorna a o, . La zona oy, s una banda donde se activan gases automaticos
autothrottle) si coinciden angulos dentro de la banda y altura superior a 100 pies.
¥ P

ley de control Normal en cabeceo mantiene el avion nivelado hasta alcanzar la velocidad
normal minima V, .. En este momento se debe tomar una decision para impedir la desace-

leracion progresiva del avion. Si no se adopta accidn, el avion continta la desaceleracion
hasta alcanzar ot El avioén entra en la fase de proteccion.

Admitimos que el piloto sigue sin adoptar accion de control. En este caso el avidn entra
en un descenso con el fin de mantener ot Y la velocidad que corresponde a este angulo

de ataque.

Cuando el piloto tira de la palanca hacia atrds para interrumpir el descenso y conseguir
el vuelo nivelado su peticion es por un mayor dngulo de ataque, alcanzando o,y por tan-
to se activan gases automaticos, el avion asciende y se obtiene V,_  si la palanca esta li-

bre. Tirando de la palanca completamente hacia atras se intercambia de forma inmediata
velocidad por incrmento adicional de régimen de ascenso, alcanzando V' . La parte de-

omax

recha de la Fig. 35.35b muestra la Gltima situacion.
Dos notas adicionales de andlisis son oportunas en este momento:

* Obsérvese que la proteccion de angulo de ataque alto es, tipicamente, de caracter ae-
rodinamico, y entra en juego el empuje de los motores por su influencia en la tra-
yectoria de vuelo. En sentido matematico diriamos que es una ley donde se mezclan
factores aerodinamicos y energéticos, con el fin de mantener la velocidad minima
normal del avidn en ¥, . o superior a ella. De hecho la activacion de la alarma de baja
velocidad (“SPEED-SPEED”) no es otra cosa que la deteccion de un avién con bajo
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Fig. 35.35b Funcionamiento de la proteccion de angulo de ataque alto.
nivel de energia, o dicho de otra forma, un avién donde la suma algebraica de su ve-
locidad, aceleracion y angulo de la trayectoria de vuelo alcanza valores minimos.

* La proteccion de dngulo de ataque permite la actuacion natural del piloto en el cur-
so de una emergencia con maniobra evasiva (riesgo de colision, cizalladura del vien-
to, etc.), véase la Fig. 35.35c. El piloto en el avion convencional esta obligado a en-
contrar el mejor régimen en cabeceo (digamos 3° por segundo) y dngulo de ataque
optimo (proximo al stick shaker) para efectuar su maniobra de escape en medio de
la tension del momento. En el avion con proteccion todo ocurre de forma mas ins-
tintiva: palanca completamente atras.

Proteccion de alta velocidad

12.23 Es la funcién que protege al avidn de superar la velocidad maxima opera-
tiva I_/MO oM Mo. A titulo de ejemplo citamos valores tipicos de proteccion: La ac-
tivacion se inicia con valores de V,, + 6 kt y M, + 0,01.

La activacion de la funcion produce disminucion de la autoridad del piloto para
bajar la proa. La proteccion de alta velocidad actia a través del movimiento pro-
gresivo del elevador, hasta introducir un maximo de carga vertical de 0,1g. El re-
sultado final es que la maxima velocidad estabilizada que puede alcanzar el avion
con la palanca adelante es V,,, + 15 kt y M, + 0,04.

Proteccion de actitud en cabeceo e inclinacion

12.24 La primera es una funcién que disminuye la autoridad en condiciones ex-
tremas en cabeceo. El resultado es que queda limitada la actitud de proa arriba del
avion (tipicamente 15°), y de proa abajo (25° o 30°, segtin la velocidad).
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Fig. 35.35¢c Trayectorias de escape en aviones con y sin proteccion de angulo de ataque alto.

La ilustracion recoge las trayectorias tipicas de vuelo a partir de la activacion de la alarma “CAUTION,
TERRAIN" del GPWS (Ground Proximity Warning System) para una aproximacion con alta velocidad
vertical. La alarma “CAUTION, TERRAIN” se activa unos 15 segundos antes de la posible colision,
aunque el valor exacto depende de la configuracion del terreno. En el avion convencional se precisa gran
entrenamiento y habilidad para conseguir la maniobra de evasién apropiada. En principio hay que
establecer el régimen adecuado de rotacion del avidn para interrumpir el descenso, y mas tarde controlar
el angulo de ataque de pérdida.

En el caso del avion con proteccion de angulo de ataque alto la accion es simple: echar la palanca
completamente atras y mantenerla alli para conseguir 0.y empuje TOGA (Take—Off and Go Around)
.Esta maniobra, a tan baja velocidad y cerca de la pérdida, es practicamente imposible reproduciria de
forma manual. Obsérvese la diferencia de “Bucket time” en una trayectoria y otra.

(Nota.— “Bucket time" es el tiempo que transcurre entre el instante que el avion interrumpe el descenso
y asciende a la altitud en que se activd la alarma del GPWS).

La proteccidon de angulo de inclinacion incluye las prestaciones siguientes:

* Si la palanca se suelta estando el avion con angulo de inclinacion superior a
33°, el avion retorna a 33° de inclinacion.

« La inclinacion superior a 33° se mantiene con presion en la palanca, pero la
inclinacion esta limitada a un determinado valor (65°-70°).

Hay otras protecciones en inclinacion aparte de las sefialadas.

Asi, por ejemplo, si la proteccion de angulo de ataque es activa, el maximo an-
gulo de inclinacion queda automaticamente limitado a un valor mas bajo que el ci-
tado anteriormente.

Arquitectura del sistema Fly by Wire
12.25 El sistema Fly by Wire, ver Fig. 35.36, en su caso mas general, consta de
dos unidades fundamentales:

* Organos de mando cuya funcidn es la elaboracion de la sefial de mando, es
decir, la sefial de entrada en el sistema. Es una sefial eléctrica.



* Ordenadores de a bordo, que se dividen normalmente en tres grupos: orde-
nadores de control de vuelo, de control de dispositivos de hipersustentacién
y ordenadores auxiliares.

Los 6rganos de mando se estudian en el apartado 12.30

Ademas de las sefales de mando de minipalanca, pedales y mando de aerofre-
nos, los ordenadores primarios de control de vuelo reciben la informacion si-
guiente:

1. Unidad de referencia inercial de datos aerodinamicos (ADIRU).
2. Ordenadores de control de Slats/Flaps (SFCC).

3. Sistema de gestidn de vuelo (FMGC).

4. Unidad de interface con el control de tren de aterrizaje (LGCIU).

5. Seiiales de acelerémetros de proa y cola para la funcion de anti—turbulencia
(funcién de Control activo de la aeronave).

6. Sefiales de girdscopos para amortiguamiento de guifiada.

Los ordenadores producen las sefiales de mando para los martinetes de las su-
perficies de control de vuelo, una vez procesadas las sefiales de mando e informa-
cion. THS es ell estabilizador mévil. La informacién de los ordenadores también
se suministra al ordenador de concentracion de Datos de Vuelo (FCDC), que ge-
nera la sefiales para indicacion en el sistema electrénico de instrumentos.

Nota. La terminologia exacta de componentes de un sistema en particular puede
cambiar respecto a la aqui sefialada, pero en todos los casos mantendra la arqui-
tectura que hemos citado.

Los ordenadores de a bordo se estudian con detalle més adelante, en 12.26, como
materia de informacidn suplementaria, pero se ofrece a continuacion el esquema
de clasificacién y operacion.

Ordenadores de control de vuelo
Se clasifican en dos grupos: primarios y secundarios.

1. Los ordenadores primarios poseen capacidad para ejecutar todas la leyes de
pilotaje del avion.

2. Los ordenadores secundarios sélo poseen capacidad para procesar la ley de
control Directo.

Debe citarse que suele haber dos ordenadores primarios y tres secundarios.para
aviones de corto y medio radio de accién. Sin embargo, sucede lo contrario en
aviones de gran radio de accion, donde suele haber tres ordenadores primarios y
dos secundarios.

El mayor numero de ordenadores primarios en la categoria de gran radio de ac-
cion se debe a dos causas principales:

1) Necesidad de procesar un mayor niimero de sistemas;
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Fig. 35.36 Diagrama esquematico de sistema de pilotaje por mando eléctrico, con tres
ordenadores primarios y dos secundarios.

2) Mejorar la despachabilidad del avién (aumento de la fiabilidad por mayor re-
dundancia), sobre todo aplicable en aeropuertos muy distantes de la base.

Los ordenadores de control de dispositivos hipersustentadores estdn dedicados al
control de los dispositivos de hipersustentacion (control de slats y flaps).

El conjunto tipico de ordenadores de control de slats y flaps estd formado por dos
ordenadores

Los ordenadores auxiliares cumplen funciones auxiliares a las de vuelo (ordena-
dores de proceso de datos, con acceso a las salidas de otros ordenadores, para pre-
sentar informacion en la cabina, para almacenar datos de registro para manteni-
miento del avién, etc.)

Ordenadores primarios de control de vuelo

12.26 Reciben este nombre el conjunto de ordenadores del sistema que posee ca-
pacidad para procesar todas las leyes de pilotaje disponibles (ley de control
Normal, Alternativo y Directo), ver Fig. 35.36 anterior.

Del conjunto de ordenadores primarios, llamados PRIM en la ilustracion, uno de
cllos se selecciona automdaticamente como principal (MASTER). El ordenador
MASTER es el que procesa todas las ordenes de entrada del piloto, o piloto au-
tomatico, y proporciona seflales de control al resto de los ordenadores. Para cum-



plir esta funcién el ordenador MASTER envia las sefiales necesarias tanto a los dos
ordenadores primarios restantes (PRIM2 y PRIM3) como al conjunto de ordena-
dores secundarios (SEC1 y SEC2). Unos y otros ejecutan las acciones de mando
en sus respectivos canales.

El ordenador MASTER es el encargado de comprobar que sus 6rdenes de con-
trol se han ejecutado correctamente.

Para ello emplea la realimentacion (seguimiento de ejecucion de las 6rdenes en-
viadas por el resto de los ordenadores).

Las sefiales que recibe del seguimiento efectuado permiten al MASTER ejecutar
dos acciones: a) En primer lugar, verificar que sus érdenes se estin ejecutando co-
rrectamente y que coinciden con las que €1 mismo ha programado; b) En segundo lu-
gar, este proceso de comparacion es a la vez un procedimiento de auto—comproba-
cion, capaz de detectar fallos de cascada en él, v en el resto de los ordenadores.

Como dato de informacion para los lectores aficionados a la informética sefialamos que
los tres ordenadores primarios de control de vuelo del Boeing 777 emplean microprocesa-
dores de 32 bits: Motorola 68040, Intel 40486 y AMD 29050. Entre los lenguajes de pro-
gramacion esta ADA. En este contexto, no pase desapercibido al lector uno de los criterios
de seguridad del sistema, que comentaremos de forma genérica mas adelante, en el senti-
do de emplear distinta marca de microprocesador en cada uno de los ordenadores.

Ordenadores secundarios de control de vuelo

Son ordenadores que elaboran también érdenes de mando para las superficies
principales de control de vuelo, pero solo a través de leyes del tipo de control
Directo. Por consiguiente, no pueden procesar rutinas de control que pertenecen a
las leyes de control Normal o de control Alternativo. Uno de los ordenadores se-
cundarios (SEC) actuard como MASTER en el caso de producirse un fallo com-
pleto en los ordenadores primarios (PRIM).

Observe, pues, que cada uno de los ordenadores SEC estd programado para ha-
cerse cargo completo del control del avién, bien entendido que s6lo con las facul-
tades que el disefiador del sistema ha establecido para la ley de control Directo.

Ordenadores para dispositivos de hipersustentacién

Como se ha dicho, estan dedicados al control de los dispositivos de hipersusten-
tacion (slats y flaps). La sefial de mando del piloto es procesada por estos ordena-
dores, normalmente dos, que actiian en las superficies de hipersustentacién de bor-
de de ataque o de salida. La realimentacion o seguimiento continuo del recorrido
de las superficies es enviada a los ordenadores para salvaguardar, en todo caso, de
la extension asimeétrica de estas superficies por cualquier causa.



Ordenadores auxiliares

Cumplen funciones auxiliares a
las de vuelo. Por brevedad, nos
referimos aqui inicamente a los
ordenadores de adquisicidén y
presentacion de datos para tri-
pulacion de vuelo, y al ordena-
dor central de Mantenimiento.

Los ordenadores de adquisicion
de datos tienen acceso a las sa-
lidas de los otros ordenadores.
Su funcion es elaborar la pre-
sentacion de informacion en la
cabina de mando. Estan conec-
tados asimismo al ordenador
generador de avisos y de alar-
mas.

El ordenador central de mante-
nimiento tiene la funciéon gene-
ral de identificar las averias
presentes en el sistema con el
fin de facilitar las tareas de los
técnicos de mantenimiento.
Estanteria de ordenadores en el Airbus A-340 Dicha funcién se ejerce normal-

mente en una doble direccion:

* Funcion de elaboracion de mensajes de Mantenimiento. Describen, en expre-
siones estandarizadas, los fallos presentes en el sistema y los componentes
que pueden estar afectados por la(s) averia(s).

* Funcion de comprobacion de Mantenimiento en tierra. Como su nombre in-
dica es el chequeo del sistema con el fin de detectar el estado del sistema y
la posible presencia de fallos latentes.

Fuentes de alimentacion

12.27 Los ordenadores de a bordo se alimentan de distintas barras de corriente
continua, para maxima fiabilidad.

Como objetivo practico de proyecto del sistema se establece que al menos dos
ordenadores de control de vuelo permanezcan disponibles en casos de averias ma-
yores en las fuentes de alimentacion.

Ejemplo de averia mayor es el fallo de los dos sistemas eléctricos principales del
avion.



Criterios de seguridad del sistema Fly by Wire

Se pueden dividir en dos clases: generales para el sistema y para los ordenado-
res de a bordo.

Criterios generales para el sistema

12.28 Los criterios generales de seguridad del sistema FIy by Wire son los si-
guientes:

1. Pérdida de control en cabeceo: extremadamente improbable (<107°).

2. Perdida de mando en elevadores: extremadamente remota (<1077).

3. Pérdida de mando en balanceo: extremadamente improbable.

4. Pérdida permanente de estabilizador mévil: extremadamente improbable.

5. Pérdida de mando en timén de direccion: extremadamente improbable.

Este cuadro de seguridad se consigue con provisiéon de mando mecanico adicio-
nal para el estabilizador mdvil y timon.

Criterios para los ordenadores de a bordo
12.29 Son los siguientes:

1.
2.

Alto nivel de redundancia, hasta cinco ordenadores.

Tipos distintos de ordenadores: tres (o dos) primarios y dos (o tres) secun-
darios.

. Distintos fabricantes de ordenadores y tipos distintos de microprocesador en

el conjunto del sistema (Intel, Motorola, AMD).

. Cada ordenador esta dividido en dos unidades: una que ejerce las funciones

de control y otra la de comprobacidn (monitor).

. Empleo de tecnologia punta, pero muy experimentada.
. Tipo de software distinto (programas y lenguajes de programacién). Los

programadores se dividen en equipos independientes.

. Software de tipo determinista. Este tipo de software se caracteriza porque

los programas acceden a los datos exteriores que proporcionan los detecto-
res del avion, pero en ninglin caso los datos adquiridos pueden modificar el
codigo de programacion.

Minipalancas

12.30 Las minipalancas son mandos pequefios de control que sustituyen al vo-
lante o palanca clasica en algunos sistemas de pilotaje por mando eléctrico.

Se pueden distinguir dos grandes lineas de empleo:



* Minipalancas para mando en cabeceo y balanceo. Han aparecido en la avia-
cion comercial con los sistemas de control de vuelo de la firma Airbus. Estos
modelos son los que han establecido la norma practica en este campo.

* Sistemas que mantienen la filosofia clasica de mandos, con volante e inclu-
so con mecanismo de restituciéon de esfuerzos de tipo convencional. Es el
caso de Boeing, con su primer modelo de mando eléctrico Boeing 777.

Nos referimos en lo que sigue a las minipalancas. El volante, como tal 6rgano de
mando, se estudid en el apartado 6.3.

Laterales y centrales
12.31 Las minipalancas de mando pueden ser laterales o centrales.

La minipalanca lateral es la posicidn estdndar en aviacion comercial. Permite la
vision amplia del tablero de instrumentos y proporciona comodidad en el puesto
de pilotaje. Han ganado el favor de muchos pilotos.

La minipalanca central es mas comoda y ventajosa cuando se requieren ajustes
constantes o frecuentes de la trayectoria de vuelo. Esto sucede, entre otros casos,
en aviacion militar de transporte, que opera con sendas de aproximacién y aterri-
zaje mas profundas (de hasta 8°) y en pistas poco preparadas. Por ello es normal la
posicion central de la minipalanca (C—/74, por ejemplo).

Isométricas e isotonicas

12.32 Cuando se hace presion sobre la palanca ;jqué es preferible, la minipalan-
ca de tension (isométrica) o de desplazamiento (isoténica)?

Con la introduccion de las primeras minipalancas en aviacién militar se origind
un debate sobre el modo de respuesta fisico de la minipalanca a la accion del pi-
loto sobre ella. Habia dos tendencias para evaluar:

a) Minipalanca de tension o isométrica. Es una palanca inmoévil, cuya res-
puesta s6lo depende de la presion que el piloto ejerce sobre ella.

b) Minipalanca de desplazamiento o isotonica. Es la palanca que permite el
desplazamiento fisico de la misma de acuerdo con la presion que se ejerce
sobre ella.

La evaluacion que se realizd en simuladores marcé las ventajas de la minipalan-
ca de desplazamiento, que a la postre es la que se ha instalado en practicamente to-
dos los puestos de cabina. Ademads de ser la preferida por los pilotos hay otro fac-
tor en su favor. La sefial de mando que introduce el piloto se debe traducir final-
mente en sefial eléctrica de control; los transductores que funcionan por desplaza-
miento son mas fiables que los de tension.

Las minipalancas en los aviones Airbus estdn instaladas en la parte lateral exte-
rior de la posicion de cada uno de los pilotos. Los desplazamientos de la palanca
son: £15° en cabeceo y £20° en balanceo.



Légica de prioridad

12.33 Se llama logica de prioridad (de uso) de las minipalancas las relaciones
electrénicas de mando que se han establecido entre ellas (minipalancas de coman-
dante y piloto).

La logica establecida es paiticular para cada avidn, pero se presenta a continua-
cién un esquema tipico.

1. En operacion normal: las sefiales de mando de comandante y piloto se su-
man algebraicamente (X + ¥).

2. La pulsacion para desconectar el piloto automatico se interpreta como ac-
cion de toma de posesion del mando.

3. El ultimo piloto que presiona y mantiene el pulsador de posesion adquiere
la prioridad. Las sefiales de entrada del otro piloto se ignoran.

4. Se restablece la logica de prioridad cuando los botones de posesion estan
ambos sueltos.

Hay también establecidas un cuadro de prioridades para casos de averia de las
minipalancas, que no se estudian aqui .Los pilotos reciben en todo momento anun-
cios del estado de prioridad de su respectivo organo de mando.

La Fig. 35.37 muestra la informacion que se suministra a cada piloto (CAPT y
F/O) en el avion 4330.
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Fig. 35.37.Prioridad de la palanca de mando. Los pilotos reciben en todo momento informacién del
estado de prioridad de su respectiva palanca de mando. La ilustracion muestra la informacién que se
suministra a cada piloto (CAPT y F/O). en el avion Airbus A330.

12.34 En el Boeing 777 se ha mantenido la interconexion entre los dos volantes
de mando, al estilo convencional, de tal modo que un volante se desplaza siguien-
do los movimientos realizados en el otro. Igualmente sucede con las sefiales de en-
trada del piloto automatico.

En los aviones Airbus, por el contrario, se ha tomado el camino opuesto. Una mi-
nipalanca no sigue los desplazamientos de la otra. Tampoco responden a la sefial
de entrada del piloto automatico.



Preferencias sobre este asunto? Todas las opiniones se han oido. Pero en los
aviones Airbus rige la regla “no input, no motion”. La deteccion natural del factor
de carga, o en su caso de la inclinacion, es un aviso univoco de que el otro piloto,
o el piloto automatico, estan sefialando entradas en el sistema.

13. OPERACION E INDICACION

13.1 A titulo informativo estudiaremos en primer lugar el sistema tipico de indi-
cacion convencional de extension de slat y flaps de borde de ataque. Mas tarde
abordaremos la indicacién en cabina de aviones equipados con sistema Fly by
Wire. Téngase presente la gran variedad que existe en este campo entre distintos
fabricantes y modelos de aviones.

13.2 La Fig. 35.19, anterior, sefial6 la disposicion de slat y flaps de borde de
ataque en la aeronave tipo que sirve de referencia para el tema.

El sistema de hipersustentacion del ala estd compuesto de slat (posicién externa
del ala) y flaps de borde ataque (posicion interna).

Cada uno de los slats dispone de martinete hidraulico de extensién y retraccion,
con tres posiciones posibles de recorrido: extendido, semiextendido y plegado.

El martinete hidraulico del slat dispone de mecanismo de blocaje (arriba, o po-
sicion plegada), un microinterruptor de posicién de la superficie aerodindmica
para el sistema de indicacion, y dos valvulas hidraulicas de bloqueo.

Cuando el slat esta plegado se engancha al mecanismo de retencién y de bloqueo
de posicion.

El flap de borde de ataque (ver Fig. 35.19) es del tipo Krueger. Tiene solo dos
posiciones, extendido o replegado.

Cuando el mando de flaps de borde de salida se baja un cierto numero de grados,
digamos cinco unidades, los flaps de borde de ataque automaticamente se sittian en
posicion de extensidn y los slats en la posicion media. El siguiente recorrido del
mando del flaps, de 5 a 10 unidades, es suficiente para extender completamente los
slats. En caso de averia del sistema normal de hidraulica la extension de slats se
hace con el sistema hidraulico de reserva (ver Capitulo 33). Sin embargo, con este
sistema sélo es posible la extension, pero no la retraccion.

Operacion de “Slats” y flaps de borde de ataque

13.3 Con anterioridad al despegue los hipersustentadores de borde de ataque se
extienden a posicion de despegue, de acuerdo con la posicion de la palanca de
flaps de borde de salida (ver posiciones tipicas en la Tabla adjunta, para un avién
con slats y flaps de borde de salida).



Posiciones tipicas del mando de Flaps (B.S.), combinado con Slats
Posicion Slats Flaps Aplicacion
0 0° 0° Crucero Espera
0° Espera
1 18° ——--
10° Despegue
2 225 157 Despegue Aproximacion
3 22° 20° Despegue |  Aterrizaje Aproximacion
FULL 27e 352 Aterrizaje

Se comprueba en el sistema de indicacion que la luz verde de flaps de borde de
ataque extendidos estd encendida (LE FLAPS EXT).

Normalmente, la posicion tipica de flaps de borde de salida durante el aterrizaje
esta situado en torno a 35°, de tal manera que todo el sistema de hipersustentacion
de borde de ataque estd extendido.

Algunos aviones estan dotados de Auto—Slat. En estos sistemas, la extension del
slat desde su posicion media a la completa se produce por el efecto de succién ae-
rodinamica, cuando el ala del avién supera un cierto dngulo de ataque.

Los dispositivos de hipersustentacion de borde de ataque se pueden extender
también con el sistema hidraulico alternativo, para caso de fallo en la linea princi-
pal de presion hidraulica. Unos interruptores de accionamiento envian corriente a
la bomba hidréulica del sistema de reserva. Tanto los slats como los flaps de bor-
de de ataque se extienden a posiciones maximas. Normalmente, el tiempo de ex-
tension es relativamente largo con esta modalidad.

Indicacion en aviones convencionales

13.4 Es necesario que la tripulacién disponga de informacién en cabina de la
posicion de los dispositivos hipersustentadores.

Todos los sistemas de este tipo funcionan segiin el mismo principio. Estan basa-
dos en detectores de proximidad de las superficies aerodinamicas. Las sefiales
eléctricas que envian los detectores son acondicionadas para activar las luces o pa-
neles luminosos en cabina.

Los aviones mas antiguos tienen un microinterruptor eléctrico en el martinete de
accionamiento de estas superficies, a través del cual es posible detectar si el Slat,
o el flaps, esta retraido y blocado.

Mas recientemente se tiende a situar los detectores de posicién en partes fijas de
la estructura, debido a los numerosos fallos que han dado los detectores instalados
en los martinetes.



De esta forma, la posicion de estas superficies se detecta por micros externos, fi-
jos, tal como muestra la Fig. 35.38. Los micro interruptores estan instalados en la
parte interna del borde de ataque del ala. El slat o flap tiene un captador magnéti-
co que esta situado en posiciones coincidentes con la del micro interruptor. El cap-
tador cierra los contactos del micro interruptor cuando la superficie aerodindmica
esta retraida y bloqueada. Igualmente hay detectores para posiciones intermedias
y de extension total.

13.5 Las sefiales eléctricas de los detectores de proximidad se envian a los pa-
neles luminosos de cabina a través de mddulos de acondicionamiento de la sefial.

Normalmente hay dos paneles de indicacion de situacion: el tablero de sefializa-
cion y el tablero principal de sefiales luminosas Master lights.

a) Tablero de sefializacion

El tablero de sefializacion muestra esquematicamente el conjunto de slats y flaps
de borde de ataque.

Cada panel dispone de sefial luminosa dmbar, si la superficie esta en transito, y
verde si se encuentra desplegada.

Segun el numero de posiciones posibles cada panel de slat cuenta con una luz
ambar para transito, y dos o tres verdes para posiciones intermedias. En el caso del
flap de borde de ataque, con dos posiciones posibles, hay una luz ambar para tran-
sito y verde para posicidon extendida.

b) Tablero de “Master Lights”

El tablero principal de sefiales luminosas de los dispositivos de hipersustentacion
de borde de ataque es para lectura rapida.

Es una indicacién muy répida del estado general del sistema.

La filosofia que siguen estas sefiales luminosas del tablero es la siguiente:

* La luz &mbar del tablero Master Light se ilumina si uno cualquiera de los dis-
positivos de borde de ataque mantiene una posicién que no es coincidente
con la programada, de acuerdo con el ajuste de la palanca de flaps adoptado.

* La luz verde del tablero Master Light se ilumina si todos los dispositivos de
borde de ataque se encuentran en la posicion de extension, coincidente con
la programada, para el ajuste de la palanca de flaps adoptado.

* No hay sefiales luminosas cuando todos los dispositivos estan en la posicién
de retraccion, siempre que exista coincidencia con el ajuste de la palanca de
flaps.



Microinterruptor de Slat
plegado

Captador magnético

Fig. 35.38 Captador magnético para determinacion de posicion de superficie de borde de ataque, en
este caso el Slat.

Controles e Indicacion en aviones con sistemas CRT y LCD

13.6 La Fig. 35.39 muestra el panel de control y de informacién de un moder-
no avion con sistema digital de presentacion de datos.

El conjunto de controles e indicadores de cabina se puede agrupar en seis pane-
les diferenciados.

a) Panel superior de cabina

Contiene los interruptores para conectar y desconectar los ordenadores de con-
trol de vuelo primarios y secundarios. Asimismo tiene indicadores locales de alar-
ma. Obsérvese la disposicion de los interruptores. Con los interruptores del lado
izquierdo se accede a los ordenadores niimeros uno primario y secundario, mien-
tras que en el lado derecho estdn los interruptores para los ordenadores nimeros
dos y tres primarios, y nimero dos secundario.

b) Panel frontal

Destacan en este panel las luces de prioridad, que sefialan cuél de las dos mini-
palancas tiene la posesién de mando.

c) Paneles laterales

En los paneles laterales estan situadas las minipalancas para los puestos de co-
mandante y piloto (Fig. 35.40). En este caso, las minipalancas disponen de un
botdn de posesion, a través del cual se establece la prioridad de mando. Recuerde
que en los aviones Airbus de control por mando eléctrico no hay conexion entre
las palancas de ambos pilotos.

d) Pedestal central

Contiene los siguientes elementos:

Mando de control de los frenos aerodinamicos
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Botdn de
posesion

Fig. 35.40 Minipalancas para los puestos de comandante y piloto. En este caso disponen de un
pulsador de posesion a través del cual se establece la prioridad de mando




Mando de compensacion del timdn. Existe indicacion local de la posicion de
compensacion, aunque €sta se refleja también en la pantalla ECAM de presenta-
cion de datos. Las pantallas ECAM (Electronic Centralized Aircraft Monitoring)
presentan informacidn de estado y de alarmas en sistemas y motores. ECAM esté
instalado en los aviones Airbus.

Palanca de control de flaps y mando de compensacién en cabeceo.
e) Panel principal de instrumentos

Destacan las pantallas de presentacion de datos primarios de vuelo de coman-
dante (PFD CAPT) y piloto (PFD F/O).

La informacion permanente de situacion de slats y flaps se encuentra en la pan-
talla ECAM del motor.

La Fig. 35.41 contiene la informacion general disponible.
f) Pedales del timon

Los pedales del timon estan interconectados y permiten el control en guifiada
mediante modo de actuaciéon mecanico.
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Fig. 35.41 Las pantallas ECAM (Electronic Centralized Aircraft Monitoring) presentan informacion de
estado y de alarma en sistemas y motores.

En la parte superior, la sefial GBY en verde indica presion hidraulica normal en los tres sistemas
hidraulicos del avion,Verde, Azul y Amarillo.
La sefial es ambar si existe baja presidn en alguno de los sistemas.

El sector de flechas triangulares dibujado mas abajo sefiala la posicion de los spoilers. La flecha en su
totalidad indica que los spoilers estan desplegados mas alla de un cierto angulo. Si no se muestra el
triangulo en su totalidad es indicacién de que estan retraidos, como se muestra en el lado derecho.

En la parte central se muestra el estado de los ordenadores primarios y secundarios de control de vuelo
(PRIM1, 2y 3y SEC1 y 2), normalmente en verde.

A la izquierda y derecha esta la indicacion de posicién de los alerones izquierdo y derecho, con indices
para posicién neutra.

En la parte central se muestra también informacién de la compensacion en cabeceo. A uno y otro lado
esta la indicacion de posicién del elevador izquierdo y derecho. Las iniciales de los sistemas hidraulicos
que impulsan el elevador, en este caso Blue y Green a la izquierda y Green y Yellow en la derecha, se
muestran en verde en condiciones normales de operacion. Se tornan a color ambar en caso de baja
presion hidraulica. Finalmente, en la parte inferior se muestra la indicacion de control en guifiada



En aviones con sistema Fly by Wire se dispone de instrumentos electromecanjcos basicos de control de
vuelo y navegacién para continuar la operacion en el caso improbable de averia en las pantallas
primarias de vuelo o en los ordenadores que controlan el grafismo y simbologia de pantalla.

En la ilustracion se aprecia la posicion de los instrumentos basicos electromecanicos de respaldo
enmarcados en un évalo. Para el caso de mal funcionamiento de pantalla, como tal unidad, téngase en
cuenta que son multifumcionales, lo cual significa que si una pantalla falla toda la informacion que
contiene se puede transferir a otra en estado operativo.
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1.5 SUPERFICIES DE MANDO Y CONTROL.

Ademas de que un avion vuele, es necesario que este vuelo se efectue bajo control del
piloto; que el avién se mueva respondiendo a sus ordenes. Los primeros pioneros de la
aviacion estaban tan preocupados por elevar sus artilugios que no prestaban mucha
atencion a este hecho; por suerte para ellos nunca estuvieron suficientemente alto y
rapido como para provocar 0 provocarse males mayores.
Una de las contribuciones de los hermanos Wright fue el sistema de control del avién
sobre sus tres ejes; su Flyer disponia de timon de profundidad, timén de direccion, y de
un sistema de torsion de las alas que producia el alabeo.

Por otro lado, es de gran interés contar con dispositivos que, a voluntad del piloto,
aporten sustentacion adicional (o no-sustentacion) facilitando la realizacioén de ciertas
maniobras.

Para lograr una u otra funcionalidad se emplean superficies aerodindmicas,
denomindndose primarias a las que proporcionan control y secundarias a las que
modifican la sustentacion.

Las superficies de mando y control modifican la aerodindmica del avion provocando un
desequilibrio de fuerzas, una o mas de ellas cambian de magnitud. Este desequilibrio, es
lo que hace que el avidn se mueva sobre uno o mas de sus ejes, incremente la
sustentacion, o aumente la resistencia.

1 Ejes del avion.

Se trata de rectas imaginarias e ideales trazadas sobre el avion. Su denominacion y los
movimientos que se realizan alrededor de ellos son los siguientes:

Eje longitudinal. Es el eje imaginario que va desde el morro hasta la cola del avion. El
movimiento alrededor de este eje (levantar un ala bajando la otra) se denomina alabeo
(en ingles "roll"). También se le denomina eje de alabeo, nombre que parece mas l6gico
pues cuando se hace referencia a la estabilidad sobre este eje, es menos confuso hablar
de estabilidad de alabeo que de estabilidad "transversal".

Eje transversal o lateral. Eje

imaginario que va desde el "
extremo de un ala al extremo de la  transversal
otra. El movimiento alrededor de
este eje (morro arriba o morro
abajo) se denomina cabeceo
("pitch" en ingles). También
denominado eje de cabeceo, por
las mismas razones que en el caso
anterior.

Guifiada

Ej=

Eje veartical
é:abecen

Fig.1.5.1 - Ejes del avion ¥ movimientos sobre ellos.

Eje vertical. Eje imaginario que
atraviesa el centro del avion. El
movimiento en torno a este eje
(morro virando a la izquierda o la
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derecha) se llama guifiada ("yaw"
en ingles). Denominado
igualmente eje de guiiada.

En un sistema de coordenadas cartesianas, el eje longitudinal o de alabeo seria el eje
"x"; el eje transversal o eje de cabeceo seria el eje "y", y el eje vertical o eje de guifiada
seria el eje "z". El origen de coordenadas de este sistema de ejes es el centro de

gravedad del avion.

2 Superficies primarias.

Son superficies aerodindmicas movibles que, accionadas por el piloto a través de los
mandos de la cabina, modifican la aerodinamica del avion provocando el
desplazamiento de este sobre sus ejes y de esta manera el seguimiento de la trayectoria
de vuelo deseada.

Las superficies de control son tres: alerones, timon de profundidad y timén de direccion.
El movimiento en torno a cada eje se controla mediante una de estas tres superficies. La
diferencia entre un piloto y un conductor de aviones es el uso adecuado de los controles
para lograr un movimiento coordinado. Veamos cuales son las superficies de control,
como funcionan, y como las acciona el piloto.

Alerones. Palabra de origen latino que significa "ala pequefa", son unas superficies
moviles, situadas en la parte posterior del extremo de cada ala, cuyo accionamiento
provoca el movimiento de alabeo del avion sobre su eje longitudinal. Su ubicacién en el
extremo del ala se debe a que en esta parte es mayor el par de fuerza ejercido.
El piloto acciona los alerones girando el volante de control ("cuernos") a la izquierda o
la derecha, o en algunos aviones moviendo la palanca de mando a la izquierda o la
derecha.

Aleran
izquierda

deracha

Fig.1.5.2 - Alerones ¥ mando de control.

Funcionamiento: Los alerones tienen un movimiento asimétrico. Al girar el volante
hacia un lado, el alerén del ala de ese lado sube y el del ala contraria baja, ambos en un
angulo de deflexion proporcional a la cantidad de giro dado al volante. El alerén arriba
en el ala hacia donde se mueve el volante implica menor curvatura en esa parte del ala y
por tanto menor sustentacion, lo cual provoca que ese ala baje; el aleron abajo del ala
contraria supone mayor curvatura y sustentacion lo que hace que ese ala suba. Esta
combinacion de efectos contrarios es lo que produce el movimiento de alabeo hacia el
ala que desciende.
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Fig.1.5.3 - Funcionamiento de los alerones.

Supongamos por ejemplo que queremos realizar un movimiento de alabeo a la derecha:
giramos el volante a la derecha; el alerén del ala derecha sube y al haber menos
sustentacion esa ala desciende; por el contrario, el aleréon abajo del ala izquierda
provoca mayor sustentacion en esa ala y que esta ascienda.

Timo6n de profundidad. Es la superficie o superficies moéviles situadas en la parte
posterior del empenaje horizontal de la cola del avidn. Aunque su nombre podria sugerir
que se encarga de hacer elevarse o descender al avion, en realidad su accionamiento
provoca el movimiento de cabeceo del avién (morro arriba o morro abajo) sobre su eje
transversal. Obviamente, el movimiento de cabeceo del avion provoca la modificacion
del angulo de ataque; es decir que el mando de control del timén de profundidad
controla el angulo de ataque.
En algunos aviones, el empenaje horizontal de cola es de una pieza haciendo las
funciones de estabilizador horizontal y de timon de profundidad.
El timén de profundidad es accionado por el piloto empujando o tirando del volante o la
palanca de control, y suele tener una deflexion maxima de 40° hacia arriba y 20° hacia

abajo.
l o -
w’} |1: . e l
l —
-
Tirman de g
profundidad

Fig.1.5.4 - Timdn de profundidad ¥ mando de control.

Funcionamiento.: Al tirar del volante de control, esta superficie sube mientras que al
empujarlo baja -en algunos aviones se mueve la totalidad del empenaje horizontal. El
timon arriba produce menor sustentacion en la cola, con lo cual esta baja y por tanto el
morro sube (mayor angulo de ataque). El timoén abajo aumenta la sustentacion en la
cola, esta sube y por tanto el morro baja (menor angulo de ataque). De esta manera se
produce el movimiento de cabeceo del avion y por extension la modificacion del angulo
de ataque.
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Fig.1.5.5 - Funcionamiento del timon de profundidad.

Timoén de direccion. Es la superficie mévil montada en la parte posterior del empenaje
vertical de la cola del aviéon. Su movimiento provoca el movimiento de guifiada del
avion sobre su eje vertical, sin embargo ello no hace virar el aparato, sino que se suele
utilizar para equilibrar las fuerzas en los virajes o para centrar el avidn en la trayectoria
deseada. Suele tener wuna deflexion maxima de 30° a cada lado.
Esta superficie se maneja mediante unos pedales situados en el suelo de la cabina.

N\
N X T ._'
|_"r

Tirmon de
direccion

Fig.1.5.6 - Timdn de direccion y pedales de control.

Funcionamiento. Al pisar el pedal derecho, el timon de direccidon gira hacia la derecha,
provocando una reaccion aerodindmica en la cola que hace que esta gire a la izquierda,
y por tanto el morro del avidén gire (guifiada) hacia la derecha. Al pisar el pedal
izquierdo, sucede lo contrario: timén a la izquierda, cola a la derecha y morro a la
izquierda.

—

e —
Fig.1.5.7 - Funcionamiento del timdn de direccidn.

El manejo de los mandos de control, segin se ha visto es bastante intuitivo (ver
animaciones en 5.1.3):

e Alabeo ala derecha -> volante a la derecha.

e Alabeo a la izquierda -> volante a la izquierda.
e Morro abajo (menor angulo de ataque) -> empujar el volante.
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e Morro arriba (mayor angulo de ataque) -> tirar del volante.
e QGuifiada a la derecha -> pedal derecho.
e Guinada a la izquierda -> pedal izquierdo.

Al basarse los mandos de control en principios aerodinamicos, es obvio que su
efectividad sera menor a bajas velocidades que a altas velocidades. Es conveniente tener
esto en cuenta en  maniobras  efectuadas con  baja  velocidad.
El que las superficies de control estén lo mas alejadas posible del Centro de Gravedad
del avion no es casualidad, sino que debido a esta disposicion su funcionamiento es mas
efectivo con menor movimiento de la superficie y menos esfuerzo.

3 Compensadores.

El piloto consigue la actitud de vuelo deseada mediante los mandos que actuan sobre las
superficies de control, lo cual requiere un esfuerzo fisico por su parte; imaginemos un
vuelo de un par de horas sujetando los mandos y presionando los pedales para mantener
el avion en la posicién deseada.
Para evitar este esfuerzo fisico continuado, que podria provocar fatiga y falta de
atencion del piloto, con el consiguiente riesgo, el avion dispone de compensadores.
Estos son unos mecanismos, que permiten que las superficies de control se mantengan
en una posicion fijada por el piloto, liberandole de una atencidén continuada a esta tarea.
Aunque no todos los aviones disponen de todos ellos, los compensadores se denominan
segin la funcién o superficie a la que se aplican: de direccidon, de alabeo, o de
profundidad.

4 Superficies secundarias.

Es posible disminuir la velocidad minima que sostiene a un avién en vuelo mediante el
control de la capa limite, modificando la curvatura del perfil, o aumentando la superficie
alar. Las superficies que realizan una o mas de estas funciones se denominan superficies
hipersustentadoras.

Las superficies primarias nos permiten mantener el control de la trayectoria del avion,
las secundarias se utilizan en general para modificar la sustentacion del avion y hacer
mas faciles muchas maniobras. Las superficies secundarias son: flaps, slats y spoilers o
aerofrenos.

Flaps. Los flaps son dispositivos hipersustentadores, cuya funcion es la de aumentar la
sustentacion del avion cuando este vuela a velocidades inferiores a aquellas para las
cuales se ha disefiado el ala. Situados en la parte interior trasera de las alas, se deflectan
hacia abajo de forma simétrica (ambos a la vez), en uno o mas angulos, con lo cual
cambian la curvatura del perfil del ala (més pronunciada en el extrados y menos
pronunciada en el intrados), la superficie alar (en algunos tipos de flap) y el angulo de
incidencia, todo lo cual aumenta la sustentacion (y también la resistencia).
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Fig.1.5.8 - Flaps ¥ angulos de extensidn.

Se accionan desde la cabina, bien por una palanca, por un sistema eléctrico, o cualquier
otro sistema, con varios grados de calaje (10°, 15° etc..) correspondientes a distintas
posiciones de la palanca o interruptor eléctrico, y no se bajan o suben en todo su calaje
de una vez, sino gradualmente. En general, deflexiones de flaps de hasta unos 15°
aumentan la sustentacion con poca resistencia adicional, pero deflexiones mayores
incrementan la  resistencia en mayor proporcidon que la  sustentacion.
En la figura se representan unas posiciones y grados de calaje de flaps como ejemplo,
pues el numero de posiciones de flaps asi como los grados que corresponden a cada una
de ellas varia de un avion a otro.

Hay varios tipos de flaps: sencillo, de intrados, flap zap, flap fowler, flap ranurado, flap
Krueger, etc...

e Sencillo. Es el mas utilizado en aviacion ligera. Es una porcién de la parte
posterior del ala.

e De intrados. Situado en la parte inferior del ala (intrados) su efecto es menor
dado que solo afecta a la curvatura del intrados.

e Zap. Similar al de intrados, al deflectarse se desplaza hacia el extremo del ala,
aumentando la superficie del ala ademas de la curvatura.

o Fowler. Idéntico al flap zap, se desplaza totalmente hasta el extremo del ala,
aumentando enormemente la curvatura y la superficie alar.

e Ranurado. Se distingue de los anteriores, en que al ser deflectado deja una o mas
ranuras que comunican el intrados y el extrados, produciendo una gran curvatura
a la vez que crea una corriente de aire que elimina la resistencia de otros tipos de
flaps.

e Krueger. Como los anteriores, pero situado en el borde de ataque en vez del
borde de salida.

—— I c—— .

Flap zencilla Flap de irtrados

— C:::hi C = C::‘.T"“*\

Flap zap Flap Fowler

Flap ranurado Flap Krusger

Fig.1.5.9 - Distintos tipos de flaps.
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Los flaps inicamente deben emplearse en las maniobras de despegue, aproximacion y
aterrizaje, o en cualquier otra circunstancia en la que sea necesario volar a velocidades
mas bajas que con el avidén "limpio".

Los efectos que producen los flaps son:
Aumento de la sustentacion.
Aumento de la resistencia.

Posibilidad de volar a velocidades mas bajas sin entrar en pérdida.
Se necesita menor longitud de pista en despegues y aterrizajes.
La senda de aproximacion se hace mas pronunciada.
Crean una tendencia a picar.

En el momento de su deflexidn el avion tiende a ascender y perder velocidad.

Slats. Son superficies hipersustentadoras que actian de modo similar a los flaps.
Situadas en la parte anterior del ala, al deflectarse canalizan hacia el extrados una
corriente de aire de alta velocidad que aumenta la sustentacion permitiendo alcanzar
mayores angulos de ataque sin entrar en pérdida.
Se emplean generalmente en grandes aviones para aumentar la sustentaciéon en
operaciones a baja velocidad (aterrizajes y despegues), aunque también hay modelos de
aeroplanos ligeros que disponen de ellos.

Fig.1.5.10 - Slats.

En muchos casos su despliegue y repliegue se realiza de forma automatica; mientras la
presidn ejercida sobre ellos es suficiente los slats permanecen retraidos, pero cuando
esta presion disminuye hasta un determinado nivel (cerca de la velocidad de pérdida) los
slats de despliegan de forma automatica. Debido al subito incremento o disminucién
(segiin se extiendan o replieguen) de la sustentacién en velocidades cercanas a la
pérdida, debemos extremar la atencion cuando se vuela a velocidades bajas en aviones
con este tipo de dispositivo.

Spoilers o aerofrenos. Al contrario que los anteriores, el objetivo de esta superficie es
disminuir la sustentacién del avion. Se emplean sobre todo en reactores que desarrollan
altas velocidades y sirven para frenar el avion en vuelo, perder velocidad y facilitar el
aterrizaje, ayudar a frenar en tierra, y en algunos aviones como complemento de los
alerones para el control lateral y los virajes en vuelo.

Spaoilers

Fig.1.5.11 - Spoilers o aerofrenos.
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Las superficies secundarias (flaps, slats, spoilers) siempre funcionan en pareja y de
forma simétrica, es decir el accionamiento del mando correspondiente provoca el mismo
movimiento (abajo o arriba) de las superficies en las dos alas (excepto en los
movimientos de los spoilers complementando a los alerones).

Al afectar a la sustentacion, a la forma del perfil, y a la superficie alar, el que funcione
una superficie y no su simétrica puede suponer un grave inconveniente. Asimismo,
tienen un limite de velocidad, pasada la cual no deben accionarse so pena de provocar
dafios estructurales.

Ha habido accidentes de aviones comerciales debido al despliegue inadvertido de
alguna de estas superficies en vuelo, lo cual ha llevado a mejorar los disefios,
incorporando elementos que eviten su accionamiento a velocidades inadecuadas.

En los aviones comerciales, todos estas superficies (primarias y secundarias) se mueven
por medios eléctricos e hidraulicos. La razon es obvia; su envergadura hace que las
superficies de control sean mayores; estan mdas alejadas de los mandos que las
controlan, y ademas soportan una presion mucho mayor que en un avién ligero. Todo
esto reunido hace que se necesite una fuerza extraordinaria para mover dichas
superficies, fuerza que realizan los medios mencionados.

Sumario:

e Los tres ejes de movimiento del avidon son: longitudinal, lateral o transversal y
vertical.

e Se llama alabeo al movimiento sobre el eje longitudinal, mas propiamente
llamado eje de alabeo.

e (Cabeceo se denomina al movimiento sobre el eje transversal, también llamado
eje de cabeceo.

o La guifiada es el movimiento sobre el eje vertical o eje de guifiada.

e Los alerones producen el movimiento de alabeo debido a la diferencia de
sustentacion producida por su movimiento asimétrico. Estan situados en la parte
posterior del extremo del ala, y se accionan girando a un lado u otro el volante o
palanca de mando.

e El timén de profundidad, situado en el empenaje horizontal de cola, provoca el
movimiento de cabeceo cuando el piloto tira o empuja el volante de control.

e El movimiento de cabeceo del avién provoca la modificacion del angulo de
ataque. El mando de control del timoén de profundidad es el mando de control del
angulo de ataque.

o La guifiada es producida por el movimiento del timén de direccidn, situado en el
empenaje vertical de cola, al accionarse los pedales de control.

e Los compensadores facilitan el mantenimiento del avion en una posicidon y
trayectoria determinadas.

o Las superficies secundarias afectan generalmente a la sustentacion del avion, por
lo cual también se denominan superficies hipersustentadoras (flaps y slats).

e En estas superficies secundarias se incluyen los flaps, slats, spoilers o
aerofrenos, etc.
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Las superficies secundarias se emplean unicamente en las maniobras de
despegue y aterrizaje, o cuando por otra razén es necesario mantener una baja
velocidad.

Las superficies secundarias funcionan por pares y de forma simétrica, y tienen
un limite de velocidad a partir del cual no deben desplegarse so pena de
provocar su rotura
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1.6 ESTABILIDAD.

La palabra equilibrio (equilibrium) es muy antigua, y
tiene la misma raiz que el nombre de la constelacion
Libra (representada en el zodiaco por una balanza), que
debe su nombre a la circunstancia de que en los
equinoccios la duracién del dia y de la noche es la
misma, y que en tiempos de Hiparco el equinoccio de
otoflo se presentaba cuando el sol se proyectaba en esa
constelacidn (hoy se proyecta en Virgo).

Fig.1.6.1 - Balance

El equilibrio define el estado de un cuerpo o sistema
cuando la resultante de las fuerzas que actiian sobre el es
nula.

Segtn la 1* Ley del Movimiento de Newton, un cuerpo en reposo tiende a estar en
reposo, y un cuerpo en movimiento tiende a permanecer en movimiento en linea
recta salvo que se le aplique una fuerza externa.
Un cuerpo que no esté acelerando ni decelerando se dice que est4 en equilibrio: un
avion aparcado estd en equilibrio; en vuelo recto y nivelado a velocidad constante
estd en equilibrio; en ascenso o descenso recto a velocidad constante también esta en
equilibrio. Ahora bien, en un giro a velocidad y altura constante no estd en
equilibrio puesto que el avidn estd acelerando hacia el centro del giro.

1.6.1 Estabilidad estatica.

Por estabilidad se entiende la respuesta de un sistema cuando se le mueve de una
posicion de equilibrio.
En nuestro caso, la estabilidad que nos interesa es la capacidad del avidon para
recobrar una posicion de equilibrio después de sufrir una perturbacion que la haya
modificado (turbulencia, rafaga de viento, etc.).
La estabilidad se clasifica en tres tipos: positiva, neutra y negativa. La figura 1.6.2
representa esta clasificacion por medio de tres ruedas de bicicleta en estado de
equilibrio.

Estabilidad pesitiva significa que si un sistema es desplazado de su posicion de
equilibrio, genera fuerzas tendentes a volver a la posicion inicial. Tomemos la rueda
de la izquierda en la figura 1.6.2 la cual tiene un contrapeso abajo. Si aplicamos una
fuerza que la haga girar en uno u otro sentido esta rueda tratara de volver a su
posicidn inicial.

Estabilidad neutra se da cuando un sistema desplazado de su posicion de equilibrio
no genera ninguna fuerza y permanece equilibrado en esta nueva posicion. Si
giramos hacia uno u otro lado la rueda del centro de la figura, esta rueda se quedara
en equilibrio en la nueva posicion en que la dejemos.

Estabilidad negativa es cuando un sistema desplazado de su posicion de equilibrio
genera fuerzas que tienden a desplazarlo ain mas. Si movemos algo la rueda de la
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derecha de la figura, que tiene un contrapeso arriba, esta se ird desplazando cada vez
mas de la posicion de equilibrio inicial.

Paszitiva

Megativa

Fig.1.6.2 - Tipos de estabilidad.

Estos ejemplos nos muestran ademas, que la cantidad de fuerza a aplicar para sacar
a un objeto de su posicion de equilibrio, mantener el equilibrio en otra posicién
diferente, o recuperar la posicidon de equilibrio inicial, es muy diferente segtin el tipo
de estabilidad.
Volviendo al ejemplo de las ruedas de bicicleta, para sacarlas de su posicion de
equilibrio habra que ejercer cierta fuerza en la rueda de la izquierda, menos fuerza
en la rueda del medio, y menos todavia en la rueda de la derecha. Para retornarlas a
su posicion anterior, habrd que ejercer muy poca fuerza en la rueda de la izquierda
(pues tratara de volver ella sola), algo mas en la rueda del medio, y bastante mas en
la de la derecha.

De acuerdo con lo explicado, un avion serd ESTABLESi separado de su posicion de
equilibrio tiende a recuperarla; NEUTRO si separado de su posicion de equilibrio
permanece en esa nueva posicidn sin alejarse mas ni volver a la posicidn inicial, e
INESTABLE si separado de su posicion de equilibrio tiende a alejarse de ella cada
vez mas. Parece obvio que un aeroplano deberia tener estabilidad positiva, quiza
neutra, pero en ninguin caso negativa.

En un sistema multidimensional debemos
considerar la estabilidad para cada uno de sus
ejes por separado.

Por ejemplo consideremos un huevo sobre z
una mesa: un huevo ideal tiene estabilidad
neutra respecto a su eje de simetria, es decir

que es libre de girar sobre dicho eje. Sin Estabilidad neutra  Estabilidad positiva
embargo tiene estabilidad positiva respecto de
los otros ejes, puesto que si lo tumbamos
hacia cualquier lado tendera a recuperar su
posicion original.

Fig.1.6.3 - Estabilidad segin los ejes.

En un avidn, que también es un sistema multidimensional, la estabilidad se refiere a
cada uno de los tres ejes de movimiento del mismo: longitudinal, lateral y vertical

(1).

1.6.2 Estabilidad dinamica.
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Sucede que las fuerzas tendentes a recuperar la posicidon de equilibrio pueden ser tan
grandes que fuercen al sistema a ir mas alld de la posicion inicial. En el ejemplo
anterior, al soltar el huevo que habiamos tumbado en la mesa, este ird mas all4 de su
posicion de equilibrio inicial oscilando a uno y otro lado, cada vez con menor
intensidad, hasta recuperar el equilibrio plenamente. Pues bien, estabilidad dindmica
es la propiedad que amortigua estas oscilaciones haciéndolas cada vez menores en
intensidad.

Un sistema posee estabilidad dindamica si el movimiento del sistema produce una
fuerza que se opone a ese movimiento. La rueda central de la figura 1.6.2 apenas
tiene estabilidad dinamica, pues si la hacemos girar estard girando bastante tiempo
debido a que la tinica fuerza que se opone a este movimiento es la friccion del aire.

También la estabilidad dinamica puede ser positiva, neutra, o negativa; positiva
cuando las oscilaciones se amortiguan cada vez mas hasta pararlas; neutra cuando
no se amortiguan; y negativa cuando se van haciendo cada vez mayores.

Fig.1.6.4 - Amortiguador hidraulico.

La figura 1.6.4 puede servirnos de modelo para diferenciar ambos tipos de
estabilidad. El muelle es un ejemplo de estabilidad estdtica positiva, pues cuando se
le estire o comprima, tratara de volver a su posicion de equilibrio, eso si oscilando a
uno y otro lado hasta encontrarla.

El amortiguador, es un ejemplo de estabilidad dinamica positiva. Al comprimirse, el
aceite que contiene es obligado a pasar hacia arriba a través de unos pequefios
agujeros, suavizando este movimiento. Pero cuando el muelle tienda a recuperar la
posicidn inicial, el aceite en la parte de arriba serd forzado a pasar hacia abajo a
través de los mismos agujeros, suavizando de nuevo el movimiento y las
oscilaciones. En cualquiera de los dos casos, la dificultad del aceite para pasar de
uno a otro lado debido a su viscosidad es la fuerza que se opone al movimiento del
amortiguador.

La estabilidad estatica se refiere a las fuerzas que se desarrollan dependiendo de la
posicion del sistema, mientras que la estabilidad dindmica se refiere a las que se
desarrollan en funcion de la velocidad. En el caso del muelle este reacciona cuando
se le saca de su posicidon, mientras el amortiguador crea una fuerza que es
proporcional al movimiento del aceite.

Cuando un sistema tiene estabilidad estatica positiva pero no suficiente estabilidad
dindmica (amortiguacion) surgen las oscilaciones.

Una mala interpretacion de la estabilidad, hace que al hablar de estabilidad
refiriéndose a un avion se piense en este volando recto y nivelado. Realmente la
estabilidad se refiere a cualquier posicion de equilibrio: aparcado, en vuelo recto y
nivelado a velocidad constante, en descenso o ascenso a velocidad constante, etc...
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1.6.3 Amortiguamiento vertical.

El proposito de este apartado es examinar como responde el avion a los
movimientos exclusivamente verticales, y explicar como (salvo en situacion cercana
a la pérdida) resiste eficazmente estos movimientos.

Normalmente un aeroplano esta en equilibrio, todas sus fuerzas estdn en balance,
pero para conocer como el avion mantiene este equilibrio vamos a centrarnos en el
escenario expuesto en la figura 1.6.5.

Inicialmente el avidn estd volando recto y nivelado, las fuerzas verticales estan en
equilibrio. Pero en un momento dado hay un cambio subito en este equilibrio, por
ejemplo se corta el viento que teniamos de frente y la pérdida de velocidad provoca
que la sustentacion sea menor que el peso. Esto deberia provocar que el avion
entrase en una trayectoria descendente, y puesto que estas fuerzas seguirian
desequilibradas, cada vez mas rapidamente.
Sin embargo no es esto lo que ocurre, pues tan pronto como las alas inciden hacia
abajo con una velocidad apreciable e/ dngulo de ataque es diferente. Sabemos que el
angulo de ataque es el formado por la cuerda del ala y el viento relativo; no hemos
cambiado nuestra actitud y la cuerda del ala sigue la misma linea, pero el viento
relativo ha cambiado de direccion, viene de delante y abajo. Esto supone que
tenemos mayor angulo de ataque luego mayor sustentacion, y este extra equilibrara
de nuevo las fuerzas verticales. Pero un mayor angulo de ataque también implica
una mayor resistencia, la cual equilibra la tendencia a acelerar. El resultado seria
una trayectoria descendente no acelerada.

Brave rormento A

Peso = Sustertacion \

Descenso acelerado

™

o
7
5 (2] i
Ang, staque (1) G W a2
_Actitudy Ang.staque (2) 2y 8
- Auctitud a L2l
Travectaria ‘lz-l'i 3,
de vuelo I c
I
Pezo=Sustertacidn Peso=Sustertacion ; ' —
Wiuelo nivel ado Descenso constante Angulo de ataque

Fig.1.6.5 - Desarrolle del amortiguamiento vertical.

Este amortiguamiento vertical responde a la reaccion inicial del avidn, pues hay una
segunda reaccion (1.6.5) que provoca que el avion trate de volver a la trayectoria
inicial.

El fuerte amortiguamiento vertical es la razon por la cual se asume siempre que la
sustentacion es igual al peso. Si las fuerzas estuvieran desequilibradas el avion
deberia acelerar hacia arriba o abajo hasta que un nuevo angulo de ataque las
equilibrara, pero en la practica el balance se realiza tan rdpidamente que la
diferencia entre el peso y la sustentacion no es apreciable.

No obstante, esta capacidad de amortiguamiento no deberia ser tomada por el piloto

como una garantia, pues tal como muestra la fig.1.6.6 pudiera suceder que el nuevo
angulo de ataque exceda el angulo de ataque critico y nos haga entrar en pérdida. En
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este caso no solo no se incrementa la sustentacion sino que disminuye con la
pérdida, por lo que las fuerzas se desequilibran mas todavia y el avidn entra en un
descenso acelerado.
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Fig.1.6.6 - Pérdida de amortiguamiento vertical.

1.6.4 Amortiguamiento del alabeo.

Antes hemos visto como el avion responde al desequilibrio de las fuerzas puramente
verticales. Ahora consideraremos como responde al desequilibrio de fuerzas que
causa el giro sobre el eje de alabeo, para lo cual nos serviremos de la situacion
planteada en la fig.1.6.7.
Como en el caso anterior, inicialmente estamos en vuelo recto y nivelado y con las
fuerzas equilibradas. Pero supongamos que toda la carga que llevamos se mueve
repentinamente al mismo lado del avidn, provocando un subito desequilibrio del
peso a soportar por cada ala.
Aunque el morro del avion se mueve hacia delante en la misma trayectoria, el ala
con menor peso se mueve adelante y arriba disminuyendo su angulo de ataque,
mientras que el ala con mayor peso se mueve adelante y abajo aumentando su
angulo de ataque. El ala con angulo de ataque disminuido minora su sustentacion, en
tanto el ala con el dngulo de ataque incrementado aumenta su sustentacion; de esta
manera cada ala equilibra el diferente peso que soporta con diferente cantidad de
sustentacion.

3
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Fig.1.6.7 - Desarrollo del amortiguamiento al alabeo.

Como en el caso del amortiguamiento vertical, puede suceder que el ala que
aumenta su angulo de ataque exceda el angulo de ataque critico y entre en pérdida,
con lo cual no solo no aumenta su sustentacion sino que la disminuye cada vez mas.
Las fuerzas aerodindmicas no se oponen al movimiento sino que lo amplifican.
Esta situacion es mucho mas peligrosa que la pintada anteriormente, y es
precisamente la forma en que se entra en una barrena, un ala que sobrepasa el
angulo de ataque critico y otra que no.
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Este amortiguamiento es crucial para el vuelo, por lo que los disefiadores lo
enfatizan en sus modelos. Para ello disefian las alas con un 4ngulo de incidencia
decreciente hacia la punta (torsion), o dando distinta curvatura a cada perfil del ala,
o ambas cosas. De esta forma, todas las secciones del ala contribuyen por igual a la
sustentacion y al amortiguamiento vertical, pero la seccion de ala mas cercana al
fuselaje contribuye menos al amortiguamiento al alabeo que la seccion del extremo
del ala. Asi, cuando el ala entera alcance su maximo coeficiente de sustentacion, la
raiz estard en pérdida pero los extremos no, aportando una cantidad considerable de
amortiguacion al alabeo.

1.6.5 Estabilidad longitudinal.

La estabilidad longitudinal, se refiere al movimiento del avién sobre su egje
transversal (morro arriba/abajo) y es la mas importante porque determina en gran
medida las caracteristicas de cabeceo del mismo, particularmente las relativas a la
pérdida. Lo confuso de esta definicion se debe a la denominacién de los ejes del
avion, tal como se comentd en el apartado 1. Es menos farragoso hablar de
estabilidad sobre el eje de cabeceo.

De todas las caracteristicas que afectan al balance y controlabilidad del avion, la de
mayor importancia es la estabilidad longitudinal. Es bastante inseguro y poco
confortable que un avion muestre tendencia a encabritarse o picar, cuando nuestra
atencion se encuentra ocupada en otra cosa.

Aunque es dificil obtener un grado exacto de estabilidad longitudinal para todas las
condiciones de vuelo, es esencial conseguir un compromiso aceptable para que el
vuelo sea seguro y confortable. La estabilidad longitudinal del avion esta resuelta
primariamente por el estabilizador horizontal de cola (fig.1.6.8). Puesto a propdsito
en la parte mas alejada de las alas, este estabilizador aerodindmico genera las
fuerzas necesarias para contrarrestar el efecto de fuerzas externas. Al ser la parte
mas alejada del centro de gravedad cualquier fuerza, por pequefia que sea, ejercida
sobre este dispositivo tendrd un gran efecto de correccidon (mayor par de fuerza).

&0 crm. | 20 crn
Certro de L]
gral.ledad
Estabilizador 10*&0=500 = 20*30=600 Z1#30%E50

horizontal

1i*a0=6&0

Fig.1.6.8 - Estabilizador horizontal ¥ efecto del par de fuerza.

En la fig.1.6.8 tenemos una ;balanza? con los brazos desiguales; en la parte
izquierda esta en equilibrio (600=600) mientras que a la derecha observamos el
distinto par de fuerza ejercido si le afiadimos 1 kg. a cada platillo (660>630).

Si una racha de viento nos levanta el morro del avidn, es porque viene por debajo de

nuestra trayectoria de vuelo y afectara tanto a las alas como a la cola del avion. Este
cambio del viento relativo supone un incremento del angulo de ataque (mas
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sustentacion), mas acusado en la cola debido a su mayor distancia al centro de
gravedad (como en la ;balanza? de brazos desiguales), la cual se levantard
volviendo a poner el morro con la actitud anterior y disminuyendo el angulo de
ataque de las alas.
Si la racha viene por arriba habrd menos éangulo de ataque, y el déficit de
sustentacion mas acusado en la cola hara que esta baje volviendo a poner el avién en
equilibrio.

Decalaje. Para mejorar las caracteristicas de pérdida (Ver 1.8.3), normalmente los
aviones se diseflan de manera que el estabilizador horizontal de cola tiene menor
angulo de incidencia que las alas. Esta diferencia de angulos de incidencia entre
superficies aerodinamicas recibe el nombre de decalaje. Veamos con un ejemplo el
desarrollo de la estabilidad longitudinal explicado, incluyendo esta caracteristica de
disefio.

En la fig.1.6.9 se muestra un
avion con decalaje=2°.
Supongamos  pues,  que
estamos volando con un
angulo de ataque de 3° en las
alas y 1° en el estabilizador
(imagen 1izquierda) y nos
alcanza una rafaga que viene gfgf:‘jgj

1° por debajo de nuestra \

trayectoria (imagen derecha). %

Esto supone, que aunque - . ; v
B e el

o=
. 1
. = &
nuestra actitud de vuelo no ha — e
cambiado, las alas tienen 1102 z a0 2102 g

ahora 4° de angulo de ataque y P m
el estabilizador horizontal 2°,

que se traduce en un Fig.1.6.9 - Desarrollo de la estabilidad longitudinal.
incremento de la sustentacion

en las alas del 50% y del

100% en el estabilizador

horizontal, caso similar al

efecto de agregar 1 kg. en

cada platillo de la balanza del

ejemplo anterior.

El mayor incremento de sustentacidon en la cola junto con el mayor par de fuerza,
hara que esta se eleve y baje el morro del avidn, recobrandose una posicion de
equilibrio.

Los numeros de la figura representan superficies (3 y 6), distancias al centro de
gravedad (12 y 2) y angulos de ataque (1°, 2°, 3° y 4°).

A la vista de este funcionamiento, es facil comprender que la situacion del centro de
gravedad del avidon con respecto al centro aerodindmico es lo que ejerce mayor
influencia sobre su estabilidad longitudinal, aunque también influyen los cambios de
velocidad, potencia, actitud, etc...(fig.1.6.10).
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Siel C.G. y el C.A. estan en el mismo plano, el avidn tiene estabilidad neutra pues
ambas fuerzas tienen el mismo punto de aplicacion; si el C.G. esta adelantado con
respecto al C.A. el avidn es estable y tendera a picar (morro abajo), y por ultimo si
el C.G. esta retrasado con respecto del C.A. el avion es inestable y tiende a
encabritarse (morro arriba).

& Certro Aerodindrrico @ cCertro de Gravedad

Sustertacidn Sustentacian Sustertacian

I PP
H"'J '?H:—‘F - J ol ._‘g? '_‘_,I 1

Paso Peszo Peszo

ESTARILIDAD MELTRA ESTABLE (Hends a picar] IMESTABLE (tiende a encabritarse)

Fig.1.6.10 - Estabilidad longitudinal en funcion del C.A. ¥ del C.G.

La mayoria de los aviones tienen el Centro de Gravedad adelantado con respecto al
Centro Aerodinamico.
El Centro de Gravedad de cada avidn viene tabulado por el fabricante, lo mismo que
sus limites de desplazamiento, la carga méxima permitida, etc. y es imperativo, para
un Optimo control y estabilidad del aeroplano, que el Centro de Gravedad se
mantenga dentro de los limites permitidos por su disefiador, pues lo contrario puede
provocarnos serios problemas en el control y estabilidad del avion. En el capitulo
dedicado a la carga y centrado del avidn se explica con mayor detalle los efectos del
centro de gravedad desplazado respecto del centro aerodindmico.

Se malinterpreta la estabilidad longitudinal al pensar en un avion estable con
respecto al horizonte, lo cual es ademas una cualidad poco deseable; un avion debe
ser longitudinalmente estable a distintos angulos de ataque.

Merece la pena mencionar, aunque sea brevemente, lo siguiente: tanto el flujo de
aire que desplaza la hélice, como el que fluye hacia abajo por el borde de salida del
ala inciden sobre la cola del avién afectando a la estabilidad longitudinal. Al
extender flaps, el flujo del borde de salida se hace mas pronunciado, e incide sobre
el estabilizador horizontal de forma distinta segin la situacién de los planos del
avion. Si el avion es de plano bajo, este flujo incidird sobre la parte inferior del
estabilizador haciendo que la cola suba y el morro baje; si el avion es de plano alto
incidira sobre la parte superior del estabilizador, bajando la cola y haciendo subir el
morro.

1.6.6 Estabilidad lateral.

La estabilidad lateral se refiere a la mostrada por el avidon sobre su gje longitudinal.
Un avion que tiende a volver a su posicion de alas niveladas después de que una
rafaga de viento levante o baje una de ellas se dice que es lateralmente estable.
Nuevamente, seria menos confuso de entender si se habla de estabilidad sobre el eje
de alabeo.
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La estabilidad lateral del avion viene proporcionada basicamente por el disefio en
angulo diedro de las alas, por el cual los extremos de las alas estdn en un plano mas
alto que la parte anclada al fuselaje. El efecto estabilizador de este disefio, ocurre
cuando un ala es bajada subitamente por una rafaga de aire y debido a ello el avion
se desliza sobre esa ala. Este deslizamiento produce un aumento del dngulo de
ataque del ala bajada con respecto del ala que estd mds alta; este incremento produce
sustentacion adicional en el ala bajada haciendo que esta suba y recupere el
equilibrio.

Anng, atagque
Ala subida

Ala bajada

Vierto relativa

Deslizamiento |ateral
sobre el ala bajada

Fig.1.6.11 - Desarrollo de la estabilidad lateral.

R.ifaga

1.6.7 Estabilidad direccional.

La estabilidad direccional concierne al movimiento del avidn sobre el eje vertical. Si
el eje longitudinal del aeroplano tiende a seguir la trayectoria de vuelo, bien en
vuelo recto o en giros, se dice que es direccionalmente estable. mas claro de
comprender si hablamos de estabilidad sobre el eje de guifiada.

El elemento que proporciona estabilidad direccional al avidon es el estabilizador
vertical de cola, que tiene el mismo funcionamiento aerodindmico que los demas
estabilizadores. Si una racha de viento alcanza al avidn por un costado, el mayor par
de fuerza ejercido por el estabilizador vertical hard que la cola trate de orientarse
hacia la rafaga, moviendo el morro al lado contrario y recuperando de esta forma la
trayectoria.

-.H
Estabilizador L\'
l.lerflcal—lfp Eie

...-f.fr_"F p— 4 vertical

- o e

!
L g —
- - - 4

".L R&faga

Fig.1.6.12 - Estabilizador vertical ¥ estabilidad direccional.
Notas:

Aunque se ha invertido un gran cantidad de tiempo, dinero y esfuerzo para disefiar
aviones que mantengan un estado de equilibrio, el piloto debe ser capaz de
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interrumpir ese equilibrio para maniobrar el avion.
Supongamos que estamos en vuelo recto y nivelado; si deseamos hacer un giro
debemos actuar sobre los mandos correspondientes, con lo cual rompemos una
situacidn de equilibrio para ir a otra posicion distinta; lo mismo si queremos subir,
bajar o volver de nuevo a vuelo recto y nivelado.

De lo visto en este capitulo, se deduce que un aeroplano estable es facil de volar;
ahora bien esto no significa que el piloto deba depender enteramente de la
estabilidad del avidn para volver a la condicién de vuelo original. Incluso en los
aeroplanos mas estables, se requiere el uso de los controles de vuelo para retornar a
la actitud de vuelo deseada.

Un avidn bien disefiado requiere menos esfuerzo para controlarlo. Un avidn tendra
un tipo de estabilidad segun la funcion para la cual se ha disefiado. Si es estable se
comportard con nobleza aun a costa de presentar esfuerzo en los mandos, ya que
tratard de volver a su posicion de equilibrio; por el contrario, un avion inestable
tendrd un comportamiento nervioso ya que cualquier movimiento sacara al avion
con facilidad de su posicidn de equilibrio, caracteristica esta que lo hace idoneo para
el vuelo acrobatico.

Sumario:

e Equilibrio es el estado de un cuerpo o sistema cuando la resultante de las fuerzas
que actdan sobre él es nula.

o Estabilidad es la respuesta de un sistema cuando se le mueve de una posicion de
equilibrio.

e En un sistema multidimensional debemos considerar la estabilidad para cada
uno de sus ejes por separado.

e Hay dos tipos de estabilidad: estabilidad estatica, denominada habitualmente
estabilidad sin mas, y estabilidad dindmica o amortiguamiento.

o La estabilidad puede ser positiva, negativa o neutra.

e Cuando un sistema tiene estabilidad estatica positiva pero no suficiente
estabilidad dindmica (amortiguacion) surgen las oscilaciones.

e La estabilidad en un avidn se refiere a cada uno de los tres ejes del mismo:
longitudinal, lateral y vertical.

e Un avidn tiene una gran capacidad de amortiguamiento vertical.

o El amortiguamiento al alabeo es crucial para el vuelo, y su desarrollo se
consigue dandole "torsion" a las alas. En este disefio el angulo de incidencia va
decreciendo de la raiz del ala hacia el extremo.

o Los estabilizadores funcionan bajo los mismos principios aerodindmicos que las
alas.

e La estabilidad longitudinal del avién esta resuelta primariamente por el
estabilizador horizontal de cola.

e Recibe el nombre de decalaje la diferencia de angulos de incidencia entre
superficies aecrodinamicas.

o La situacion del centro de gravedad del avion con respecto al centro
aerodindmico tiene una gran influencia sobre la estabilidad longitudinal.
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Un avidn debe ser estable longitudinalmente a distintos dngulos de ataque, no
respecto al horizonte.

El disefio en angulo diedro de las alas es el que bésicamente proporciona
estabilidad lateral al avion.

El elemento que proporciona estabilidad direccional al avidn es el estabilizador
vertical de cola.
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LUCcER
Cescripoiin

GENERALIDADES

El avién dispone d= um sstema de lluminackin para su interior y =risfor. Este sistema suminisra & rivel
die Tuminacion requerids =n todas las condclones de oparackin, tanhy =n vuslc como en Bera,

Las luces = dividen =n los sigulsniss sishemae

- Cakbina de Flofos (Wer CA-%-33-10-00-00A-0408-4 ]

— Cabina Principal (Ver CA-A-33-20-00-00A-0504-A ]

- Comparimienios d= Canga ¥ Serdcha (Ver CA-A-33-30-00-00A-0404-A |
- Exieror (vVer Ca-A-33-40-00-00 A-04 044

— lumirackan de Emengencla ver SA-A-33-50-00-00A-0L04-A 1.

CABMA DE FILOTOS
Cescrpciin

1 GEHERALIDADEE

La luminacksn de cabina de plicios se divide en oS sigulentzs subsisiemas:

— llumimackan de Cabina de Pligios (Ver CA-&-33-11-00-00A-040A-A

— lamimackn d= msrumanios ¥ Pansies (WVer CA-%-33-12-00-004-0204-5 )

— Zlsberma Compatibie oon las Gafas de WViskia Moduma (Ver CA-%-33-15-00-00A-020 84, 1



ILUKIMACION DE CAEIMA DE PILOTOE

Descripckdn y Chp=maciin

1 GENERALIDADESR

La luminackin de cabina de pliolos &= controla por medlo de imerruplonss, siuados &6
unidades de control ¥ =n las propls luces, facliments sccesiblies al pliob y coplicio

cuando == =ncuenan sentados frenke a los mandos.

La lurmimechin de cabime de plofos &5 compatible con & empleo de gafas de viskin nochuma.

2 EITUACKIN DE COMPOMEMTES | figura 1)

ELEM.

i

™

10.

IDENT.

LEf1
LE1D

LES
(LESB]

LES
[LE4)

Z07
[Z0E]

L15L17
L12,L1E)

LF&d
20110
LE3

0
(Z0A210)

LE&
LE1i2
LE13

PCa

LE1
PCE

LE2

DENCHINACION

Luz de Plfin

Luz Ajustabies

Luz Poriabl

Luz de Mapas

Luz para Fedal

Luz de Leciura de Observador
Unidad de Comtrol INTERKAL LT
IntErruptor DOME

Unidad de Comiral FLIGHT GECE LT

riEmupior READING
ritErupior FLOOR/PEDAL
riEmupior MAP

Fanel de Il Aut L
MIECELLANEDUS

riEmupior Automalico CKPT LIGHT

Fanel d= nt. Al R
MISCELLAKEQUS

riemupior Auiomaico CKFT LIGHT

ZONA

21 {213]

211 {2z]

2112z

211 {212]

211 {2z]

1 {213

FAMEL
ACCESD

REFERENCIA

M

IF11-1

IF1112

331113

IF111E

331114

33-11-18
332111

33-11-18

24-61-15

24-61-1E
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4.1

DESCRIPCION

La luminaciin de cabina de pliolos s& reallzs por medio de varkss koes que lluminan Zonas generales
¥ especHcas de la cabina de pliofos. Caos luces de tipo pladén, mon@das =n el iecho de la cabina

de plioios luminan |3 ons general de 13 cabina. Esias luces =sidn reforzadss por dos luCes
gjustabies que =ctdn famblén montaxdas en &l techio de ks cabing de pllotos. La lluminaciin de las
Zonas especiicas de la cabina de plicfos e realles por medio de oces de mapas monadas &n los
volanbes de mando d=| ploic y del copliobe ¥ por ouatno luces (dos &n cada lado) montadas debajo d=
los pameies de Irsfrumendos 2@ y GCH, que [aminan o pedales ded tedn e direcclin y & 2ona

de pls=o adyacente. La luminaciln poriddl se efechlia medands ona luz porkdfl sujel con pinzas &
cada consola lateral. Tamblén == dispore de una Lz de eciurs parm & observasdor.

Todos los circultos reclben allmentscidn desde s iInf=ruptores automalicos CEPT LIGHT, LET (LE2),
sEuados =n & pane! de intermuplores automaboos L (R ) MISCELLANEDUE, PSS (PLGE).

DESCRIPCION DE COMPONENTES

LUZ DE PLAFOM, LE11 [LE1S

Las luces de plafén sinéen para la lleminackn general de la cabing de plofos. Cada ke
et prowista de un conjunio de enie dfusors recianguiar, mont@do en s alojamienio =n
forma de copula, gue lleva una Ampara de dpo l=d de 28% cc..

LUZ AJUETAELE, LER {LEE)

La luz ajustable s& ulllza para reforzar [a lluminacitin general. Es una unikdad bebulksr que confierss un
oo jun by de enie y una bombllis de incandescencia. La lente produce un faz de luz desde un oonjunbo
de refracior imfema y 2 ravds de una =nbe mortada =n & infsror de un alojamienio ajustable. E] har de
i pusde ajusiarse =n anchura. La luz pusde glrar =n sy bases, pars Sl Rar b sustiuckon de & bombiia.

LUZ PORTATIL, LEE jLE4)

Las luces poriatiies estan moniadas en s consolas lakerales 2 (DCH). Esias unidades
son de comstrucchdn fubular, montadas sobre una base de fpo piRza. Las luces udlzan
pomkdlias de Incandsscenda de 28V c.c.. Cada kuz va provis@a de aproximadamsnbs un
metro de cable, ¥ =& conecia direciamenie &n & cicufio del inkermapior sulomaticn CEFT
LIGHT, LE1 (LEZL. El haz de luz pusde ajustars= &n snchura.

LUZ DE MAFAS, IOT [ZD4E)

La luz de mapas =54 montada en @ parbe superior de soporie pars magas qQus S& &ncuenima
mcorporada en & centro de s volankes de mando del pliolo ¥ coplotc. Ests luces wilizan dos
pombillas de incamdesoencla, acoesbies cuando s& sueENn ios poraldmpans de suela Apida.

LUZ FARA PEDAL L5, L17T {L14, L18}
Doz luces para pedal estin monkadas deba)o de cada paniel de instumenios, 22 y DCH, para laminar
la moma die los pedales. Eskas luces son unldades que smiken un Bz de Juz desde s conjunbs = tuba.
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LUZ € LECTURA DE OESERVADCR, LFED

L3 |z die lschury de obsaryador 25 una |uz orieniable que sst montsda en & mampans de (3 cakina
de plobes, STA 4309, st defrds del plicto. E56 Iz utilza ung mpars d= Incandescencla de
28¥ oo y sk conects directamante =n & cirwlits ded intrmapior automdioo CEPT LIGHT, LEA
[LEZ) La cip=raclin v [ Intersidsd de uz 5= controla por misdio @ un inferupior potenclimeém
sibuado =n [ propla iz, El haz d= (u puedes sjusirse &n anchura.

LRIDAD DE CONTROL INTERNAL LT, ZDH&
La unidad de confrol INTERNAL LT, ZD110 &st8 skuada en &l tabiero superior. Exta confiene el

réemuplior DOME, LE3 pars #f confrol d= (3% luces de plafin de & cabing de plloms.

LKIDAD OE CONTROL FLIGHT DECK LT, Z04H (ZDn20)

La unidad d= control FLIGHT GECK LT, 20121 (201200, shuada en el parel de insrumenios (26
[CCH], contene componenies para & confrol dad sisi=ma de lluminaciin d= cabina de plioios.

El inéemuptor READIMG, LEE Confmda |3 operackin de 3 iz aksiabie, & intemaplor FLOORFEDAL,
LE12 de la% luces de pedal v & Rismupior MAP, LE13 de 3 iz de mapas.

OPERACKIN

L3 ripuiaciin de vuelo puede ajustr [ Imensidad de i3 luminackin =n & cabing de plixios,
3 fin de eyitar |3 pardida de 3 vishin nochuma | figurs 2 1.

El zistemin s& allments oon 28V co. procedentes de (3 GEM BUR1 (2] 3 trais def Inferrupior aulsmatico
CEPTLIGHT, LET (LEZ). La laminackin d= cabins de pllokns S puede coneciar e 135 siguisni=s maners
- OpErmndo sobre (3 propla luz portddl, LES (LE4) o sobre 13 Iz de isciura de
abseriadar, LFeD, pstas 5o enchemden
- Eacando de OFF & imermupior COME, LE3, sHuado =n [a unidad de confrol INTERMAL LT,
ZD110, pars que =& enclends (3 iz d= plaftn, LET (LE1D)
- Zacando de OFF & Int=rruptor READING, LEG (LEE), siuado en 13 unikisd d= confrod FLIGHT
DECK LT, Z0421 (20120), para que 5= enclends |3 ke ajusiable LES (LEE]
- Zacanda de OFF &l infemupor FLCCRPEDAL, LE12 (LE1Z), skuado =n |3 unidad de conéml FLIGHT
DECK LT, ZD1 2 (ZD120), para que 5= sncdendan (25 luces parm pedal L15, L17 (L 44, L1E]
- Zacanda de OFF &l Infemupbor MAR, LE13 (LE13), sihuado e la unidad de confrol FLIGHT DECK LT,
Z01 2 [Z0120), para gue 5& encends 13 luz &= mapas, ZO7 (Z0&), del volamie 4= mando.

INTERFACER

El sistzma de lluminacion de cabina de plofos tiene infemonexionas con los sistema de:
- Shtema de Distibucion Principal de Comenie Continua (Ver CA-A-24-61-00-00A-040A-A ).
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ILUMINACION DE INETRUMENTOE Y FAKELES
Descrpcién y Operackin

1 GENERALIDADER

El sishema de luminackn de mstumentos y paneles de la cabing de pllobs sire para proporckanar
luz 3 ks imsumentos de vusio y @ los ribuos de los paneles de |3 cabina de plisios.

Lis paneies llevan rétulos grabades =n blanco scbre fondo negeo. Los Rsrumanios lievan luminacks
Integral. Los inizruphores lominosos esenclales willzan wn codigo de colores.

Los sistemas d luminacitn de Instrumentos ¥ panelies se sllmentan desde los converiidones de coke.

Lis sislemas de Juminacion de Irsfrumanios y paneles se dividen en tres zonas, Cads una est

conirolada & ks de su propda unidad de control FLIGHT DECE LT, que l=va tamiblen disposithcs de
atemuackon, que Impiden |a pirdlda de |3 wiskén nochuma por parte de |3 ripulackn de vuzlo,

La luminacién de Instramentos y paneles es compativle con &l empleo de gatas d& visiin nocluma.

2 MTUACKIN DE COMPONENTES ( Ngura 1 |

ELEM. [IDENT. DENCMINACICN ZONA PAMEL REFEREMNCIA
ACCEZD M3

1. LF11, Convertidor de CCACC 2H (Z2) 22100 (Z220R) 1212
LF12,
LF13,
LFis,
LF15,
LF1g,
LF15,
LFES,
LF&?

Z. LF17  Conwertidor de CCACC 2H (Z2) 22100 (Z220R) 1212
LF18

£ Z0iZ1  Unidad de Contral FLIGHT DECK LT 211 {212) - 331116
(20124}

LFZ3  Interupior Fofenciémetrn LATL GEL
LFZ8  Imierupior Folencldmetro IMET
LF31  Interupior Folenclimeiro FANEL

4. LFs0  WUnidad de Control FLIGHT DECK LT 217 - 321
LF41  Intemuptor Folencimetro CENTRAL
FANEL INET
LF42  Interuptor Folencimetrn CENTRAL
CEL
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ELEM. [DENT. DENCMINACICN ZOMA PAMEL REFEREMNCIA

ACCEZD aNE
LF45  Imteruplor Polenclimetm UFFER
FANEL FWD
LF4&6  Interuplor Polenclimetm UFFER
FANEL RWD
E. LF35,  Luz Tubulsr d= Instrumentas 2 {HZ) - 3213
LF53 213
(LF3E,
LFE1)
LF33,
LFs2
g PCS  Fanel de Rt Aut L an - 248115
MIZCELLANEDUE
LF1 Inferupior Automalico ST LIGHT
LF3  Isterupfor Automafico INET LIGHT
LFS  Interupfor Automafico INET LIGHT
7. Pgs Fanelde nl A R i - 248115

MIZCELLANECUE
LFZ  inieruptor Automatco INET LIGHT
LF< Iriterupior Automaico IM2T LIGHT
LF& Iriterupior Automaico IM2T LIGHT

DESCRIPCION

Lies Instrumientos montados &n pansies fienen luminackn infzgral, ¥ esidn conectados al
shsfema de 5V c.c. de lumimaciin de instrumentss y pansies.

Lis pameies de Insrumentos =sidn fabricados con pldstoo y su superfcle =xizror astd
pintads d= negro. Los réfulos s& han grabade =n = plasbco blanco, quitands la pinbura
nagra. Una sare de bomibllas subminlabura =stan conechadas & uma placa de cirouitos
Impresos, que astd pegada @ |3 parte postenor del panel.

Estas bombillas se alimenkan desde o skiema de luminactn d= instrumentos y paneies
g BV £.L., ¥ 58 enclenden pars uminar oo réfulos blamcos grabados. La imlznsidad de la
luminackén s& confrola por medio g2 inbermuptorss polencidmetros, nstalsdos &n la unidad
de conémd FLIGHT DECK LT, ZD421 (20430} y LFSD.

Lies paneles y los Instramentos montados en ellos o= agrupan =n Tes zonas, cada una de las cuales

ezt controbsda por una unidad de comtral FILIGHT CECK LT, 0921 ZDA240) ¥ L

- L3 comsoly lateral (2E y o pane] d= Instramenios 120 & confrolan desde (& unidad de control
FLIGHT CECK LT, 2021, que =std montxda =n =] pana de rsfrumanios EQ

- Eltablero sup=ror, I3 consola caniral y =l panel central de instrumientes = controlan desde 12
unidad de contrad FLESHT DECK LT, LFS0, gue= est montxds =n & Bblero superior
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4.1

- La corsola laderl DCH y & panel de instrumenios DCH 5= controlan desde |3 unkdad de confrol
FLESHT DECK LT, 2020, que esid montsda on ol panel de instrumenios DGH.

La almienkaciin li=ga & los Instrumenics v panefes decde los converfidores de 280 C.c. & BY
C.C., Que, 3 5u vz, s& almentan desde kos intemuplores sulomaticos monkxdos &n =l panel
de Interruplores sulomatiicos L (R] WISCELLANECHUE, PGS (PCB).

La lumirsciin de los paneles se refusrea por medio de luces fubulares de 259 c.c., mon@dss bajo
I3 vizeEra y Ba oS paneles lakerales de instumenios, y gue lluminan desde fuera los panelss de
Instrumenios. Las luces s& fian montedo en dos grupos, de fres luces cads uno: LF33 =4 sEuada
&hi &l lado [Fgulerdo, sobre & panel cenfral g Insinamentos. LF3S ¥ LFS3 asidn shuadas sobine gl
paniel de IrsFumenios Q. El grupo Equisrds s& conimia por medio del inkermuplor pofencidmeno
PAMEL, LF31, sEuado en | unidad de coningl FLIGHT DECK LT, Z0121.

El grupo derechio de juces, LFS2, =5t siuado e e lado derecho, sobre & panel central de instramentos.
L=51 ¥ LF36 =s84n =Buadas sobre & pame| de imstrurmienmos CEH. El grups derecha 52 conimla por msdio
g Int=rmuptor potemcidmietro PANEL, L=31, sRusdo &n & unidad de confrol FLIGHT DECK LT, 201200

DEECRIPCION DE COMPONENTES

CONVERTIDOREE DE GCICE LF, LF2, LF3, LF4, LFE, LF18, LF18, LR Y LFaT

El comvertidor de colce uflliea ciroulics de estado sdlido para camiblar la snrada de 28 C0. &0 U
salda de 05V .. y suminisira 754, La unidad == adapta aulométicamients a las variaciones de
carga, proporclonando una salida regulada & bos Hsiemas de laminackén de instrumenios y pameies.

CONVERTIDOREE DE CCIGE: LFIT, LF18

El comvertidor de colce ufilisas ciroulics de estsdo silido para camiblar la entrada de 28 C.C. =0 una
salda de 05V co. ¥ suminisira S0W. La unidad s= adsbia suiomaticaments a las variacionzs de
carga, proporclonando una salida regulada & bos Hstemas de laminackén de insfrumenios ¥ pameies.

LUZ TUBLILAR DE INSTRURENTOS LF36, LFed [LF3E, LFE1], LF3, LFEE
Las luces hubulares de Instmumenfcs, montadas debajo de la visers y en oS pansies [aterales d=
rsfrumantos, lluminan s ksrumenios desds fusra. Estas uces = almentan con 28V C.C.

UKIDAD OE CONTROL FLIGHT DECE LT, Z0MH ZDd21|

La unidad de conirol FLESHT DECK LT, 021 {Z0130), sEuada en 2| panz| de instrumenios
24 [CCH], contiene oS comiponenies para &l coninol del sisi=ma de lluminaciin de o5 paneiss
de Irsfumenios 24 (BCH), consolys labemies y de s uoss bukies.

El interrupior pofencidmetro INST, LFZS confroda | lluminacikén del panel de iInshamenios

G DEH), & interupior potencidmetro LATL C3L, LF23 de ks consolas laderales y &l
nferupior potemicidmetro PANEL, LF3] de [as lupes fubulanes.

LKIDAD DE COMTROL FLIGHT DECK LT, LF&
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L3 unkiad de confrod FLESHT CECK LT, LFE0, stuads =n = @blero supericr, oontiens
ks componentes para & control del sistema de lluminacion del parel central de
rsrumanios, consola cenfral y del tablero supssor.

El Infzrupbor potencidmetro CENTRAL FANEL IN2T, LF41 controls [ Juminadidn del panel central de
rsfrumenios, & Interupbor polencidmetro CENTRAL CEL, LF42 de la consoly central, e interupior
potencidmetno UPFER PAMEL WD, LF25 del tablem superior (unidades de confrod) v &l Intemupsor
potencidmetro UPPER PAMEL R'WD, L7346 del tabler superior (pansdes de iniemuptones auiomalicos)

& OPERACIKIN

6.1

DEETRIBUCKON DE ALMENTACION DE 5V C.C.
La allmenkacin para la luminackon de instrumenios y paneies se obileme 3 pardr de 0s convertidones.
Cads umc de esios converidores funclona con ung carga equilbrada, y s& conecla & uRs Zona
expecificy, segin s& indica a conbnuackin para cads convertidor ( figur 2 1
= LF11 - Tablero superiar - Unidades de confrl
— LF12 - Tablero superor - Unidades de oomimilk
- M3TR ELEC, ZD134
* |[ND PREE, DNZ
- STEY COMPAZS, ZD13E
* ZELECTOR PRESZ, HE2
= LF13 - Panel ceniral de instnumientos
= LF14 - Comrsola ceniral
= LF1S - Consola Iateral 20, panel de infsruptores automidticss L WISSELLANESUS,
PCA v unidad de conémd FLIGHT DECK LT, Z0121
= LF1& - Consola laferal OCH, panel de interrupéores automatoos R MIZCELLANEDUS,
PCE v unidad de conémd FLIGHT DECK LT, Z0420
= LF17 - Panel de Instrumenios 20
— LF48 - Fanel de Instrumenias DEH
= LF19 - Comsola ceniral
— LFB5 - Tabiern supericr - Pameles de intermupdore: sulomaicos
— LFET - Tablero superor - Unidades de comimil

ILUMMACKHN DE PAMELES DE INTERRUPTORES AUTOMATICOS DEL TAELERD SUPERICR

La almen@cion para |3 luminacin d= oS pareles de intsrmupiores suiomaticos del

tabiem supEnor proosde del comveridior LFGS | figura 3 L

El convertidor LFES se conirola desde 3 unidsd de control FLIGHT DECK LT, LFE0.

Cuando &l Inieruptor poterclimetn UPFPER PANEL RWD, LF46, s& gira fuera de |3 posicin
OFF, enemglea &l reld US43, Enfonces s& suminisiran 285 .o, pmosdent=s de la GEN BUS 1
3 ravés del interrupor automidbion IMET LIGHT, LFE, &l converfidor LFSS. La salda de -5V
... lumina los paneles d= inemupiores aufomaticos a & iniensidad ajustada por el iIntermuptor
poberciimetro LFLE conecado 3 & enirada de confrol del convertidor LFGE.

ILUMMACIKON DE UNMIDADES DE CONTROL, TABLERD 3UPERIOR

La almienmcidn para la lumirsdin de ks unidsdes de control del Babbemn superior
procede de los converdidores LF12, LF11 y LFGT:

= Convertidor LF12, Confrod y Distribuckdn | figum 4 )

ST <



El comertidor LF12 52 controla desde la unikdad de confrol FLIGHT DECK LT, LF=0.

Cuands & Inkermapior pofenckémetro UFPER PAKNEL FWD, LF25, s==gulrd fusra d= |3 posdciin
OFF, energizs ol relg LFTD. Enomces 5= suminisran 28Y C.C., procedentes de |3 GEN BUE 2 3
través de inf=rupor swiomaico INST LESHT, LF2, al converddor L=12. Ly salds de -5V oo
llumina los elementos conectados 3 2R 3826-101 modules 1, 2 6 a la Intensidad ajustada por el
Intermuptor potenciémetro LF4S conactade 3 la entrada de confrol del converidor LF12.

Converidor LF11, Contral y Distibucion § figura = §
El comvertidor LF11 se confroda desde & unidad de comtral FLIGHT DECK LT, LFEDL

El convertidor L=11 5= alments con 28Y co. pmoedent=s de la GEN BUS 1 3 traves de=l
Intarmaptor automatioo IM2T LIGHT, LF1. Cuando el Infamaptor pofenciémetrn UFPER PAREL
FWD, LF2E, =sid &=n & posiclén OFF, =f relé LFT1 estd desersnpizado v 13 salda de 0-5Y
£.c. del comvertidor =5t controlada por la resistencla LF72, par luminar a los elementos
conecixdos & ZRIZZE-101 mddulos 12 ¥ 13 3 un mivel de brilo Iniermedio.

Cuands & inbermapior pofenckimero LR45 == gira fuera de |3 posickin OFF, s& enemgies & neié
LFT1. Enlonces |3 entrada de comtrol del coneerdidor U511 se comecta al iInEmupdor pobesciimetno
L=4%, v |13 salkda d= 0-5% c.c. Jumina 3 los slementos conectados & ZR3E26-101 mddulos 12,
13, 4, 15 y 1&. La sallda del convertidor LF11 pasa & estr afors controlsda por & intermupior
poienciometro LF45 pars proporcionar una gama completa de brile.

Conyerfidor LFET, Confrod ¥ Disribuckdan | figura & )
El corrvertidor LFET = controla desde la uRkdad de confrol FLIGHT DECK LT, LFS0.

Cuando el Intzmaplor potenciimetra UPPER PANEL FWD, LF4E, == gir fuera de (3 posklin
OFF, energlza el el LFTD. Enbomces s& suminisan 28Y .o, procedentes de la GEN BUZ 2 &
raves del interrupbor suriomaticn INST LEGHT, LG, al converidor LFST.La salda de 05V C.o
llumina log elementos oonectados a ZR3E26-101 modulos 3 ¥ 5 &l inkensidad ajusiada por el
Intermupior potenciémistro LF4S coneciado a la entmda de confrol del comvertidor LRET.

ILLUMMACISH DE PANELES DE INETRUMENTOE DQIMERDD ¥ DERECHD

La alm=ntacién para |a luminackin de los pansies de nstrumentos Eguisrdo ¥ denecho
procede de los comverddores LFAT (LFE) [ fguma 7 .

Los oorvertidores LF17 (LF18] =sidn comimisdos por las unkdades de conimol FLIGHT
DECE LT, Z04.21 Z0120) respeciivamenie,

Los convertidores LFAT (LF18) 5= almentan con Z8Y co. procedenbes de b GENM BUE 1
(2] & fravés de ks ImErmuptores sulomdtoos INET LEGHT, LF3 (LF4).

Cuando el Inf=rupior polencidmetro INST, LF29 =4 &n |8 posiddn OFF, & mei#
LFZ5 esid deserergizado v I salda de 0-5V oo del convertidor estd controlada
por [a reski=nch LF2T, para Jumirar a los iniermupiores luminosos del panel de
rsrumemos 23 (DCH) @ un nkiel de Brile inbermedio.

Cuando &l Inierupior polEmcidmeinn LF29 5= gira fuers de (3 poskcitin CFF, s& enerplzs & rejd
LFZ5. Enfonces |3 =niryda de cominol del comvertidor LE47 (LF1S) == conacta al Inf=muplor
polepciimete LE29, ¥ la salids de 05V c.o. luming 3 todos los slementos del pane] de

384



a.B

6.7

rsfrumenios 12Q (0CH). La sallda del convertidor LF17 (LF18) pasa a sstar ahor conémiada por
El Imierupior poteniciimetim LE29 pars propofcionar uRa gama comipieta de brilo.

ILUMMACKIN DE LAS UNIDADES DE CONTROL L& CONSOLA ERUIERDA ¥ DERECHA
La almeniaciin para la leminacks de |as unidades de control de las consolas pquisrda
¥ dereicha procede de los comveridores LF15 (LF16]1 (| figura 2 ).

Los corvertidores LF15 (LF16] =sian comrolsdas por 1as unidades de contmal FLIGHT
DECK LT, ZD421 Z0120) respacivamenie.

Los convertidores LF1S (LF1E] s slmenian oon 22V c.c. pmoedentes de la GEN BUS 1 (21 3
traveds del Intermuptor autcmatoo INET LIGHT, LF3 (LFL). Cuanda & ink2rmuplor poienclidmetr
LATL C3L, LFZ3, =553 n |3 posichdn OFF, el reld UF19 esid desenergzado v & salids o= 0-5v
C.c. del convertidor estd conirolada por fa nesiskencia LFZ21, para luminar 3 oS inlerupones
minosos de la consol lateml B2 (DEH] & um nivel de brillo inéermisdio.

Cuando Inkerruphor pofencidmetra LF23 o= girs fusra die &3 posickén OFF, = energlza ef reld L8,
Enmnies |3 =nirada de control del corvertidor LF15 (LF16) & conecta 3l miemrupior polenclimetmn
LFZ3, y |a salida die 0-= c.c. llumina a iodos los slemenios d= & consala aberal 2Q (DEH], al panel
de Intsrmuptores automatons L (] MIBCELLANECUS, PCE (PC)iy & |3 unidad de comiral FLIGHT
DECK LT, ZD121 (Z04.20). La salids del convertddor LF1E [L=18] pasa 3 astar ahora conérolada

por &l Inkermaplor potencidmietro L2323 para proporcionar una gama complieta de brillo.

ILUMMACION DEL PAMEL CEMTRAL DE INSTRUMENMTOS
La alimentsciin para |8 lluminacidn del pansl central de imstrumenos procede
del convertidor LF13 ( figura 9 1.

El convefidor LF13 se controls desdes |3 unkdad de controd FLKGHT DECK LT, LFED, a frawés

del rele LF3T, siluada =n |3 unidad de contmol FLIGHT DECKE LT, Z0421.

El corvertidar L=13 se almentan con 284 C.C. procedenies de la GEN BUE 1 a través de inf=ruplor
Fulnmidtion INST LIGHT, LF1. Cuands & Ini=ruphor poiencidmeno CENTRAL PANEL 3T, LF&1, asty
&n la posicidn OFF, & rejé L=37 de |3 unidad de confrol FLIGHT DECK LT, 20121, =cfd desemergizado
¥ & =alkda de 0-5V c.c. del convertidor esid confémdada por la resistencla LF39, pam Juminar & s
rEEruptones luminosos del pane| central de rsfrumenios 3 un milvel 3= brilo Inbsrmisdic.

Cuardo ImiErupior potencidmetmn LR41 se gim fusra de |3 posiciin OFF, se snemim e

el LF37. Enjonces la epfrady de conérol del corertidor LF12 se conecta al infsmuptor
pobencidmetro LFE, v 12 salkda de -5V c.c. Jumina a fodos ks elemenios del panel cendral
de Instrumendos. La salidys del comvertidor L=13 pasa a estar afors controlada por &l inferupior
pobencidmetro LF41 para proporcionar una gama completa de brillo.

ILUMMACION DE LAY UNIDADES OE CONTROL DE LA CONEOLA CENTRAL

La almentacitn para la lluminacidn de las unidades de contmd de |3 comsols central

procede de los comvertidores LF1L y LFIS | figura 10 L

Los convertidores LF14 y LF12 s confrojan desde la unidad de conémi FLIGHT DECK LT, LF=0,

3 ravies del rsi LF37, sihusdo &n la unkdad de corinol FLIGHT CECK LT, Z04 20,

El comeerfidor L= 14 == almenta con 28 o procedentes d= i GEN BUS 2 & través del inkermupdor
sulmidtion INBT LIGHT, LFZ, ¥ & convertidor LF19 s& alimienta oon 23V C.C. procedenies de 3
GEN BUZ Z a trannids gl Intermuplor amtomatico INST LESHT, LF2 y del reld LE37.

Cuardo & imemupior pofencidmeiro CENTRAL C3L, LR42Z, as& on 13 posklin OFF, = el

LF3T de la unidad de condrad FLIGHT DECK LT, 20120, sstd desenergizado v 12 salda
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de -5 c.c. ded comeerddior LF 12 ==i8 confrolada por la resisbhemclia LFZ39, para lluminar a
o ImtErruptores luminosos de las unldades de conbrol de 3 oorsoks cenfral & on nivel de
terilla Inb=rmesdic. El conmverSdor LF19 pErmanece desamsnglzado.

Cuardo =l imermuptor potemnddmstno CENTRAL C3L, LFE2Z, s gia feerm de la posickhn OFF,
S pmangiza =l ned LF3I7T. Enbomoes as enradas de ool de s oomeerfidones LF14 3 LF12
= conectan al infsrupbor potencimeiro LF42, &l convertidor LF19 se energlea, v ks sabdas
e 0-5 Ccoo. de los comnveridores LF14 y LF19 lominan & odos os sSemenos de @ oonsoala
central. La salds de s conwerbdor=s LS4 y LF19 pass a estar afhora confrolada por =l
IPEsTupicr potemcidmeto LFE2 para proporcionar una garms commpleta de berilo.

&.B LUZ TUBULAR DE IHETRUMENTCE
Cuando & Infemupber potencidmelro PANMEL, LF31 de la unidad de control FLIGHT DECK LT, ZD 121
[Z0120}, == gira Tuera d= & posiddn OFF, |a luces bubuksres 52 Juminan. Madanie & operadon del
REsrupior polenclimero FPANEL, LF31 se oominols & brilks de [as luces fubulares | gaa 11 L

g8 INTERFATCES

El ski=mia d= luminackn de ksffumesnios y paneles Hene inb=monerionss con oS sisbemas des
— Eltema de Distibeciin Principal de Somienke Continua (Ver & A-A-24-51-00-004-040A-A, ).

"

EHT 33 iF 00 O&0 01 Oi-00
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Figura 1 luminacikdn d= Instrumenios ¥ Pamsies - SRuadan de Componenies  (hoja 1 de 2)
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Figura 2 Distribuckn de Almentacka de 5 C.C.
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SIETEMA COMPATIELE CON LAZ GAFAZ DE VIZI0N NOCTURNA

Desoripchén ¥ Op=rackin

1 GENERALIDADEE

El sisiema compatble con (a3 gafas de visln nochama (MYGSC) garantiza la luminackin
compatids con las gafas de wiskn nocluma.

2 STUACKON DE COMPOMENTER ([ Nigura 1|

ELEM. IDENT. DENCMINACICH ZONA PAMEL REFERENCLA
ACCEZO 2H3

1. ZDM03  Unidad de Control EXT LT 217 - 23
LT1  Indzrupior Luminoso NVE MODE
LT Reld
LT4  Re
LTS Rel
LTe Re

Z. PGS  Fanel de Imt. Aul L ¥y | - 245115

MIZCELLANECUZ
LTZ  Indzrupior Adiomadco NYE MODE
3 DEICRIPCION

Lo sisbemas de luminacién del avidn, imteriores y exledores, son compatiles con
Bl emple0 de 35 gatss de viion moctuma:

- Algunps 3 trvies de un Hpo de [Amparas y d= Qlime especAcos.

- fms 3 fravds 0= |3 operaciin del proplo siskEms (NVGCL

L3 operacian del sisiema (NWEE) sE controla por medio del IRlEmuptor aminoso NYG BMOOE,
LT1, stuadi =ni |3 unidsd de confrol EXT LT, 20105, En sske caso s& desaciiva 1a lluminackin
visible y == actva la compatibl con las gafas d= visidn nocluma.

4 DESCRIPCION DE COMPONEMTES

L uridad de confrod EXT LT, Z0403, situsds =n &l Bbier supenor de |13 cabing de pliotas,
conbiens los componentes para & contrd del sistema (NVGECTL

El Imtermupdor lumiRaso NG MODE, LT1, confroia |3 operacitn del siskema (NYGC). Fam mds detales
sobre |3 descripodn de |3 unidad de confrol EXT LT, Z0A09 [Ver C-f-33-4 1-00-00A-D404-A, ),
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§ OPERACKOM

HOTA
Anbes de cperar & sistema, se Ins@ian &n el CysCn las gatss de viskin raciuma, enfocindose al
Rfnko. Una vez operado =l sistema, hay que regular la lluminacidn de cada zona de cabina.

El sist=ma (NWGC], se alimenta desde |3 GEN BUE 1, & frands del Infruptor aw-
tomatioo WWVG MOOE, LT2 [ figura 2 L

Cuando & Intemuplor lumineso HYG MODE, LT, 5= austs =n & posicitn ON, ==
ervla una sefal discrets de 28Y coooa:
- Los relds LT3, LT4, LTS v LTE, oS cuales se snerglzan, af=ciandc 3 los subsisiemas:

- Slsiema de Camga (Ver CA-A-Z5-S2-10H0A-TE0AY |

v Luces die Fosiclin (Ver CA-A-33-41-00-00A-0408-4 )

— Luces Anfcolislon {Ver CA-A-33-42-DH0A-EOA-A

v Luces die Abmmirae (Ver CA-A-2 3 -00HD0A-040A-A,

= Luces de Rpodadurs (Ver CA-A-33-L2-00-00A-0L04-A ]

v Luces de Giro =0 Pl (Ver CA-A-3 3HSD0HI0AD40A-A, §

= Luces de Imspecciin de Ala (Ver CA-A-33-L6-00-00A-0L0A-A |

v Lupes die Formadiin (9 es aplcable) (Ver CA-4-33-48-00-004-0404-A ]

— Imspecciin - Reabasiecimiento en Veel (3l 25 aplcabie) (Ver GA-A-3 34 HICHIOA-O40A-A L
- Los sigulentes sisiemas:

— Gisiema de Salto de Paracakdiskys [Ver CA-A-25-95-00-00A-DE0A-A ]

v Slsiema de Visualizadin Mutfuncional (MECE] (ver CA-A-31-61-00-00A-040A-4 |

— lluminacion Gemeral (Ver SA-A-33-21-00-00A-0404-A |

Ademids se snvis una sefial discreta de masa a los sishemas
- Ploto Aulomafco (Ver CGA-A-Z2-11-00-D0A-0L04-A )
- Sistemia de Geslin de Radio (RME) (Ver GA-A-31-42-00-00A-0L04-A 1.

Al milsmio Bempo 5= slimina ky sefal discrebs de masa a los sisi=mas:

- Zisbemia Elecirdnion de Insmumenios de Vueio [EFI2) (Ver CA-A-31-53-0H0A-HOAA, |
- Skirma d= Referencla de AcBed y Rumbo (AHRZ) (Ver CA-A-34-21-00-004-040A-4 |
- Zilema de indicacion de Acfbed de Resena [ver CA-A-3E-24-D0HI0A-DS0A-A, |

Entonces, =n Cada uno de os siklamias menclonados, & desactva i luminackin
visibie. Al mismo Hempo se activa B lluminacidn compatble con las gatys d= wislén
niciuma, &n aguelos skizmas que dsporsn de sla.

g INTERFACES

El sistema compalible oon las gafas de visiin nocbana tiene interconediones oon s ssemas de (figura 2 &
- Plots Aulomaice (Ver CA-A-Z2-11-00-00A-0204-A |

- Ekbemia de Distribuddn Principal de Comenis Continua {Yer GA-A-24-51-00-00A-0408-4, ]

- Eelmia de Cangs (Wer CA-A-25-02-D0-00A-0208%5 |

- Skirma de Sako de Famcaldisias (Ver GA-A-25F25-00H10A-0408-A )

- Elrmia de Gesiion de Radio (RME) [Ver CA-A-31-22-00-00 402084 ]

- Ekbrma de Visualaciin Buliifuncional (MFD3) (Ver GA-A-31-61-00-00A-0L0A4-A )

- Eisbemia Elecindnios de Insmamenios de Vueio [EFIS) (Ver CGA-A-31-53-0H0AE0AA )

- lumnackn de Rsrumenios 7 Fanses (Ver GA4-33-12-00-004%50204-54 )
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EHT 33 15 O 04D DO O9-00

Iumimackn General (WVer CA-%-33-21-0HI0A-DS0 A4 ]

Luces de Posicdn {er CA-%-33-21-00-00A-0004-A )

Luces Antoolskn [Ver ©a-A-33-42-00-004-040A-4 |

Luces de Alerizaje Mer CA-8-33-43-00-004-0L0A-4 |

Luces de Rcdadura (Ver CA-A-33-34-00-00A-0404-4 )

Luces de Glrmo &n Plsta (Ver CA-A-33-25-00-00A4-0L04-4 |

Luces de Inspecchdsn de Al (Ver CA-4-33-35-00HI0A-D40A-A )

Luces de Formaciion (sl es aplicable) Ver CA-&-33-248-00-00A-0204-A )

Inspecckin - Reabastecimients &n Vueio (5] 5 aplicable) (ver Co-A-33-45-00F00A-04 044 |

Zlslema de Referencis de AdBod y Rumbo (AHRZ) (Ver CA-A-34-21-00-00A-0404-4 ]
Ekstemia de Indicaciin de Acfitud de Resenva (Ver CA-A-24-24-N0-004-0408-4 .
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CAEIMNA PRINCIPAL

1 GEHERALIDADEE

Cescripolon

La luminacks d= cabina principal == divide =n oS sigulsnies subsistemas

— lamisackn General (Ver CA-%-33-21-0H0A-DE04A ]

— lumimackln d=| Compartmil=nbe de Aseg {er CA-8-33-2 300100084 [
— Elsrmia de Avizos & Pasajerns (VEr CAA-33-I7-00-004- 0208 -4, .

LUMBMACION GENERAL
Descripckdn y Ops=aciin

1 GENERALIDADESR

La cabina principal estd luminsda por luces de becho de incandescencla ¥ 3 zona de [ pusrts de
enirads por wna luz de plafin, montsda &n & fecho. Las uces e confrolan desde ls cabina de
pliolos o desde las unidades ATTEMDANT CONTROL =n la cabina principal.

2 LTUACKOM DE COMPOMEMTES [ figura 1 |

ELEM. [IDENT.

Z. LJTT,
LJ&,
L.Jed,
L.JBE,
L.JE4,
L.Jea,
L.JBE,
L.JSZ

3. LT3,
LJTE,
LJBZ,
L.JEZ,
L.JBs,
L.JBT,
L.JS1,
L.JS0

4. Z0110
L&
LJg

LD

LJST

LJi2z

L1123

E. Z0128

LAz
. Z0i

LJ14

DEMOHRINATICN

Luz die Plafdin
Luz de Techo, Elanca’indarmia

Luz de Techa, Elancafog

Unidad de Comtrol INTERMAL LT
Conmutador CLT/ATTENDANTIFLT
Conmutador WHITEMDFFRED
miErupicr Luminoso ENTRANCE
Poienciémero DIMERT
Imiemrupior Luminoso IR

Rl

Unidad de Conbmol Amierior
ATTENDANT CONTROL

Iniemrupior Luminoso EMTR

Unidad d= Controd Posterior
ATTEMDANT COMTROL

Conratador WHITEXFFRED

ZOHA, PAMEL REFEREHCIA
ACCESD as=

234 - 33-21-1T7

233, X34 - 33-11-1B

243 &8,

53, FE4

233, 238, - 33-11-1B

243 28

253, 254
217 - 3F21-11
232 - 33-21-13
2e1 - 33-31-13
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ELEM. IDENT. DEMOMINATICN ZOMA FAMEL REFERENCIA

ACCESO ama
LJ%8  Folencidmeio BRTDIM
LIM3E  Inleruptor Luminoso NY'G
T. - Soparte [ZR de Reiés 1M 22CL
LHT Rei
L1211  Re
E. Fanel de Fusibes Z2G 1M 2L
LJET  Fusi
a. LJ%3  Convertidar 1M - 33-21-15
0. - Zoporte DCH de Relts 112 Z2ICR
LJE Re
L1300  Rel
1. Fanel de Fusibles DCH FFy | 2T
LJEE  Fusii
12. LioD  Convertidar 112 - 33-21-15
13. PCS  Fanel g Int Aut L 1M - 24-61-18
MIECELLANEQLUZ
LJ3 Iriemupior Aulomatice CAE LIGHT
14 PCE Faneldeint At R 112 - 24-61-18
MIECELLANEQLUZ

L.JE Irierupdor Automdtico FWD ENT LT

L4 Iriemupior Automistico TCHLICAS
LIGHT

DESCRIPCION
El sisf=ma proporcions luminackén blancs, mja o Infraroja & la cakbing principal.

Una bz de plaftn, LIS, estd montada en 2 techo de [a zona de 13 puerta antenor
de [n cabina princpal, =n la 3TA 5136

Esta bz s& contnda desde & intzrmuptor lumincso ENTRANCE, LJA0, @ 13 unidad de cantrol
INTERMAL LT, ZD110 d |a cabina de pliafos, ¥ desde &l Interuplor lumimess ENTR, LIAZ, d2 13
unidsd de control arterdor ATTENDANT CONTROL, 20128 sRuada &n la ETA 4752,

L luces de techo esidn refalydas en s cabina principal. Se distrbuyen & ambos isdos del &= def
avitn, montdndose de forma atema =n oomfiguraddn blanca-noja ¥ blanca-Rfamo

Estas hces s controlan desde &l conmatador CLTIATTENDANTIFLT, LS, &l conmatador
WHITEMIFFRED, LJ8 y &l polencidmetro DIMBRT, LIST, de & unidad de control INTERMAL LT, ZD110
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4

4.1

6.1

iz |3 cabira de pllotes, ¥ desde &l intemuplor WHITEAFFIRED, L34, ¥ &l pofenciémetro DRUERT, LISE,
i I3 unidad de comirol posterior ATTENDANT CONTROL, ZD129, sihusds &n la 3TA 17150,

El mado de lluminackn Rramoja (MyE) == confmla desde =] inierupior bmikoso |, L1122, de
Ia wnikdad de confrol INTERMAL LT, Z0110 di= |a cabina de plobos, v desde & Intemaplor luminoso
MG, LIS, 3= |a unidad de control posterior ATTEMDANT CONTROL Z0129.

Les dios comrertidores, LJSS y LJ10O, de c.cic.c. wam montadas &n los armarios
plEciricos WP 1 ¥ WY 2 respechvaments.

La alimentacin def dstema se realza a fraves del intkemupior automalice LJ3, sthuado en el
pane] de inferuptones automdtioos L MISCELLANEDUE, FCY, de los interupiores. sulomaticos
L4 y LJE, skusdos &n & panal de inderupiones sulomdticos B MIBCELLANECUE, PCE, y do
los fusibles LAET [LJEE), skuados =n & panel de fuskies [2GQ (DCH)L

DEECRIPCION DE COMPONENTES

LUZ DE PLAFON

La luz de plakin, de fjaciin croulsr, bene una mipara de IRcandescencla de 28Y, ¥ unia pantalia
de plisiico, desmontable, ransidcida ¥ de color blanco. Dos bomas de fomilic conscian los
ieminakes sléchicos, que esBn protegidos por un mangeits de cawcho.

LUZ DE TECHD

La luz d= bechio, de forma cuadranguiasr, Hens dos lAmparas haldgeras de Incandesosncly de 25
cC ¥ 11,5%. Presentan dos posibles condguraciones, una bianca-roja i oira blanca-miramoja
Los circwibos de luz bliancas, mja & inframoja son Independienbes.

CONVERTIDOR DE C.CJCE

El convertidor de C.CC.C. 25 una Caja rectamgular oon una tapa pantala desmonkabie (1. En

la placa hay cuato @ladros (3) para b Ajackn del convertidor | figura 2 ).

En una de kx5 caras hay dios conectores &@ciricos (2)y (41 Elcomecior (2) es la entrads y el (2] 3 salda
El converiidor de c.ocic.c. tiene una enirada de 28V C.o. mo reguiada y una salida de 0-284 de

C.C. reguisda v ajusiable a ravés de un potenciimeéno de control remobo.

OPERACIKON

LUZ DE ENTRADA

El interrupior ENTRANCE, LJ10, de |3 unidad de comiral INTERMAL LT, Z0110 o &1 Inieruphor
mimaso ENTR, L3112, de [a unidad de control ATTERDAKT CONTROL, Z0M22, cortmia 18
iz de plafin L6 de &y puerts anderor, con una allmentscdn de 28V c.c. procedente del
RE=mupior autordticn LS. Cuando se cpera cuaigulera de =sios iInkermupdones, se snchende
& iz de piafdn LG y [a luz integral del inderrupbor LJ12  LJAD.
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B2 LUCEE DE TECHD DE CABINA PRINCIPAL
El Imermupidor CLTIATTEMDAMTFLT, LJG, seecciona & imfemuptor WHITEMNSFFRED, LJB
8 LJ14, pars oonbolar s luces de f=cho de la cabina principal.

Cuarndo = imerrupbor L8 & LJ14 == coloca =0 la posicon RED, s&= snergtza & nefE LI1T con
28% c.c. procedentie=s del InkEmapior automabco LJ3. Una cormiente die= 28% oo procedends del
fuskke= LJET va coneciads a la snbrada del convertidor de coAcc, LS9 & raves del ke L1121,
Asimismo una comienie de 25V coo. procedends del Tusible LJGS va conescinda al oomvesridor e
cooifcic, L1000 a raves del rsé LJ120. Se encenden iodas s oces mjas d=| i=cho.

Cuardo = imderupior LE § LJ1L se ooloca =n B posicdn WHITE, == emsrpiza =] elé LJ18 con
Conmienie die 28% C.c. procedente del imlermuptor automaton LA, Una oormiends de 28 c.c. proosdenbe
del Tusibl= LJIEE wa conectada a la enfrads del convertidor de c.c.ic.c., LJ100 a rave s del reld L1300
Asimismo una comiende de 25 oo, procedends del Tusible LJET va coneciada al oomvesrldor e
cootcic., LJ99 a raves died rele L3121, S emdlenden iodas las luces bHancas del techo.

El comtrol de & inbemsidsd de luminacion se esfechla medante = poten-

cldmietno de atenuackin, LJ97 & L3348,

Cuarndo = actva = modo de lumisackdn infrarola desde = nbemopdor LT de B unldsd de

control EXTERMAL LT, ZDA09 (Ver CA-A-33-15-00-004-0204-4 ) s= snerglzan bos nedds L1 20
[LJAZ1 ) que allmentan com 28Y 0. pmocedenbes de= los Tusibl=s LJET (LJEE] a las luces infrarolas
¥ smulAnesmenks, corian B allmentadin a os ooneerdidones LSS (LJA00)

La Buminacion irfraemojs de cabina se conbok descs & ipferupior mminosa IR, LJ122 de
B unldsd de comdrol INTERMAL LT, Z0410 de B cablna de pllons y desds & Indl=mruptor

minoso NYS, LJ12E de b wanibdsd de condrol posterior ATTENDAMT COMTROL, 20129
que mu=siran la mdicaciin ON cuando & sisbherma =sfd =n servicio.

8 INTERFATZER

El ski=sma de luminackn de cabina primcipal Bene imerconexiones con oS sigulenies sishemas:
— Zlsbermia die GeEnermackdn de Comenis Continua por Baterlas Oder S8 -24 -3 2 00008008 -4, |
— Elsbemia de Distribwciin Principal de Comienbe Continua {Wer SA-A-24-51-00-00A-0405-4 ]

— Elsbkema Compatble oon Safas de Wisln Mochuma §Wer CA-A- 331 S 00-00A- 08044 ]

- Zisberma de luminackdn General (vVer S8-8-33-31-00-00A~03058~4 i
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ILUMINACION DEL COMPARTIMIENTS DE ASEQ
Descripcién y Opraciin

1 GEMERALIDADER
El altn dispone de un skstema de Numinackin del comparimisnto de ase,

CIR6 VERZION EAQ3 POOT RMDT

2 MTUACION DE COMPOMENTES | figura 1 )

ELEM. IDENT. DENCMINACIGN ZONA PAMEL REFERENCIA
AGCEZO M3
1. LiS&  Luz del Compartimiznto d Aseo i - 13231
Z. Z01Z%  Unidad de Contred Anerior 112 - 33-21-13
ATTERDANT
Li6Z  Infemrupior Lumingso TCILET
3. PCE Fanel d2 iRt At R Fr - 24-81-15
MIZCELLANEQLUE.
L4 ImiEmupior Aalomaice TOILCAS
CIR5 VEREION ABOT
3 MTUACION DE COMPOMENTES | figura 2 )
ELEM. IDENT. DENCMINACIGN ZONA PAMEL REFERENCIA
AGCEZO M3
1. MC1Z Tollet i - 254115
Luz de Plafin
Lurzs de Espejo
Z. Z01Z%  Unidad de Contred Anerior 112 33-21-13
ATTERDANT
Li6Z  Infemrupior Lumingso TCILET
3. PCE Fanel d2 iRt At R Fr - 24-81-15
MIZCELLANEQLUE.
L4 intemupior Automaice TOILIGAS

CIR6 VERZION EAQ3 POOT RMDT
4 DEECRIPCION

El sisiema de lluminacion del comparimiznto de sz Incluye:
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- Una luz, sEuada en = tacko del comparimianto de aseo,

- Un Intermapdor TGILET, shesdo =n & unkdad de conimol anierior ATTEMDAMT, 20128,
cCallzada en =l amarko de |3 cuadema FRA, ¥

- Un Intamuptor sutcmidbos TOHLGAR, shuads =n el pane] de imerupicnes S0
foméatcos B MEBCELLAMESLS.

C206 VERZION A5G0
§ DEBCRIFCION

El sist=ma d= lluminaciin del compartimiz=nts de ases inclupe:

- Una luz d= plattn, shuads &=n e i=cho 3=l tolet,

- D% luces de =spejo, shuadss & & =cho del folket,

- Un Intermapdor TGILET, shesdo =n & unkdad de conimol anierior ATTEMDAMT, 20128,
cCallzada en =l amarko de |3 cuadema FRA, ¥

- Un Int=mapior gutcmdbdos TOIL'CAR, shuads =n & pame] de imlerupdones S0
foméatcos B MEBCELLAMESLS.

8 DERCRIPCION DE COMPOMNENTER

C206 VERSION E403 POOT AT

8.1 LUZ CEL COMPARTIMEENTC: OE ASED, LtbBe
La kx del compartimiendo de aseo, LISE, =i montads en e techo de s,

C206 VERZION A5G0

82 LUZ DE PLAFON
La luz de plafin =sid monada =n & i=cho diel toll=t

C206 VERZION A5G0

g2 LUCEER DE ESPEJD
Las huces de espejo 2sidn montxdas &n el becho del folel

84 UNIDAD DE CONTROL ANTERICE ATTEMDANT, ZD1ZE
En la unidad de comtrol anterior ATTENDAMT, Z04 28, s encusntra el iIntzruptor lumincso TCHLET, LGS,

C20E VERSION E403 POOT R
T OPERACKIN

La hz del compartimients de aseo, L6, se llumina, con:
- El Intzrmupbor wmiRoso TOILET, L&ES, pulsada, ¥

- El Interruptor automddico TOILICAE, LM, sEuado 2n &l panel de infermipdones au-
fomafices R MIECELLANECQUZ, PCE, metdo.
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Al il CBlermipo, & dduko OGN del infemupbor mminoso TOILET, LJES, &=n B wnidad de
conbmol antericr AT TEMNDANT, 201328, s&= llumina | igurs 3 )L
CopE VERSION AGOT
8 OCOFERACEIN
La lluminackn del compartimisnby de ssso == lumina, conc
— El intermaphor emimoso TOLET, LEES, pulsado, y

— El Intermapior aubordtics TOILACAE, LAY, sEuado =n = panel de nlermepiones -
fomaicos R MMISCELLANECQLE, FCE, mebtdo.

Al milsmo flempo, = ndtubo S del inErupbor mminoso TCHLET, LSS, en B wanidad de
conbmol anbtericr ATTEMDARNT, 210128, s= [lumina | figura 4 L

8 INTERFATZES

El skfarma de lominacks del comparfimiento de ssen e inleroonexionss con os sistemas de:
— Ssbermia de Distribescien Principal de Sormenbs Comtimua (er SA-A-29-61-00-0 08~ 048 .

STE 50564
—_—

STA &S&08

STA &8558

EHY 33 F3 00 04D O 01-04

BT e PR .

Figura 1 lammsackdn ¢ Comparimients de Asec - TRuackon = Componenbes
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JISTERL DE AYIZ0 A PASAJERCS
Descrpeldn y Operackin

1 GENERALIDADEE

El sksfamia de avisos 3 los pasajerss proporcions avises dpboos y scnoros &n a3 cabing prindpal.

C205 VERZION EAQ3 POOT RMDT
2 HTUACKON DE COMPONENTES [ figura 1)

ELEM. [DENT. DENCMINACION ZONA, PAMEL REFEREMCIA
ACCEZD M3
1. WODZ  Luz de Aviso 232 - 3327-11
z WOS  Luz de Avisd 241 (242) - 33-27-11
{WDS)
4, Z010  Unidad de Comtrol INTERKAL LT 217 - 3F21-11
WD3  Inderupior luminoss HO SMOEKE
WO4  Inderuptor luminoss ZEAT BELT3
5 PCE FPanel de nl Awt R 2217 - 24-61-15
MIZCELLANEQLE
LK riEmupicr Auiomadco PAX 315
CIh VERZION AG01
3 SITUACIKON DE COMPOMENTE? { figura 2 )
ELEM. [DENT. DENCMINACION ZONA, PAMEL REFEREMCIA
ACCEZD M3
1. WDZ  Luz de Aviso 132 - 33-27-11
. WOE  Luz de Avisd 241 (242} - 33-27-11
{WDS)
3 MCIZ  Tollet i - 254118
Luz de Aviso ded Tollet
4, ZOD  Unidad de Comiml INTERNAL LT 217 - 33Z21-11
WD3  Inderupior luminoss HO SMOEKE
Whd  Inlemupdor luminoso SEAT BELT3
g PCE Panelde It At R 123 - 246118
MIZCELLANEQLE
LM rizmuptor Aufomaico FAX 215
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C205 VERTION EAQ03 POIT RMT

Fl

DESCRIPCION

Hay tres luces de aviso =n |3 cabina principal

Las ires uces de aviso de & cabina principal muesiran los simboles de no fumar y abrdchense
los cinturonss de seguridad. Estas luces de aviso ssiin sihuadas:

- LUna sobire =] armario de [3 cuadema FRAD, ¥

- Oos =n la 3TA 10216,

L3 unidad de contenl INTERMAL LT, 20410, controks todas (s luces de aviso. Es@ unidad de
control =s5d siuada =n =) tabdere superior de |3 cabima de plchos.

CI0E6 VERZION AG01

5

g

2.1

DESCRIPCION

Hay tr=s lucss de aviso en la cabina principal ¥ una iz de aviso dentn del folel

Lag treg huces de aviso de i cabina principal muesiran los simboiss de no fumar y abrdchiense
los cinturon=s de seguridad. Esias luces de aviso ssiin sthesdas:

- LUna sobire =] armario de [3 cuadema FRAD, ¥

- Oos =n la 3TA 10216,

La juz de aviso del foliet muesta & aviso "RETURN TG CABINT.

L3 unidad de contenl INTERMAL LT, 20410, controks todas (s luces de aviso. Es@ unidad de
control 2st4 siuada &n 2| tablero superior de |3 cabina de plotos.

DEECRIPCION DE COMPONENTES

LUZ DE AVIED, Wod

La luz de aviso Hene simbolos para indicar no fumar y abrochenss los cinturones de seguridad. Dentro
de st conjunto de pldsSco hay catoroe bombiliss de 28V cc. y 0,04 A, accesbies al desmontar |3 tapa
anterior. En la parte superior del conjunto hay uma regieta de conexlones para la conexldn eléchrica.

LUZ OE AVIED, WDE WD)
Esfas luces de aviso son similares @ |3 descris aniedormende.

C20E VERZION A301

g% LUZ DE AVI30 DEL TOILET

L3 bz de avizo del tollet mussia & aviso "RETURM TO CABIN.
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84 UNIDAD DE CONMTROL DE INTERNAL LT, ZO0

T

La wnikdsd de oonbol INTERBAL LT, 20110, shuada =n =] tablens superior, confiens os indemupiones
mimosos HO SMOKE, WD3, y EEAT BELTZ, WD4, para =] confrol de [as uces avisos a los pasajercs.

CIRE VERSION EAQ3 POOT RADT

OFERACKH

Cuando #= puisa =l rfemupbor lumincso SEAT BELTE, WD, de= la unidyd d= control INTERMAL LT,
Z0110, s= suminisira almeniackln desds = nkEmupdor aubomdtioo FAX S15, L2, & [ iguss 3 §;
= Las uces de aviso WDZ, WDS y WDE, sihuadas =n i cabina principal, y s& lumina
&l simibolo abrochense los cnfurones de seguridad
— El sksi=ma de megafonia, para operar =l ono de aberchin HILO.

Cuando s& pulsa = nierupbor lwmimcss ND SMOKE, WD3, d= la unidad de contol INTERMAL LT,
Z0110, == suminisira alimenixcion desde & nErmapdor aufomaboo FA 355, LNEZ, ac

— Las luces de aviso WDZ, WDS y WDE, sthisdas &n la cabina principal, y =& lumina o simbolo mo fumar
— El sksi=ma de megafonia, pars operar & ono de abemcion HILO.

CIRE VERSION AGDT

CFERACKON

Cuando == puisa = interuptor lumincso SEAT BELTE, WDE, o= la unidsd de control INTERMAL LT,
ZD10, s= suminisia almemtackin desde & inkemuplor automatioo PAX S1G, LN2, & | fgurs £ )
— Las ez de aviso WDZ, WDS y WDE, siusdas &=n s cabina principal, ¥ & lumina
£l simibolo abriéchense s dniurones de seguridad
= L2z de aviso del mliet, ¥ se lumisa 2 aviso "RETURN TO CABMT
— El ssi=ma de megafonis, para operar £l fono de atemchion HILO.

Cuando & pulsa & inderupior lumincss RO SMOKE, WD3, de la unidad de contmol INTERRAL LT,
ZOA10, == suminisira alimentscion desde & iIntermupior aulcmabon FAX 355, LNZ, a-

= Las luces de aviso WDZ, WDS y WDE, sihisdas &n la cabina principal, y =& lumina & simbolo mo fumar
- El sksi=ma de megafonis, para operar =) fono de abemciin HILO.

INTERFACER

El sisiema de avisos a los pasams tene infsrconsyionss con los sishemas de:
- Elstemia de Megafonis (5'er CA--25-31 -00-00A-00 84, §
— Zlsbemia de Distribuciin Principal de Comienis Contimua (Wer ©A-A-24-51-00-00A-030A-4 ].



aTA HEts

@D

@k

5
T
Dl:
| IHTERMWAL LT
m TP m— (4B
i $|:IIHI.I-! NAAGE “"
ETL AARA l | || .'|

PLT "'i'—-i.r

ATH ATeE

L

ﬁ

—I n— n-:- ’
. = iTE

00 0 [0

F“\\ A R Rt
N

-—U |

— o/

2

EHT I F7 OO0 O&D D O9-02

B P TR

Figura 1 Zistema de Aviscs a Pasajeros - Shuackin de Componemes

> [ ] <




COMFARTIMENTOE DE CARGA Y SERVICIO
Cescripoidn

1 GEHERALIDADEE

La Bumimcion de la zong 9= carga e realzs por medlo de dos luces: una exteriorn, mon@ds derds
dial portakén, ¥ ol Inkror, montada =n &l Eecho dal compartimiznbs de canga.

El avidn leva monbdo también, una luz de zona de carga orienbabie =n &l kado
loquiznds ded comparimients de carga.



LUMBACEIN GENERAL
Descripeldn y Dperackin

1 GENERALIDADEE

La Juminacion d= |3 zona de carga se realtza por medic de dos luces: una de ellas esta montads defrds
el portaiim, orisntada hacla el exterior, ¥ ofra montsda en &l techo del compartimiznto de carga.

El avian leva monkado fambién, una uz de zona de carga orienbakie &n & lado
lzquizrds del comparfimienio de carga.

La lumiracion de ks zona de carga se coninola por madio de nteruptores lumincsos shuados e la
unidad de cominol posierior ATTEMDANT, 20129, &n |3 parie posienor de & oabing principal

2 SITUACION DE COMPOMENTES ( figura 1 |

ELEW. IDENT. DENHOMINACICN ZOIHA, PAMEL REFEREMCIA
ACCESD 2N
1. Lde  Luz Exierdor de Carga Eh b - 33-31-12
Fd LET  Luz Inberior de Camga 261 - IF3-N1
EX LG2  Luzde Zons de Carga 261 - 33-31-15
4 ZO0MZS  Unidad d= Conirol Posterior 251 333113
ATTERDANRT
Lz4 riemupior Luminoso EXT CARGD
LIGHTE
Las riemupior Luminoso INT CARGO
LIGHTE
LG9  Infemuplior Luminoso FOCUS
CARGO LIGHT2
£ PGS  Panel d= nt. Aut L ey | - 246118
MIZCELLANEDUS
L riemupior Autormisbion CARGO
LIGHT
3 DESCRIPCION

La Numirsciin de & zona de carga Semes como finalidsd luminar la zona interdor del compartimil=nio
di= canga, asi coma lluminar la mmpa d= cangs ¥ Zonas droundantes, para facllEar [xs opemaCciones
die canga, por medlo 8= una iz mondada en & sxiedor, bajo & fuselajs defrds del porkakdn,

Lz emangla aidciica para |3 Juminaclén de |3 zona de cangs proviene de |3 GEM BUZ 1,
y ezid profegida por & Inemupdor sulomaico GARGD LIGHT, LG, sEuado en & panel
d= Infrupmres autcemdtioos L MISCELLARECQLUE,
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4.1

1

La lluminacién de |a zona de carga se confrola desde |a unidad de control posterior
ATTEMDANT, 20129, mediant= oz imerupiores luminosos:

- EXT CARGC LIGHTE, LG4

- INT GARGO LESHTE, LQE

- FOHCUS CARGD LIGHTE, Las.

DESCRIFCION DE COMPOMNENTES

LUZ EXTERIOR DE CARGA, LG8
L3 luz eyherior de carga, LOE, sk montada & 13 parte posterior dzl poralon, y colocada de bl
fora que Jumina |a plataforma de= |3 rampa de carga ¥ zomas croundanies,

LUZ INTERICE DE CARGA, LOF
L3 luz Inf=rior de I zona de carga, LE7, &5 dénbcy 3 & unidad exierior, LOE. EStA maonksda =6
&l kecho del compartmienio d= carga, con 2 fin de luminar & compariimiznto.

LUZ OE LA Z0HY DE CARGA, LGE

La kx de zona de canga, LS8, estd montsda &n & lado Zquisrdo del comparimiento de
CAga ¥ &5 d= tpo orieniable. Lieva metaisda ung lente chomeada con arena, pana que =mia
una luz dfusa al compartimiento de carga ¥ zonas sdyacemies.

UHIDAL DE CONTROL POSTERIOR ATTEMDANT, 2D

L3 Jumiracitn de la zons de carga se confrola desde |3 unkdad de cortmd posherior

ATTEMDANT, 20129, shisds en la STA 16820

= L& bz exferior de 3 zona de carga, LQE, s& confroda medinte o imerrupdior
lumintss EXT CARGO LIGHTS, LaL

= L& bz Interior d= I3 rona de carga, LGT, s& conémia medanke & intemapdor
lumintss INT GARGD LIGHTS, LGS

- La luz de [ mea de cangs, L8, s= controla mediante & inkemaptor lusinoss
FCOUE CARGD LIGHTS, LG4,

OPERACKIN

Cuando s& pulsy & Infemuptor minoso EXT CARGO LIGHTS, LGS, de b unidsd de contmol
ATTEMDANT, 20125, se suministra allmentycidn desde |3 barm GEN BUZ 1, a ravés del
Intermuptor aulomatice CARGD LIGHT, LG, a la luz =xi=ror d= carga, LGS, v =& llumina

Bl rdtuls OM sobre 2f proplo Infemupdor luminosa [ figura 2 L.

Cuanda 52 pulsy & interruptor minosa INT CGARGO LIGHTS, LGS, de la unidad de confrol ATTEMDAMNT,
Z0MZ3, =2 suminisira almentaciin desde |a barm GENW BUE 1, 8 trads del Inferuptor automaiico CARGD
LIEGHT, L1, & la ez Inberior g2 canga, LQ7T, ¥ 52 lumina & rmtuie ON sobne el propic Imdemuptor luminosa.

Cuando se pulsa & intemupdor lumincss FOCUE CARGO LIGHTE, LGS, de [a unidad de
control ATTENDANT, ZD128, s& muminkira almentaciin desde la barma GEN BUZ 1, 3
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LTR 1a5&2

ravés del imeruptor automatico CARGO LIGHT, L2, a kb luz de |a zona de canga, LE8, ¥
s& lumira 21 ritlulo ON sobre 2] propic InkEmuplor IusiRos.

INTERFACES

El sisf=ma de lluminackin general bene imlerconexiones | fgura 2 ) con los sistemas de:
— Slstemia = Distibacion Principal de Comenie Continua (der CA-A-24-61-00-004-0404-4 ).
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=igura 1 lluminacion General - Zona de Caga - Shuacion de Componenies
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EXTERIGR
Cescripddn

SENERALIDADES

CIRE WVERSION EA403 Rad

El anwidn ufliza una seris de subsisiemas de alumbrado sxteror que s= describen de Torma
compieta =n las subsecciones comespondlienbess de esb= capiuio:

— Luces d= Poskdin {(Yer CA-A-33-21-00-004-000%-4 ]

— Luces Anboolskidn [(Ver O A-A-33-42-00-00A-040%-% |

— Luces de Abemizaje Wer CA-A-33-43-00-00A-0805-5 |

— Luces d= Rodadura (Ver Ca-~A-33-44-00-00A-0404-84 )

— Luces d= Giro =n Plsta (ver CA-A-33-~2C-00-00A-0205-% )

= Luces de Inspecckdn de Al (Wsr -3 34 -D0-0008 -0 0 8-4,

— Luces d= Fomadin {ver CA-%-33-48-00-00- 02044 ]

— INnspeCcklin - Reabasi=cimienio &6 Vuelo (Ver CA-A-33-29-00-004-00 44 .

CIRE WVERSION PO0T AGDT

El avitén ufllza una serie de subsisi=mas de alumbrado exterior que s= describen de forma
compieta =n las subsscclones comespondientes de eske caplitulo:

— Luces de Posldim (Wer Ca-S-33-21 -00-008-0408-4, ]

— Luces Anboolskln (Ver C&-8-32-42-00-008-04058-A |

Luces de Aberrizaje Wer CA-8-33-43-00-004-0DL0A-4 |

Luces de Aodadura (Ver Cd-S-33-44-00-00A-0408-% )

Luces d= G/ =n Plsta Ver SA-A-33-LS-00-00A-0208-4 |

Luces de inspecchdn de Als (Ve Oa-A-32 3-4S5-00-10A-0408-% L



LUEES DE PORICICHN
Descripckén ¥ Operaciin

1 GENERALIDADER

El &ldn lbevws dos luces de posicion visibles y dos luces inframojss (IR) en alas, y dos luces

die poesiciin vishies y dos luces infrarmojes (IR) en & cono de cola.

CIRE VERSION CAQ3 AU
2 SITUACKIN DE COMPOMENTES ( figura 1)

ELEM. [IDENT DENOMINACION ZOMA PAMEL REFERENCIA
ACCESD aNs
1. LC3  Luz de Fosickin de Ala Se1 (BE1) - 33-41-11
(LC4]
Z. LCE  Luz de Fosickn de Cola 313 (313} - 13-41-12
{LCE]
3. LC13 Luzde Posichén de Cola (IR 313 (313} - 13-41-1E
(LCAZ]
4. Z0M0=  Unidad de Control EXT LT 217 - 33401
LCTY  Conmutador NAY BRTIOFFDIM
E. PCE Fanel deml AW R 137 - 24-61-15
MIECELLANEDLE
LC2 Irferuptor Aulomatco MAY LIGHT
E. Pca Fanel de it At L FFy | - 24-61-15
MIECELLANEDLE
LG Irferuptor Aulomatco MAY LIGHT
CIE VERSION PO AGH
3 SITUACKIN DE COMPOMENTES ( figura 2 )
ELEKM. [IDENT DENOMINACION ZOMA FAMEL REFERENCIA
ACCESD aNs
1. L3 Luz de Fosickin de Ala EEd (51 - 33-41-11
(LC4]
Z. LCE  Luz de Fosickin de Cola 313 (313} - 13-41-12
{LCE]
3. LC13 Luzde Posichén de Cola (IR 313 (313} - 13-41-1E
(LCAZ]
4. Z0M0=  Unidad de Control EXT LT 217 - 33401
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ELEM. [DENT. DENCRINATICON ZONA FAMEL REFERENCIA

ACCERD oNa
LCT  Conmutador NAY BRTIOFFTDIM
5. PCE Fantl d2 Rt AW R in - 24-81-15
MIECELLANEDUS
LCZ  Inierupior Aciomifico MAY LIGHT
E. PCS  Fanel g2 nt Aut L iH - 248115
MIECELLANEDUS

LCY1  Inierupior Aaiomafico MAY LIGHT

F]

B

&1

DEECRIPCION

Las luces de poskcldn viskizs montadas =n el avide Inchuyen una luz roja, sihada an el =xfremo
del ala 23, una luz werde, shuada en & =xiremo del als DOH, ¥ dos luces biancas =n &l

cono de cola. La operaciin de =shs luoss est controlada por medio del conmutador MAY
BRTIOFFDIM, LCT, monksdo &n & wnidsd de contral EXT LT, 20409,

Las luces de poskclin compatibles con gasas de visian noctuma (MYGC), consisien &n dos luces
Inframojas (IR) =n &l cong de ools § dos [ues iInframcas (IR =n los sxiremos del ala 2GS y DCH.
Esia lluminacion compafibie con gasas de visian noctuma (MYE0) st aciiva mediante &l Inferupdor
MVE MOCE, LT, stuadi en |3 wnikdad de coniml EXT LT, 20109, En eshe caso & resho de |3
laminackin agf=rar visibie == apaga (Ver GA-A-33-15-00-00A-04058-4 |

Tanko las luces de posididn visibles como ias lupes de poskidn IRframojes (IR) disponen de modo
brilo y moda tenue por medio del conmutador NAY ERTHOFFDIM, LET.

DEECRIPCION DE COMPOMNENTER

LUZ DE POSICION EM ALA, LT3 jLCE

La luz de posichdn de ala (2], LC3 &5 una unidad de 28V c.c. y 40W. La lenke de vidrio (3) roja,
resisiEnte Al calor, estd conformads pars proport ionar un Angulc de visibildsd de 110% Ls unikdad
goid seliada com e fin de proporcionane resisiencla a & comoskdn abmosfénca (| fgua 2 L

Una lux de posichén de ala, LCL, similar 3 & amierior, estd montada en & extemo

del Ala CCH, 7 leva una l=mie (3) wende.

Caids uz de posichdn | Inshiads una luz Infraroda (IR (1], d= 284 .. ¥ 0,025 Cusndo s pulsa =
REErupior WYGE MODE, LT1, shuads &n la unkdad @& control EXT LT, 201049, a5 oes de posickdn de
ala vislbles & apagan y s& =nclenden [as luces inframojas (1) Ner Cli-Ae-33-15-00-00A-04 044 ).

LUZ OE POSICKIN DE COLA, LGS jLCR)

Las s die posickdin de cols, LGS (LCES) son unidades blancas, de 28V o § 19W.
L3 lemie de vidrio resisienie Al calor & ciroulsr. Ly gnidad de ur est selisds com & fin
de proporciorane redsEncla 3 |3 oomosikdn aimioshérica,
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LUZ DE PORICION DE COLA [IR), LCA2 [LC12

Las luces de posichin de cols, LS13 (LT12) son unidsdes Infrarolas, de 28V oo y 0,024,
La lenie de vidrio resisienle al calor &5 circubsr. L wnidad de iz est selisda con @ fin
de proporcionane resishencla a | comoskén atmioshérica,

Esfn hur se actva cuando se pulsa & interrupdor NVGE BMCDE, LT, shuado en 2
unidad de cortml EXT LT, Z0109, desactvindose 13 2 de posichin viskble de coia
LGS (LCB) {Wer CA-A-33-15-D0-00A-0L0A-A |

LHIDAD DE CORTROL EXT LT, ZD08
L2 wrikdad de control EXT LT, Z040%, =ot8 skuada en el tubien superor de i cabing g2 pliodos, La
unidad leva conexiones eléciricas &n |3 parte posherior v comtroles &n 2] paned amierior,

La unidad de contral EXT LT, 20109, corsisie =0 un conjunto de al=scin de aluminia compuesio de un
pand luminlscente, conmutadores, rdés, rsceptdculos eléciioos ¥ una placs soporie pars componenies.

G208 VEREION EACT RI

La unidad de conirol EXT LT, 20405, poses los sigulentes componenbes:
- Conmutador MAY BRTIGFFDIM, LET: mediante este conmuiador s= ssecclana [a
Interisidad de encemdido e las luces de posicln
- ImkEruptor Lumirasa NVG MODE, LT1: esie Intarmuplor activa y desacths & sdsema de lluminackin
exterior Compatibis con Gafas de Viskin Mochuma (MGG [(Ver CA-A-33-1 S-00-00A-04.08-A |
- Conmutador WG IN2F, LES: aciva |3 iz de irspeccion de ala {Ver CA-A-33-L6-00-00A-0L0A-A )
- Conmutsdor A-COLL TAIL, LDE y A-COLL LOWER, LDE: activan |as luces di
anticollsin (Ver CA-4-33-42-00-00A-0L04-5 |
= Conmuiador TIOFF, LHA1: activa s uces de gim en plst (Ver GieA-3 34 R-00-00A-04008-4, |
- Conmutador TAXI, LE11: actva |as luces de madsdurs [ver CA-A-33-24-00-00A-0L04-A |
= Inferuptores LANDING L, LA3 y LARDING R, L&£: acfivan las luces de afemizaje de los lados
lzquisrdo ¥ derecha, respeciiamente (Ver CA-4-33-23-00-00A-0204-A )
= Conmutador FORM, LR sirve para activar s luoes de formaciin [ver Ca-A-3 3-42-00-00A-D408-4, |
- Conmutador BOOM, L32; sirve pars aclvar |3 luz de Insp=cciin - reabasiecimienis
en vl (Ver CA-A-33-45-00-D0A-040A-4 ).

G20 VERSION PQOT 4501

La unidad de control EXT LT, 20405, poses los siguisntes componentes:

= Conmutador MAY BRTIOFFDIM, LCT; medianbks sste conmuiador o= s&ecchona |a
Interizidsd de encemdido de las luces die posicin

= Inferuplor Luminosa NVG BCOE, LT1: este Intermaptor activa y desacths & sstema de lluminacian
exterior Compatibis con Gafas de Viskin Mochuma (MGG [(Ver CA-A-33-1 S-00-00A-04.08-A |

= Conmutador WG IN2F, LES: aciva |3 iz de rspeccion de ala {Wer CA-A-33-L6-00-00A-020A4-A )

- Conmutador A-COLL TAIL, LDE y A-COLL LOWER, LDE: activan |as luces de
anticollsian (Ver CA-4-33-42-00-00A-0L04-5 |

= Conmuiador TIOFF, LH11: activa s uces de gim en plsb (Ver GieA-3 34 00008040084, |

- Conmutador TAXI, LE11: actva |as luces de madsdurs [ver CA-A-33-24-00-00A-0L04-A |

- ImiEruptores LANDING L, LA y LANDING R, LA%L: scfivan [as luces de absmiaje de los lados
lzquierdo ¥ derecha, respecthamente (Ver CA-A-33-23-00-00A-0L08-4, ),
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8 OFERACKIH

Lars aoes de posickdn s allmentan desde GEN BUS 1 (2] de 28Y cic. del avidn, & maves
g o Interruplores automaticos BMAY LIGHT, LC1 (LG22 B conmutsdor NAY BRTASFRTR,
LCF, controla la operacion de las kces de posickdn | figur 4 ).

Cuando & conmutador NAY BRETHOFFDB, LCT, s& susts en la posicidn BRT, fodas
las huces de posickn e enclenden &l maxme de miensidad, ses =n modo vishie o
compatbis com gafas de wiskan nocluma (NYGGC).

Cwando & conmubsdor NALY BRTAOFFDM, LCT, s ajusiys &n la posicidn D, s& reduce ks
pomienks de salids y e jluces de posich&n s= enclendsn con poca Inkernsidesd, sea =n modo
visibie 0 compatible con gafas de vision noctuma (HNYGC].

Cuando = pulsa &l nferuptor MYVE MODE, LT1, sEuado =n la ankdad de confrod EXT LT, Z0103, la
luminackin exterior pasa a modo compatibls oon gafss de visidn noctuma (MYSC], las ooss de posickan
visibles se apagan ¥y == enclends=n las luces inframojas (I]K) Wer CA-A=3 31 S-00-00A 0084, ].

T INTERFACER

El sisi=ma de luces de posickdn Henen inberoonexiones con os skEiEmas de | fgura &
— Elsbemia de Distribucidon Principal de Comente Comtinua (Wer S8-8-24-51-00-00A-04 044 ]
— Elbe=mia Compatbie con Gafas de Yisidn Nochamna (WSS (er Sa-A-3 31 S-00-00A-0404-4 .

A
-
~
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EHT I3 49 00 D&0 01 Oi-00

o R e Pl 0

Figara 1 Luces de Posidon - Sieecion de Compomenbes (hoja 1 de 2)
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LUCES ANTIGOLIZEM
Descripcién y Operacion

1 GENERALIDADER

El avitn Incorpora dos luces anticollsion, pam fener seguridad de que su posiclon &5 faclments

vislble tanto de moche como en condidones climaioldgicas adversas.

Co0E VERSION EA03 R
2 SITUACION DE COMPOMENTES | figura 1 |

ELEM. IDENT. DERCMINACION ZOMA PAMEL REFERENCIA
ACCESOD aNE
1. LO3  Luz Anticodskin en Fuselaje Infsrior 131 - 3134212
2. LO4  Luz Anfcolision en Establizador L - 33-42-11
Wertical
i, Z0A08  Unidad de Control EXT LT 217 - 13-40-11
LO:  Conmurtador A-COLL TAIL
LOe  Conmutador A-COLL LOWER
4. PCE Faneldeinl At R a1 - J4-61-1E
MIECELLANEDLE
LOZ  IieleEruplor Automabco A-COLL
LIGHT
E. PCS  Fanel d= nt. Auat L aH - 24-61-1E
MIECELLANECLE
LOM  ImiEruplor Automabos A-COLL
LIGHT
C205 VERTION POM G0
3 STUACKON DE COMPOMENTES { figura 2 |
ELEM. IDENT. DERCMINATION ZOMA PAMEL REFERENCIA
ACCERD Nz
1. LO3  Luz Anticolsidn en Fuselaje Infsrior N - 134212
2. LO4  Luz Anfcolision en Establizador k. - 3342411
Wertical
3. IS unidad de Control EXT LT 217 - 231
LOE  Conmutsdor &-COLL TAIL
LOE  Conmutador A-COLL LOWER
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ELEM. IDENT. DEMCOMINACIGN ZOINA PAMEL REFEREMNCLA

ACCESD N3
4. PC2 Fantlde int Al R i3 - 24-61-1E
MIECELLANEDUE
Loz Irferupior Automdtios A-COHLL
LIGHT
E. PGS Fanel de Rt Aut L by | - 24-61-1E
MIECELLANEDUE
Lo Irferupior Automdtios A-COHLL
LIGHT

4 DEECRIPCION

Las luces anficollsidn monkxdas en =) avidn consisten &0 dos uces infemiteniss de afta infensidad: una
ezt momiada sn by parks superior del ssiabllzador vertical y |a otra =n & pards infsdor d=] fes=aje aniedor

Exisie |3 posibilidad de acfivar of sisiema de lluminacidn sxi=for compatible con gafss de viskén
naciuna (NVED), desacivindcss en ese caso ks huces anboolsidn. Esfa luminackdin compatibie
con gafas de wisidn noctuma (MVGEE) se aciva mediants o intsrmuptor KvG MODE, LT1, sEuado
eni |8 unidad de contral EXT LT, Z0A09 [Wer CGA-A-33-1 H00-00A-D0A-4 ).

& DEBCRIPCION DE COMPONENTESR

61 LUZ ANTICOLIZKON L0, Lod
La e anficodlisiin LD, LD B3 una unldad esimbosciplos de 28 c.C., 1,55, y con una =misiin de
polencla de 27 jullos. La miermzncls 5 de 50 =10 destellos por mineto. Los cimulos =ecirinicos
para el encendide de aBo voltaje de la dmpara de desiellos estan alojados =n =) intedor de 13
unidad de luz, que =5 Imparmeable, La luz e refaja =0 un =spio de alumink brulido gue s=
sncusnira =n & Infzrior de oy lents de crishal ranspanente ¥ iErmomesisienie,

2 UMIDAD DE CONTROL EXT LT, ZDM08
La unidad de control EXT LT, Z0M03, siuada en & tabiero superior de |2 cabina de piloios,
conflene ks componentes para el coninol de las luces anboolsian,
El conmussdor A<COLL TAIL, LDS, controls |a operaciin de la ke anticolsian shuada en i zona
superior del establizador vertical y &l conmusador A-COLL LOWER, LDE, confroia la operacion de
'3 iz anfcolision sihusda &n el fuseiaje anteror nferor. Par mas detales sobre i3 descripoion
de i Unidad de Conirol EXT LT, ZD103, ver CA-A-33-21-D0-00A-0404-4, .

# OFERACKN

La juz anticolsin £n fuseiaje inferor, LO3, e allmenta desde B BAT BUE 1, 2 travds
del intermapdor swlomatico A-COLL LESHT, L0, =heedo &0 &l pamel de Intemuptores
aubomaticos L MISCELLANECUS, PGS [ figura 2 ).
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EHY 33 &F 00 O&D 01 Gi-00

La luz anticodlsian =n establlizador vertical, LD4, == almana desds @ BAT BEUS
Z. & trannds ded Inkermapdor avlomatcs A-COLL LIEGHT, LD2, sEuado =6 & panel de
InErmupdores sviomatcos R MISCELLANECOLE, FPCE.

Ambas luoss estan oommoksdas por os commuiadone s A-CDHLL TAIL, LODS y A-COLL LOWER. LG,
die achuscidn imdeperndienbe, sSEuados =n B unkdad de confrol EXT LT, 200105,

Cuando se pulsa =1 ntemupior NWVE MODE, LT, shuado =n la unidad de control EXT LT,
ZOAC=, la lumissddn exterior pasa a modo compablie con gatas de wisdn noctama NYEE],
desacivindos= las luces anbdoolskn Ser Ca--55-9 5-00-00A-00 A4 .

INMTERFAZES

El sistema de luces anticolsién Hene imerconexicnes | figura 2 J con los sistemas de-
— Eksbemia de Cistribacdn Principal de Comients Comtinua {Wer SA-A-24-51-00-00A-0405~% ]
— Elsbema Compaible com s Gafas de Vishin MNochuma (NS0 OVer G-%-33-1 5-00HI0A DS 0S5
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Figura 1 Luces Anboollsion - SRusckon d= Componentes  (hoja 1 de Z)
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LUCES DE ATERRIZAJE
Desorpckén y Opraciin

1 GEMERALIDEDESR
El avitn Seme dos fancs de atemizaje rstuados =0 las carenas del ren de aberrizaje principal

CIRE VERZION EAQ3 AUDT
2 MITUACKIN DE COMPOMENTES ( figura 1 |

ELEM. [DENT. DENCRINACICN ZONA FANEL REFEREMNCIA
MCECESO Mz
1. LAS  Faro de Atemizaje 164 (1&2y 161BL (162BR] 33431
[LAS)
Z. Z0403  Unidad Confrod EXT LT 217 - 33-40-11
LA Inlemupior LANDING L (R)
(LAS)
L LAT1 R 141 (142f  241BF (242AF) -
LA1Z)
4, PCE Faneld= nt A R P2 - 45115
MIZCELLANEOUZ
LA2  ImlErupior AviomaSce LDG LIGHT
£ PC2  Panel d= nt. Aut L FFy | - 24-51-1E
MIZCELLANEOUZ

LA1 nterupior Aulomatiice LDG LIGHT

C206 VERSION 4801 POOT
3 HTUACKIN DE COMPOMENTES [ figura 2 |

ELEW. [DENT. DENCMINACICN ZONA FANEL REFEREMNCIA
MCZZESD amz

1. LAS  Faro de Abemizaje 161 (182§ 1e1BL (152BR] 334311
(LAS)

Z. Z0ME  Unidad Confrol EXT LT 217 - 34011
LA InlEmupior LANDING L (R)
(LAL)

L LAT1 R 141 (142f  241BF (242AF) -
LALZ)

4, PCE Faneld=int At R 212 - 24-£1-15

BISCELLANEOQLUZ
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ELEM. [DENT. DENCBINACICN ZONA PAMNEL REFERENCIA
ACCEZD N3

A2 Inderuptor Aulomifico LDG LIGHT

£ PCS  Fanel d= It Aut L by | - 24-81-15
MIECELLANEOUS

LAd interupior Automatice LDG LIGHT

4 DESCRIPCION

L fargs de afemizaje, moniados &n &5 canenas del ren de siemizaje principal [2E (DCH),
disponen de uminaciin de tipo viskle y de tpo Inframrojo.

La operacitn de las luces se confrola Individusimente por madis de inkEmopiores
montades eni (3 wnikdad de conéml EXT LT, Z0A09.

Euisie |3 posibilidad de acivar ol sisiema de lluminaciin sriedor compatible con gasss de viskdn
nociuma (NYGEC), desacthnindose 3 luces vislbies ¥ enfmanids &n hncoramiento |35 luCes
infrarrnjas. Esta luminaciin s& acfiva medianke ef inferuplor NYG BMODE, LT1, skuado &n
uridad de comtrol EXT LT, Z0A09 Ver CA-%-33-15-00-00A-0L0 44 1.

§ DESCRIPCION DE COMPONENTES

8.1 FARD DE ATERRIEZAJE, LAE {LAE]
Los farns de abemizaje =stdn montados en las carenas del tren de aémizaje principal 22
[CCH). Caida faro posee cnio Emparss, s para 13 luminackin de Bpo visibie ¥ dos para 13
de tips Inframrodo, de 28 Co. y 200 cada una de elixs. Las Amparas para i3 lusirscin
nfrarmojs, =sidn cublerias por una lents Inframoja, ¥ cubriendo s cinco lAmparas hay una
erile transpansnk=. Eska lent= =5 un cris@l de alo mpacto.
La operatividsd del faro de alerrizaje &5 efecfha 20 un Ango de Erperius de -500C
hasia 718C, v hiasta una altura de S0.000 ples sobre & nkosdl del mar

62 UKIDAD DE COWTROL EXT LT, ZDr08
La unidad de contral EXT LT, 20409, siesda &=n & tablero supsrior d= |3 cabirs de pliolos,
contlene ks componeries para o control de s luces de siemizae.
ElimiEruptor LAKDING L R, LA3 (LA4), contola & operachin del far de iemizale LAS (LAS ) Para mids
detalles sobre i descripcidn de i unidad de control EXT LT, Z0A08, ver CA-A-33-41-00-004%-040A-4 .

# OPERACKN

Ambas luces estin confroladas por los Inbermuplores LANDING L, LAS y LANDING R, LA, de
actuscion imdependients, sEusdos &n 13 unkdsd de confrol EXT LT, 20409 | dguma 3 1.

Cuando & Inbermuptor LAMDING L (K], LA3 (LA4], 5= ajusia en la posicldn ON, [ sllmentacién procedents
die 3 BAT BUE 1 (2], 8 fraves o Inferruplor aufomatioo LDG LIGHT, LAY (LAZ], erengiza & contacior
CDB d= Ia BDU N 1 (2. Enfonces s& allmenta desde (3 BAT BUZ 1 (2], & ranés del fusbie FUA3 y de
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los cormtacikos cemrados del condacior CDE de la BOWU Mo, 1 (2] (Ver Ca-S=-2d -5 1-00-D0 A0S0 -#& |, ¥ de os
contachios ablermos del redd LAT] (LATZ], & ka lumineddn visiblie ded fam de atemrizaje LAS (LAE).

Cuando se pulsa =l InkEmapdor NG MODE, LT1, sBusdo =n la wnkdad de conbeol 22T LT,
ZDAD3, la almentacion procedents de la BAT BUS 1 (21, & raves del memupior aulcmaboo
LG LESHT, LA (LAZ) ¥ de los contactos oerrados del reld LT3 (LT4], snerglza el relé L&A1
(LA1Z). Emfonces la almentackin procedeni= de la BDU Ho. 1 (2] pasa a ravés de los contacios
oEmrados del redd LA (LA al Taro de ademizaje LAS ILAS]D ¥ la lumicsscddn exbericr pasa a
mixdo cormpabble con gafas de vision nochana (MY EC), desascivandose la Iumirscdn visibie

¥y acivandoss las luces de tipo Inframojo Wer CA-%-33-15-00-00A- 04044 ).

T INTERFACES

El sisi=ma de luces d= abemizaje teme interconexiones com os sisSemas de= | flgura 3 ©

— Zlsterma de Distribuddn Principal de Comiente Continua {Yer C&A-A-24-61-0D0-00A-04 044 ]
— lamimacidn de insfrumesnios ¥ Panses Wer A% 33-12 000008 0620 A-4 )

— Estema Compatible oon las Gafas de Viskdn Nofums OVer CA-%-33-15-00-004-0S0 44, 1
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LUCES DE RODADURA
Descripckdn ¥ Opmrackin

1 GENERALIDADER

El avidn tizne de dos faros de rodsdurs de e viskie ¥ dos faros de luz indrarmols
montados en | pala del tren de atemizsje sudliar.

CI06 VERSION A3 AU

2 SITUACION DE COMPOMENTES | figura 1 )

(L]

0.

IDENT.

LE3
(L2

LE1E
(LE14)

Ledz
Z0iE
LB

LES
LB17

LB

LE1E
PCE

LET

LEd

DENCMINACICN

Faro 42 Rodadura

Faro Inframojo de Rodadur

iC3ja d Inferruptor
Unidad de Contral EXT LT

Conmiutadar TAXI
Joparie [ZG de Reiés
Reit

Reje

Joparie OCH de Relés
Reit

Reit

Fanel 3= It Aut R
MIECELLANEQUZ

intzrupicr Aclomatico TAXI LIGHT

Fanel d= inl. Aul L
MIECELLANEOUS

interupior Automafico TAXI LIGHT

Fane| de Fusibies Z&
Fus bl
Fang| de Fuslbles DCH
Fus bl

ZOHA

T3

PAMEL
AGCESO

21CL

24JL

IR

REFEREMNCIA
N2
411
13-44-15

13-43-12
011

246115

246115

VEREZION AG01 PO



3 STUACIKIN DE COMPOMENTES | figura 2 |

ELEM. IDENT. DENOMINACION ZONA PAMEL REFEREHCIA
ACCEZO N3
1. LE3  Faro d= Rodadura 713 - 33-44-11
(LE&]
Z. LE1E  Faro Inframcio de Rodadur 713 - 33-44-15
LB14)
3. LE1Z  Caja de Inberruptor 14 - 33-44-12
4. ZDI09  Unkiad de Control EXT LT 217 - 33-40-11
LBl  Conmutador TAXI
z. - Jopore [Z0 de Relés aH 2MCL -
LES  Fai
LEIT  Fak
g - Joparie DCH de Relés 112 IZ22CR -
LEE  Fai
LE1E  Fai
7. PCE  Fanel de il Awt R 212 - 24-61-15
MISCELLANEDUS
LE2  Imimmupior Aulomalco TAXI LIGHT
g PCS  Fanel de it Aut L aH - 24-61-15
MISCELLANEDUS
LE1  imimmupior Aulomaico TAXI LIGHT
ER - Fans| de Fuslbies 120 2H 2HJL -
LET  Fuslis
10. - Fane| ge Fusloles DCH 112 IR -
LE8  Fusie

4 DERCRIPCION

Hay dos fanos de lur viskles de 250 valios a 28Y ¢, y dos faros de luz inframoja die 200 vabos,
3 28V c.c., monkydas 26 |3 pats del fren de slemrizale aumlar del aiin.

La pp=raciin de las luces de rodadura se controlan por medio del conmutador TAXL, LB11,
miontado =n & unidad de condrol EXT LT, 20109, aungue s& fienen di=renies fusmies de pofencks
para =ncontar condicloneas simples de fallo, ¥ s0l0 5= pusden eperglzar cuando & ren de
aterizaje auxilar ko s& Encusnire & 13 posicin de dentro y bloosdo.

La posicion del tren de atemizaje ausdlar se detects por medio de microinbemuptores,
instalados en @ caja de intemupdor LE1.
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Exizie |13 posibilidad de sciivar o sisfiema de luminacion exiedor compabble con gasss de viskin
ncciuma (NVGEC), desacthvindoss b luces visibles y enfmando sn funcomamisnio as luces
inframojas. Esta lluminacldn = acfiva medianiz el iInfemuptor NYG BMCDE, LT, skuado en &
unidad de controd EXT LT, Z0D09 (Ver CA-A-33-15-00-00A-0L0A-A .

§ DESCRIPCION DE COMPONENTES

g1 FaR0 DE RODADURA, LB [LB4)
Las juces de rodadura de tpo visible son dos faros montados en el fren de aterzaje
auxilar. Cada faro posee una lAmpars d= 250 W, & 28V cc

82 FARD INFRARRO.JO DE RODADURA, LBAE (LE1H
Las luces e rodsdurs de tipo infremojo son dos Wmpares equipadas shuadss en
£l iren de yiemiza)e sudlisr, Cada Wmpara es de 200 W, a 25 V c.c. Poseen una
panfalla probeciora para evitar poskies Impachos.

63 CAJA DE INTERRUFTOR, LEAZ
La caja de intemupior LB1Z, shusda =n & compartimisnio del iren de siemzajs auxiliae, deb=ci (2
posiclin del tren de aterzale aweilar por medio de microimerupiones, ¥ permiiz la operaciin d= las
uces de rodadurs onicamande cuardo & tren de aemizaje =i en posiclon exiendida

g4 UMIDAD DE COOWTROL EXT LT, ZDA08
La unidad de coninal EXT LT, Z0409, siusda =n & tabiero sup=rior d= 13 cabirs die pliglos,
contiene los componentes para el control de ias luces de rodadura,

El conmivtador TAXI, LE11, controla I3 operacitn de 1as luces de rodadura LBE (LB4)
¥ LE1S (LE14). Pam mds detalies socbre |3 descripcitn de |a unidad de confrol
EXT LT, ZD10%, ver CA-A-33-21-00-00A-0=0A-A .

§ OPERACKN

Las luces de rodadura s allmentan desde |a GEN BUZ 1 (2), BUE 2 {10, a twés del fusibie LET
(LES), y de los relés LBE (LBE) y LBAT (LB16) { figura 3 ). Cuando &l conmutador TAXI, LE11, 52 ajusia
en la posicidn ON, se envian 28V C.C. desde [a BAT BU3 1 (2], a tmwis del iInteruphor automdtico
TAX] LIGHT, LE1 (LB2], & redé LBS (LBE]. El cincuifo se clema a través del microinteruptor LE12,

que permite & operacion del nelt LBS (LE&) onicamenke cuando e ren de atemizaje suiliar estd

en posiddn extendida. Enfonces se activan los faros de rodadura visibles LB3 (LB4)

Cuando s& puksa &l imemupdor NG BODE, LT1, sihusdo =n |a unidad de corérod EXT LT, 20409,
Ia aimenitaciin procedienie de la bamra BAT BUE 1 (2), a tavés del intemupior aubomation TAXI
LESHT, LB1 (LE2) y d= ks contachios cemados del reld LT3 (LT4), emenplza & el LBAT (LB1E].
Enfonces se desactvan los farcs de mdadura vislbles, L33 (LB4), y s& acthan los fans de
rodadura imframojos, LEAE (LB 14) (Ver Cl=A=-33~15-00-00A-0404-A .
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ERT 33 &5 UL URLU U1 E71-UU

T INTERFACER

El sistema de uces de mdadurs tiene inéerconexiones con los sistemas de:
- Zkiemia de Distribudin Principal de Comenfe Continua (ver Go-A-24-51-00-00A-0404-4
- Zltemay Compatibie con las Gatas ds Viskdn Moofuma (Ve CA-4-33-15-D0-00 808084 1
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LUCES DE GIRC EN PISTA
Descripcidn y Opemciin

1 GENERALIDADES

El aviin fene dos uces de gim =n pista insaiadas =n a5 carenas del tren de stemizaje principal.

C205 WERZION LAD3 RuO1
2 HTUACKON DE COMPONENTES | figura 1

ELEM. IDENT. DENOMINACION ZONA PANEL REFERENCIA
ACCESD N3
1. LH3  Luz de Giro en Plsta 161 (162) 1e1BL(162BR)  3M4&FH
[LH4]
2. ZDM0S Unidad de Control EXT LT 17 - tEligh
LHY1  Conmutador TIOFF
3, - Joporie [2C de Redés 21 0L
LHS  Rel
4, - Joparie OCH de Relés 21 220K
LHE  Relt
5. PCS Faneldeint At R Fr2, - 24-41-15
MIGCELLANEDUS
LG2  Interuplor Automafica T-OFF LIGHT
E. PCS Fanelde nt Aut L 21 - 245115
MIZCELLANEOUS
L&1  Inderupior Automafico T-OFF LIGHT
. - Fanel de Fuslbies 2 IH JHIL
LHT  Fusibie
8. - Fanel de Fushbles DCH FP2, IR
LHE  Fuslbie




3 MTUACKIN DE COMPOMENTER | figura 2 |

ELEM. [DENT. DENCMIMACICN ZONA PAMEL REFEREMCIA
ACCESRD M3

1. LH3  Luzde Siro en Plia 161 (182} 1B1BEL (1628R]) 334511
[LH4)

2. ZOATe  Unidad de Contral EXT LT 217 - 33-40-11
LH11  Conmutader TIOFF

3, - Bopaorte (L& de Reiés Ky | 2H1CL
LHE Rel

4 - Boparie DCH de Relés 28 IR
LHE Rel

£ PC2 Fanelde ml Au R 223 - 24-81-15

MIZCELLANEDLE

LEZ  Imierupior Automdaloo T-OFF LIGHT

E. PC3  Fanel d= int. Aut L 2H - 246118

BIECELLANEDOLE

L31  Inieruplor Automalco T-OFF LIGHT

T - Fainel de Fuslbies [Z& 2H 2HJL
LHT  Fuslbie

g, - Fanel de Fuslbles DCH 127 P
LHe Fusibiz

4 DERCRIPCION

Las luces de gim Bn pists esldn montsdas em a5 carenas del ren de abemizje principal (23 (DCH)L
2u misin consisie en uminar & costado y frente O=l avion par ayudar & 105 pliolos & identfioar
las zonas de giro en pista, cuando ef avidn estd en modadura por @ noche.

La operacin de s luces de girc &n pista s& confroda por medo de un conmuiadar
mioniado &n s unkdad de comiml EXT LT, 20405

Exishe |3 posiblidad de activar & sistema de (luminaciin sxierior compaible con gafas
de vislin nochuma (NYGC), desactivindose Bn B38 C350 |35 uces de ging =n pists. Es@
laminacidn 5= acfva medanée & (nk=mapior NVE MODE, LT, siuado =n 3 wnikdad de
confmal EXT LT, 20909 (Ver CA-A-33-15-D0-00A-04048-4 1

§ DESCRIPCION DE COMPONENTER

6.1 LUZ DE @RD EN PIETA, LHE {LHE)
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Las luces de giro =n plsks son dos Taros montados &n las carsnas del ren de aberrizaje principal
24 (DAL Cada Tar poses una Ampars de 250 W, o 28% c.c.

UHIDADY DE CONTROL EXT LT, J00108

La unidad de cominol EXT LT, ZO0109, sihasds &=n & abiero supsrior de 3 cabimes de pllotos,

contieEne o components=s para = conrol de las uoss de gino en pista.

El commuisdor THROFF, LH11, conroda |a operackon de las luces de gro &n plsss, LHS (DH4 ). Fara mas
de@iles sobine & desoripe bn de B unkdad de oonbrol EXT LT, Z0109, wer S A&-A-3 341 -00-0 0A-03 05~ .

OFERACEIH

Lz buces de giro &n pista, LHE [LH4), s almentan desde B SENM EUS 1 (26, BUE 2 (BUE 100, &
raves del Susbde LHT (UHE) ¥ ded rele LHS [LHE]) [ Bigura 3 ). Suamndo & commubsdor TAOHEF, LH11,
SE ajusis en 3 posiclon O, s= enwvian 28V c.c. desde la GENM BUS 1 (&), a raves del indesrupbor
automaico T-DFF LESHT, LG1 [LGZ) y de los contacins del redé LTS (LTS al relE LHS5 (LHS), =]
cual s&= snergiea. Enfonoes: se actvan las luces de giro sn pisis, LH3 LS

Cuando se pulsa = nkEmupdor WS MODE, LT1, sBuado en la wnidad de conbrol EXT LT,
ZOADE, la lumirsscdn exberior pasa a modo compaidble Don gafas de wishin nochama [ S50,
desacivandos:s las luces de girm =n pista (Ver SA-A-33~1 S-00-00A-0£ 0%-4 ].

INTERFATZES

El siste=ma de uces de gino =n plsta Hens InEroonexiones com los sistemas de:
— STsbterma de Disiriboaddn Principal de Comiente Somtinua (Wer SA-A-24-61-D0-00A-04 0484 ]
— Elstermia Compatble con Safss de Visln Moctuma {Wer -8 31 S-00-0 0A-D A 0% ]
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Figura Z Lures de Gl &n Plsfa - 3ituaciin de Componemtes  (hofa 1 de 2§
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LUCEE DE INZFECCION DE ALL
Descripcién y Operaciin

1 GENERALIDADEE

El avitn bene dos luces, una 3 cada lado del fuselaje anterior, que luminan ot bordes de
ataque de ala, las =ntradas de aire d= modor y las halices

CI05 VERZION EAQ3 R
2 MITUACION DE COMPOMENTESR { figura 1 |

ELEW. [DENT. DERCMINACICN ZONA PAMEL REFEREMNCIA
AGCESD M3
1. LK3  Luzde lmspeccitn de Ala I3 232) - 134511
(LEZ)
2, Z040%  Unidad de Contral EXT LT 217 - 334011
LKS  Conmutador WG INSP
3, PCE  Fanelde nt A R . - 24-E1-1E
MIZCELLANEOUZ
LK2  Imi=mupbor Automidlico WG INZP
LIGHT
4, PCs  Fanel 3= int. Aul L I - 24-E1-1E
MIZCELLANEDUZ
LK1 Inferupbor Automidtico WG INSP
LIGHT

CI06 VEREION AG0 PO
3 MTUACION DE COMPOMENTESR [ figura 2 |

ELEW. [DENT. DENCHAINACION ZOHA PAMEL REFEREMNCIA
ACCES0 Mz

1. LK3  Luzde imspecoion de Ala I3 [232) - 334511
(LK<

2, Z0A0=  Unidad de Control EXT LT 217 - 134011
LKS  Conmutador WG INSP

3 pPos  Faneld= int A R i - 24-E1-1E

MIZCELLANEDUZ

LK2  Inferupbor Automidtico WG INSP
LIGHT
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ELEM. IDENT. DENCMINATICN ZONA, PAMEL REFEREMNCIA

ACCEEO 2Nz
4, PCS  Fanel d2 inl. Aul L 24 - 46115
MISCELLANECUZ
LK1 Irizmuptor Automistios WG INSP
LIGHT

4

G

6.1

g

DESCRIPCION

Las huces de irspecciin de Al estin montadas a cads lado del fuseisje anberior del avidn. Las
luces se ajustan por separado para Juminar la zona de ala adecuada. Estas luces faclikan la
comprobacan visua de |3 formaciin de hi=io &n veeio, o luminaciin para mantenimienio en tisra.
Las Wmparas pusden ser sustiuldas sin rsquerr = reajuste de as uoes.

L op=racion de las luces de imopecciin de ala se coniroky por medio de un conmuiador
miontado &n & unidad d= comiml EXT LT, Z0408.

Exisie |3 posiblidad de activar e sisiema de lluminaciin exiedor compadbie con gafas de
vislin nocluma (MYGC], desactiviindose &n esE 0350 185 luces de mspeockin de ala. Eska
luminackén s= acfiva medanie & Inkermaptor NYE BMODE, LT, sthado &n ka unikdad de
coniml EXT LT, 204909 (Ver CA-A-33-15-00-00A-04048-A 1

DESCRIPCION DE COMPONENTES

LUZ DE INBPECCION DE ALA, LKE (LK

Las uces de inspeccidn de aly son dos Taros, montados unc 3 cada lado del fuselaje
anieriar, Con lenbes rAnspareni=s § prematicas de crishl Ermomesisienie. Cada
fars posee una lAmpara dis 150, 8 28V co.

UKIDAD DE CORTROL EXT LT, ZDA08
La unidad de contral EXT LT, 20409, siusds =n & tableno supsrior de |3 cabins de pliotos,
cointlene kos componentss para = coniral de |35 luces @& Inspecckén d= ala.

El conmutador WG INSP, LKS, confrola la cperaciin de |3 luces de Inspeccldn de ala. Fara mids
detalies sobre 3 descripoldn de & unidad de control EXT LT, ZDA09, ver CA-8-33-41-00-00A-0404-4 .

OFERACKIN

L3 luces d= Inspeccitin de als, LK3 [LE4), 5= slmenian desde |3 GEN BUS 1 (2], 3 ravés
del interuphor automdtcs WS INEF LGHT, LK1 (LK2] 1§ figura 3 | Cuando el conmutadar
WG N3P, LES, s& ajusia &n & posickn Of, == snawvlan 28 o 3 tavis de los contscios
def reld LTS (LTE] & las luces de Imspeccion de ala, L3 (LK4).

Cuando =& puka iRterupior MYG MODE, LT, sthuado en |3 unildsd d= confrol EXT LT, Z04049, 13
luminackén extericr pasa & modo compatble con gatas de visiin moctuma (NYGC), desacivandoss
Ias luces de mspecodn de sl (Ver CA-A-33-15-00-0A-040A4, |
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7 INTERFACES

El sisb=ma de luces de inspecclon de ala tisne intsrcoresionss con los sislemas de:
— Ekstema de Cistribachdin Principal de Comente Continua (Wer SA-A-24-51-D0-00A-0404-4 ]
— Sksbemia Compatibes con Gatas de Visn EMocturna (ver CA-A-33-15-00-00A-04 054 ).
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LUCEE DE FORMACION
Cescrpckin y Op=rackin

GENERALIDADER

Las juces de formacién se empiean como efemenios auxliares dursnts los vuelos de formackin
nochumics, con & fm de calcular las dshrcias y posiconss aprorimadas d= of aviores scompafantes.

STUACIKON DE COMPONENTESR [ figura 1 |

ELEM. [IDENT.

1. LR3
{LR4]

LRS
(LR1D]

LR11
LR1Z]

LR13
(LR 14

[LRE]
LRY
{LRE]

3, LRIE
(LRE]
LRIT
(LR28]
LRH
(LR30]
LR35

(LR 3&]

4, LR
(LR3Z]
LR33
(LR

£ Z0me
LR

g, PC13
LR1

DENCMINACICN

Luz de Formacikin

Luz de Formaciin

Luz de Formacitn inframoja

Luz de Formaciin Inframoja

Unidad de Control EXT LT
Conmutador FORM

Fanelde Int. Aut. 2YZTEMZ 1
nieruphor Aulomalico FORM LT

ZONA

231 (Z32)
323 (323
321 [(5Z2)
163 [fe2h

522 [622)
522 (B2}

231 (232
163 (182}
321 (9Z2H
ek

522 (6Z2h
522 (B2

7

PAMEL
ACGCESD

REFEREMCIA
ama

134811

334811

134212

134212

134011

2551-11

DESCRIPCION

El avidm Incorpory dos dlas de uces &=n forma de bandas siecimiuminiscentes vis lbies &
Infrarojas, dsiribuldss siméticamant= &n & puniss de las alas, ssiablizador vertical y parks
superior & Inferior del fuseiaje, madss 3 115V C.a. y £00 HZ
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4

4.1

La pperaciin de las luces die formaciin se controlan por medio del conmutaidar FORM,
LA2, mamtado &n I3 unkdad de confmd EXT LT, 20109,

Exisie Is posiblidad de actvar = sisiema de minackn exierior compatible con gatss de visin rociuma
(NWGC], decacfivandose sn g oxto s luces visibies de formackin y activiindose [as de tipo Inframaja.
Esla lluminaciin compatible con gafas de vizkdn noctuma (NVGEC) & sciva medlanke & ink=ruptor KV G
MODE, LT, skuado =n |3 wnidsd de control EXT LT, 20109 (Ver CA-4-33-15-00-00A-040A-4 ).

DESCRIPCION DE COMPONENTES

LLZ DE FORMACION LRS A LR14

Las huces de frmaciin son bandas electoluminiscent=s de color verde que Operan

3 un wobaje 020 de 115V ca ¥ 200 He.

LLZ DE FORMACION INFRARRCJA LRIS A LR3E

Las luces de formaciin son bandas elecmuminiscenizs de tipo Inframojo que

operan a wn vokaje ot de 115 W oca. y £00 He

UMIDAD DE CONTROL EXT LT, ZDri0e

La unidad de contred EXT LT, 20409, shuada =n o tablero sup=dor de |3 cabina de pliotos,

pomliene ios Componeniss para &l contmd de s |upss de Srmaciin

El commutsdar FORM, LR2, conirola la operacion de las uoss de formacion. Fam mas deballes sobre

I3 desoripcidn de 13 unidad de confrol EXT LT, 20409, ver CA-%-23-4 -00HD0A-DOA-4, |
OPERACKN

Lag luces de formaciin se almentan de 195W c.a, desde oo comvertidores [Ver

- 24-2 O-I0A-T O A=A |, & fravds del Inderupicr swiomagico FORK LT, LR1, sihesdo en ol panel g
Intermupdores aulomaticos 3Y3ATEMS 1, P13, Cuando &l conmisiador FORM, LRZ, 58 Zjusta &n [a posicin
ON, 5= envian 115V C.a., & ravis de los confacios del reld LTS 2 las luces de formiachon wiskdes ( dgua 2 L

Cuando t= puisa & inésruptor NYGE MODE, LT1, sEuado &n |3 unidad de confrol EXT LT, Z0A03, 13
[uminaciin exterior pasy 3 modo compatbble con gafas de viskin nociuma (NYEC), desactvandose [as
luces de formaciin de tpo viskle, y actidndose las de Bpo nframcio (Ver GA-4-33-15-00-004-D40A-4 ).

INTERFACER
El sistema de lupes de formaciin tene inkerconedonss con ko sisemas de

- Generachin de Comenbs Allema - Frecusnca Conskandes (Ver Ch-A-24-21-00-008-040A-4 )
- Zlistemia Compatile con Gatas de Visiin Mociuma (Yer CA-A-33-15-00-00A-040A-A ).
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INGPECCION - REABASTECIMIENTS EN WUELD
Descripcién y Operacion

1 GENERALIDADEER

El altn tiene un faro de juz visibie sthesdo junio 2 i pértiga de reabastecimiento, que asequra i
adecuada lluminaciin de fodos los eiementos involicradios &n [a mankobns de neabastecimiento &n vuedo,

2 HTUACKON DE COMPOMENTES | figura 1)

ELEM. [IDENT. DENOBINACICN ZOMA PAMEL REFERENCIA
ACCEBD oMz
1. LES  Luz de Inspeccidn 312 SMBT 334511
z. Z0M0=  Unidad de Control EXT LT 217 - 13401
L22  Conmutador BOO0OM
3. - Zopore OCH de Relgs 112 ZZICR
L33 FReld
4, PCE Fanelde inl Aul R . - 4-51-15
MIZCELLANEOLE
L21  inlemuptor Automatico BOOM LIGHT
E. . Fane| de Fusibles DCH R, IR
L22  Fuslbl
1 DERCRIFCION

Hay un fams de ez viskie d= 250 vabos a 28Y c.c. moniado =n & compartsienio
dierecho, bajo ks carenas anferores del aly ceniral

La ppmraciin de |3 luz de mspeccitn-reabastscimiznts en vusio s& controla por medio del
conmutador OO, L3232, Incallzsdo =n |3 unidad de conteal EXT LT, 20409,

Existe la posibilidad de actvar e sistema de luminacidn exiedor compatible con ga‘ss de visin
noctuma (WY GC), desactivindose & e de iRspecciin-reabastecimiento &n vueig. Exta lluminacidn
compatile con gafas de viskin roctuma (NYSC] se aciva mediants el ineruptor NYE MODE, LT1,
sEuado en i3 unidad de control EXT LT, ZDA09 (Wer CA-A-33-15-00-00A- 40044 |

4 DERCRIPCION DE COMPONENTESR

41 LUZ DE IMSPECCION, LEG
La luz d= inspecoidn-reabastacimiznio &n voels conskstie &n un fare monado en & compartimiznbs
derecho, bajo ks carenas anieriores ded ala central. Elfaro poge= una [&mpara de 250 W 3 29V C.C.

> [m | <



EHT 13 &% 00 0&D 01 O9-00

4z UNIDAD DE CONTROL EXT LT, Z0108

La unidad de control EXT LT, ZD109, sihsda &n = tablero supsror de la cabima de pliotos,
contliene oz componenies para el oonirol de 2 e de inspecckon.

El conmutsdor BCO8l, L322, conbrola la operascion de la luz de inspeccidn, L2325, Para mids detalles
soibre b descripciin de la unldad de oominol EXT LT, Z01058, wer Clef-3 3 - - 00000 -TRLILA -4, |

COFERACIKH

La bz de inspecciin, LES, s= almenia desde SEN BUE 2, a ravés del Tuskbd= L34 v del ek L33 |
flgura 2 L CTuando e conmaiador BO0OM, LE2, se ajsta =n B poskoon O, se anvian 250 oo, desdes
la GENM BUE 2, a raves d=] indermupior auhemdtos BOOM LIGHT, L21 y 3= oS contscios del rele
LTS, al relg LE3, =l cual s= snerglza. Emvonces se acthea la lux d= inspecckdn, LE5.

Cuandc == puisa = Imtsrupbor NG MODE, LT1, sEuado =n la ankdad de conirod EXT LT, ZDA03, 1a
laminackn exbericr pasa a modo compatbible com gafas o viskiin rociuma (NYSC00, desscivandose la
lur di= InmpEcckin-reabasiecimiento em vusko, LES (Wer CA-A-33-15-D0-D0A-08 0% % .

IMTERF&ACTES

El sistermia de imspecciin - eabs siechmilsmn &n vusko Sems rercone eicne s oon oS sistemas e
— Sksbrma de Distribwcidn Principal de Comienie Continua {Wer SA-S4-24-81-00-0 040308~ ]
— Esberma Compatible oon Gafas de Visiin Moctuma Wer Co-A-3 31 S-00-00A-0308 -4 .
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Figua 1 Inspescciin - Reabastecimienio em Yueko - Shackon de Compomentes  (Foja 1 de 2]
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ILUMMNACEON DE EMERGENCIA
Cescripdin

GENERALIDADEE

La luminadtn de emergenca proporciona lesinackie inberior, lluminackin de pusdas de sallda ¥
alumbsrads con foros exterores &n sihustlones de =mergencla o en caso de falo de allmertadon de uoes

La lNuminacidn de =mergencla se compone de:

— luminackiin de Emergencia de Cabina Prncipal (Vier CA-A-33-S9-00-00A-0404-4 |
— lumiRackn Exferior de Emargenda (Ver CA-A-33-52-00-008-0404-A |

— luminackin de Emergencia de Cabina de Floms [Ver CA-A-33-53-00H0A-D4 0044, |

LUMBMACION DE EMERGENCIA DE CABINA PREMCIFAL
Descripcidn ¥ Opemaciin

GENERALIDADESR

Laxs luces de emergenclia &n cabira principal proporcionan Juminachin &n sHuackones de emergencis
o =0 caso de falo de alentacion del sisberes de lluminackan principal.

ZITUACKIN DE COMPOHENTES [ figura 1 ]

ELEM. IDENT DEMOMINACITN ZOMA PAMEL REFERENCIA
ACCESOD ans

1. WHZIZ, Luzde Fasik 33T - 33-51-12
WHZ3, 153754,
WHZ4, 244
WHZS,
WH40

z. WH13, Luz de Salida z3iiz3z - 33-51-13
WH14, 251252
WHIT,
WH18

3. WHZ, Fuenis de Allmeniacisn por Baberia 234233 - 33-51-31
WHE, IE2iT53
WHT,
WH=

4. Z0110  Unidad de Comtrol INTERMAL LT 217 - 33-21-11
WH4  Ini=mupior OMIARMICFF - -

5. Z0MZ9  Unidad de Control Posterior 251 - 33-31-13

ATTENDANT CONTROL
WHE IniEmupior ORUARMIGFF -

. pPC3 Fanel d= int. Aut L an - 24-51-18
MISCELLANEOLE

WH1 IniEmupicr Automalico EMER LIGHT

DESCRIPCHON

El sisi=ma de llaminacikin de emergencia de cabina principal estd Somado por cinco luces de pasiio,
sEuadas =n & fecho, 3 ambos lados del e ded anviin, una luz de salda al lado de cada una de ks
pusrtas de paracaldisias y de la pueria de emesrgenda y ol encima de la peerks de tipulackin.

En caso die fallo ded mormal suministro eléciico, s =nargia para la luminscidn de smergencls =
obé=nida de cuafro fusnies de almeniacion por baterias. Las fesmies de allmeniscion por baleria
WHS 7 WHS esHn sEuadas =n = mamparo ateral superion gulerdo, =n 3 3TA S136 y 3TA
14778, respecivamenie. Las fuenies de almisn@cion por baberia WH2 ¥y WHT estan siusdas en el
mamipano laberal supsrior derecho, em la 3TA 7188 y 3TA 17120, respectivamends.

> [ | <



El sisiema == confrola desde & inierupior WH4, sEuado =n i3 unidad de conbrol INTERMAL LT,
Z0410, &=n el tablem supericr d= & cabina de plodes o blen desde & Inkermapdor WHE shuado
eni |3 unidad de coniml ATTEMDAMT CONTROL e=n la 3TA 17150

El sisbemia se almenta com 28Y C.c. procedenies de & BAT BUS 1 a trawvés del inferupior aulmdticn
EMER LE3HT, WH1, skusdo &n & panel de inferuptores automaiicos L BMISCELLANEQUE, PCA,

4 DERCRIPCION DE COMPONENTES

41 FUENTE [E ALIMENTACKSH POR BATERIA

La fusnte de alimentaciin por bateria (1) consksie &n una caja reclanguiar provista de cuatro punfos
de fijackin (5], gue han Sido traladics para dar conexldn @ masa. Una tapa (), susta por cuatm
brochiss Apldas (2], pusde ser desmontada para i sustBuddn de las bafsras inferores. Un comechor
[4] 3= conexion siEcrics ssH sbusdo =n umRo O s exiremos o 13 unikdsd | figum 2 L
L3 fusrie de almen@acidin por Dateria opeara en =S modos:
- OFF

Hay 28Y ... =n |3 borma C. Las baterias inbericnes =stdn cangadas y mo hay tensiin de sallda.

- ARM
Hay 22V C.C. i |3 boma B. Las baienas nierores &sidn cargadas ¥ mo Fay Ersiin de
salida. B= activa un circulte inderior que conecla las baterias para dar una salida de &V
C.C. cuando faila |a kenskin de 28 co. en las Bomas A B y C.

- 0N
Hay 28Y c.c. =n las bornas Ay B. Estd coneciado o ciroulo Inferor, ¥ activadas s salldas de 5V C.o.

42 LUZ DE BALIDA
La luz de sallida comsishe =n una caja rectamgular (1) d= polcarbonaic con una tapa (2) frontal
raslickda blanca metida a presiing ¥ un dfuesor de luz (3) metdo 3 preskon, sEuado =n i3 parie inferor |
figura 1 1. Un coneclor elécirico bipolar estd siuada =n 13 parts posterior de 13 caja.

L3 unidad confens once [Ampanss de SV y 0,6A. L3 Bpa fraslicida (2] y & diusor de
bz (3) pusden desmontarse para susdhur las Ampans.

4% LUZ DE PABILLD
L3 |z de pasiio conrsisiE & un conjumn g cala (2) f]ado 3 un conjunis de paca (3). Una ente d)
d= rEsima de polcarbonalo =std sBuada =n |3 parte fromial del conjunio die placa (3) ( guad L Un
ponecior (1), provisio de dos rminales roscados, Shisdo en la parke fasera del oonjunio de caja
[2] proporcicng |3 conexlon sldécirica. La onidsd confiers una Empara d= &Yy 0,454 La lenée (4)
pueds ser desmonkada, pulsando un achuador 3 ravés del @iadro (5), para sustiulr |3 @mpara.

& OPERACKIN

Cuanda & infsrupbor aubemidtics WH1 estd mietido y todas los intemuptores stdn =n CFF,
la alm&mackin de 28Y c.c. =si4 comeciada | figurm & y figurm & &
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— A& la boma G de iodas ks fusnies de almen@acken por bateria
— Al sistema de awviso de Salos en wuelc (B Indcacksn EMER LTS eskl encemsdida)
WEr CA-A-IE 1S 1-D0-00A- TS0 -5 1.

Cuando =] inderupior WHa S WHES esHE =n AR, se =cfan cargands bdss s baberias, ¥ los chculos
Inbericres estim =n condiclones de serviclio. La indcackisn ERMER LTS =& apagasda. Cuaklqulesr corfe de b
Ersion Bard gue = chrculte Interor de cada unkdad comecte las babterias inbeEriores a las luces respecias.

Todas las luces pusden comsctarse ponlends =n ON Dsalgulens de los oS Inbemuphores WHS O WEIS.

Cuando os dos Intsrmaptores esAm =0 OFF, s choullos Interionss. estan Seera de e loho.

8 INTERFATZES

El sisterma de leminackss de emergenca e cabina principal tienes inbErconexiones

con los sigulentes sdstermas | flgura 5 y fgura & o

— Skbterma de Semsrmacion de Cormienbs Conmtinua e ST - 1 -00- 000 TS [

— Zkberma de Cistribwchdn Principal de Cormenie Conmtinua (Wer S8-S0 4-51-00-D0A-030%% 1
— ElbeEma de Avisos de Fallics en Vaelo (W CA-S -1 -5 - 00008 - D408 -5 [

— SEksberma de lHuminacion Exteror de Emergemnca (ser G- 3-S5 2 - 0000 T=b0A-M o

.. ETE NaEd

ERT 323 371 UL U&D W7 @1-UU

e R R el e A 1

“lgura 1 laminackn de Emergencla en Cablma Principal - SHuackin de Componendes  (hoja 1 de 2§
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Figera 3 Lur de Salds, WHI13, WH1E,

Figura £ Lux de Pasiio, WHIZ, WHI3, WHI4, WHIs, WH40



ILUMIMNACION EXTERKIR DE EMERGENCIA
Descripeidn ¥ Opmrackin

GENERALIDADER

Las luces extericres de amengencla proparcionan lluminackdn & shuaclones de emergencla o
Bh caso de falic de sllmentacion del sisizma de lumirsckn pringipal.

SITUACION DE COMPONENTES | figura 1 |

ELEM. [DENT. DERCINACICHN ZONA PAMEL REFERENCIA
ACCESD N3
1. WH11, Froyechorde Salda de Emergenca b et v - IFE2-11
WH12, 251rs2
WH13,
WHZD
Z. WH2, Fuenie de Allmentackin por Ealeria 23233 - 33-59-1
WHs=, 252153
WHT,
WH=
3, ZOA10  Unidad de Control INTERNAL LT 217 - 332111
WHd  Indemupior ORIARMICFF - -
4, ZO0MZ3  Unidad d= Conrdrol Posherior 251 - 33-39-13
ATTEMDANT CONTROL
WHE  Iniemupior ORIARMICFE -
z PG Faneld= int. Awst L 2H - 24€1-18
MIZCELLAKEDUE

WH1  Inderuptor Astomalico EMER LIGHT

DEECRIPCION

El skstama de uminackn exterior de smergencls estd formada por cualre proyectores, shuados =n
revestimiento axberion & ambos [ados del sje del avidn, cerca de cada una de las puertas de salda,

Lics proyeciores WHT y 'WHTS esidn en o do pquisndo, =n & ETA T1E8 y 3TA 15204, respectvamente
L progreciones WH12 y WH20 =sidn en 2| lado derecha, &n 12 3TA 6152 y 3TA 1580L,

En caso de falo ds) normal suminisér skécirico, |3 epengla para i3 lluminaciin sxtedor de &amergencla
&3 obberida de cuatro fuenies de almen@ciin por baterizs. Las fusnkes de alFeniacion por
baferiy WHS y WHSY estdn sBuadas =n = mamparo lateral superior Equierdo, &n 3 STAS136 y 8TA
14778, respectivamende. Las fusnies de almenacion por baterda WH3 y WHT esidn shusdas e el
mamiparo laberal superion derecho, Bm 13 3TA 7162 y 3TA 17190, respactivaments.
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4

4.1

El slsfema == confrola desde &) inderupior WH4, sEuado &n & unidad de control INTERMNAL LT,
ZO10, &n &l fablem superior de &5 cabing de ploécs o blen desde & nEmapdor WHE shuaid
en |3 unidad de confol ATTEMDANT CONTROL e=n I 3TA 17150

El sishemia 5o almenta com 28V .. procedentes die s BAT BUE 1 a iravds del Imterrupior automdtico
EMER LE3HT, WH1, skhuado =n & pane| de inéeruptores aulomafices L MISCELLANECQUS, PCY,

DEZCRIFCION DE COMPONENTES

FRCYECTOR DE SALIDA DE EMERGENCLA

El |progrecior de salids de emergencla femes una enie desmontable, ada mediante ousing iomilos.
L3 lerée psbd sujets a conjunio de luz por un cordin, debddo 3 que =yisien dos condguraciones
de luz diterendes, una Zqulerda (WH12 ¥ WH12) v olra derecha (WHI y WH2D).

FUEKTE DE ALIMENTACKN POR BATERLA

La fu=nie de alimentaciin por baberia (1) consksée &n una caja rectanguiar provists de cuaing punfcs
de djackdn (5], que kan sko rabEdos para dar conexion 3 masa | fguma 2 1. Una tapa (3, sule par
tuairo broches rpldos (2], pusde ser desmontsda pars & susfbecion de [as baferiss infedores. Un
canecior (4) de comexidn elécirica =i sRuado =n wmo de oS exiremos de 3 unikdad (1)

La fuenée de almenmciin por bateria opera en res modics:

- OFF
Hay 28Y c.c. &n |3 borna C. Las baberias Interiones astén cargadas ¥ no hay tansitn de salida.

- AR
Hay 25V c.c. enla boma 2. Las baberas iniedores ssidin cargadas v mo Fay erslion de
salida. 3= activa un cintulto Imerior que conecla ks baterias para dar una salkda de &Y

c.c. cuando faita |a fensién de 285 cc. en las bomas &, B y C.

- O

Hay 28% c.c. =n ks bomas A ¥ B, Est coneciado ef Croulic imieror y acivadas las saldas de 6Y C.C

OFERACIKON

Cuanda o inferuptor aumdtics WH1 =5t metido y todos los inkerupbores =sisn =n OFF,
I3 almentaciin de 28Y c.c. =558 comeciada ( figurs 3 y figurs £
- A |3 biorma C d= fodas i fusniss de almenbaciin por bateria
= Al slsiema de aviso de falos en wvuelo (& Indcaciin EMER LTS esi encendida)
ver CA-A-31-51-00-00A-0408-4 1.

Cusndo o imieruptor WHE & WHE est en ARM, s& =580 cangando Ddas a5 bakerias
¥y los circukos Interiores =st@n en condiclones de serdcic. La indicackin EMER LT2 estd

apagada. Cuslguber oorte die |3 fenskin fiard gue & ciroulo Interior de cada unidad conscis
las baterias imierores a ko proyectores respiecihos.

Todas a5 luces pusden comneciarse poniendo &n ON cualquiers de los dos Inf=ruptores WH4 & 'WiHE.
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Cuando ks dos inbermaplores es@n en OFF, os ciculios inberiores estdn Seer de ssneico.

INTERFACES

El zistemia die [luminackin exterior de emergencs fens nisrconerionss Con s

sigulenbes sisiemas ( figura 3 y figuras £ ¢

— Elsbrmia de Gemnsmckin de Comente Gontinua er GA-A-ZE -3 1-00HI0ADS0AA |

— Elsbrmia de Cistribeddan Principal de Comienie CGontinua (Yer CA-A-24-51-00-00A-0408%-4% ]
Sksbemia de Avisos de Falios =n Vaeko (e CA-8-3 -5 0000 - 0084 |

Sksbrmia de laminackan de Emergpemncia de Cabina Primcipal (Ver CA-4-33-51-00-004-020%-4 ).
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Figura 1 lluminaciin Exferor de Emergenclia - Siuacion de Componenbes  Choja 1 de 2)
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ILUMIMACICN DE EMERGENCGIA DE CABIMA DE PILOTCS
Desorpclén ¥ Cp=raciin

1 GEMERALIDADESR

La lur d= smergencia &5 una iz portdfl. El sktemy o= copimola medandes un inferupior
sEuado =n Iy unidad de control INTERMAL LT.

2 HTUACKON DE COMPOMNENTER [ figura 1)

ELEM. [DENT. DENOMINATICN ZONA FAMEL REFERENCIA
ACCEZO N3
1. WHE  Luz Foridtl de Filom aH - IFEEN
Z. Z010  Unidad de Coninal INTERMAL LT 17 - 3132111
WHZ  Inderupbor ORARBICFF - -
I PC3  Fanel d= int. Aut L an - 246115
MIZCELLANEOLUZ

WH1 Inierrupior Automitico EMER LIGHT

3 DERCRIFCION

El Inferrupfor de 3 luz de =mergencls WHEZ esid shusdo &n @ unidad de condnol
INTERMNAL LT, Z0490, =n & tabl=mn superior de |3 cabing de pliolos. La kax portail del
plioin WHE estd sEuada detrds del puesio de plioto.

La almen@cidn, de Z8Y C.C., procsde de la BAT BUS 1 3 trewvés del intermaplor automatico EMER
LIGHT, WH1, stuado =n & pansl d= intsmupiores auiomatboos L MISCELLANEDUE, FCA.

4 DERCRWCION DE COMPONENTER

La bz poristl (3] estd sujta & un conjunio de base (2] misdianbe un 53 (1) | fgua 2 L En |3 pari=
posierior del conjunto de b (2] Py tres ferminales para i3 conexidn eléctrica. Defrds die b enbe (5
hay dos eoes indicadonas (4) que == enclenden cuandd la unidad redbe almenackn d= 28Y L.

& OFERACKON

La alimentaciin de 28 c.C. esh coneclaids al ferminal de carga de & luz cuardo =1 inierupior
auiomAtco WH1 =cid metido ¥ &l Risrupior WH2 =cid =n posicién OFF | figura 2 . Las bovi=riss
Intemas = cargan y =l circufio d= acthaciin de |3 ez =std Rhkido.

Caon o Intemuptor WH2 =n posicidn ARM, las baterias inkermas s& cargan y & circulbo de activaciin de [a
luz estd ycthvado. Sl la allmentscidn de 25V .. e destonects de & unidad de luz por alpbn motia,

2l circulto de actvackin conecta ks Baberias internas con i Bepara, i 13 [Ampara se encende.

Caon & Inbemuptor 'WHZ en la pasicldn ON, se enclende la [Ampan.
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g |INTERFACES

El sistemia de lluminaciin de =mergencls de cabis de plioms bene Inbemooney-
lones com koo siguienies sistemas:
— Zktrma de Distibuciin Principal de Comente Contimua (Ver CA-4-24-61-00-004-04048-4 |,

O an an

1l P—
GARM  GKEPET
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Figua 1 Buminaxcién de Emergencla de Cabina de Pliolos - SHhuackin de Companenizs
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