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1
LIMITACION DINAMICA DE INCLINACIONES DE SUPERFICIES DE CONTROL

DE VUELO MONOBLOC DURANTE CONDICIONES DE SUSCEPTIBILIDAD A
ENTRADA EN PERDIDA

AREA DE LA TECNICA DESCRITA

La técnica descrita se refiere generalmente a las aeronaves con cola en

V, con superficies de control de vuelo monobloc controladas automaticamente.
|
ANTECEDENTES DE LA TECNICA DESCRITA

Las aeronaves convencionales se disefian generalmente con una
configuracion de cola en T, en la cual hay tres superficies estabilizadoras de cola
en la parte posterior de la aeronave, con dos estabilizadores horizont‘éles que
estan ubicados sobre ambos lados de un estabilizador vertical y que asemejan la
forma de la letra “T” cuando se visualizan desde la parte frontal o la posterior. Una
configuracién alternativa es la “cola en V”, también conocida como la “cola de
mariposa” donde los tres estabilizadores de cola (dos horizontales y unol vertical)
se reemplazan con dos estabilizadores inclinados, que asemejan la forma de la -
letra “V” cuando se visualizan desde la parte frontal o la posterior. Las superﬁcies |
de control de vuelo movibles difieren entre estos dos tipos de aeronaves. Mientras
una aeronave con cola en T incluye “timones” (‘“rudders”) y “elevadores”
(“elevators”), para controlar de manera independiente las guifiadas y cabeceos,
respectivamente, una aeronave con cola en V incluye un “ruddervator’”, (timén
estabilizador), el cual controla las guifiadas y cabeceos de manera conjunta.

En una aeronave con cola en T, los timones estan ubicados éobre los
bordes de salida a ambos lados del estabilizador vertical (o “plano de deriva”, y los
-elevadores estan ubicados sobre los bordes de salida de cada uno dée los dos

estabilizadores horizontales (o “planos de cola”). En una aeronave con cola en V, -
|

! Ruddervator - combinacion de las palabras en inglés rudder y elevator



hay dos ruddervators ubicados en el borde de salida de los estabilizadores de cola
izquierdo y derecho, respectivamente. Una aeronave con cola en T cabecea hacia
abajo al ladear ambos elevadores hacia abajo, lo que causa menor presion sobre
cada plano de cola y mayor presién debajo, haciendo que los planos de cola se
sustenten y la aeronave baje el morro. De igual manera, cuando se levantan
ambos elevadores, la presion se reduce debajo de los planos de cola Yy esta
aumenta sobre ellos, lo que ocasiona que la aeronave baje la cola y suba el morro.
Una aeronave con cola en V cabecea hacia abajo al ladear el ruddervator
izquierdo hacia abajo y a la izquierda y ladear el ruddervator derecho hacia abajo y
a la derecha, lo cual produce una fuerza general de sustentacion de cola mientras
las fuerzas de guinfada izquierda y derecha resultantes se cancelan entré si. De
manera similar, una aeronave con cola en V cabecea hacia arriba al Iev‘éntar el
ruddervator izquierdo hacia arriba y a la derecha y ladear el ruddervator derecho
hacia arriba y a la izquierda, lo cual produce una fuerza general descendente en
los estabilizadores de cola mientras las fuerzas resultantes de guifiada izquierda y
derecha se cancelan entre si. '

Una aeronave con cola en T hace una guifada a la derecha al ladear
ambos timones a la derecha, lo que resulta en una menor presion al lado izquierdo
del plano de deriva y mayor presién al lado derecho, lo que causa que la cola se
mueva a la izquierda y la aeronave dirija el morro hacia la derecha. De manera
similar, cuando ambos timones se ladean a la izquierda, la presién se red;uce en el
lado derecho del plano de deriva y aumenta en el lado izquierdo, lo que causa que
la cola se mueva a la derecha y la aeronave dirija el morro a la izquierda. Una
aeronave en cola de V hace una guifada a la derecha al ladear el ruddervator
izquierdo hacia arriba y a la derecha mientras se ladea el ruddervatdr derecho
hacia abajo y a la derecha, dando como resultado una fuerza general de cola
hacia abajo (lo que hace que la aeronave dirija el morro a la derecha) mientras
que las fuerzas resultantes de cabeceo hacia arriba y hacia abajo se cancelan
entre si. De igual manera, una aeronave con cola en V hace una guifiada a la
izquierda al ladear el ruddervator derecho hacia arriba y a la izquierda, lo que
resulta en una fuerza general de cola hacia la izquierda (lo que causa que la
aeronave dirija el morro hacia la izquierda) mientras que las fuerzas resultantes de

cabeceo hacia arriba y hacia abajo se cancelen entre si. !



En general, una aeronave con cola en V tiene menos peso y produce
menos resistencia con relacién a una aeronave con cola en T, pero requiére un
sistema de control mas complejo para manejar las superficies de control de vuelo
y también sufre una reduccién en la estabilidad direccional dinamica.

En algunas aeronaves, las superficies de control de vuelo iestén
formadas integralmente junto con las respectivas superficies estabilizadoras de
cola, en lugar de estar formadas como un borde de salida separado y movible.
Dicho disefio también se conoce como una configuraciéon en “monobloc”.

Generalmente, las aeronaves tienen mdltiples superficies de control,
cada una de las cuales se pueden inclinar o ladear con respecto a un diferente eje
rotacional, para controlar diferentes tipos de movimiento de una aeronave. Ahora
se hace referencia a las Figuras 1A, 1B y 1C. La Figura 1A es una ilustracion
esquematica de vista posterior de un ruddervator de una aeronave con cola en V
10, al que se hace referencia como 14, en una posicién centrada con resp%ecto a
un primer eje rotacional, al que se hace referencia como 18. La Figura 1B es una
ilustracion esquematica de vista posterior del ruddervator 14 de la Figura 1A
rotado en direccién de las manecillas de reloj. La Figura 1C es una ilustracion
esquematica de vista posterior del ruddervator 14 de la Figura 1A rotado en
direccion contraria a las manecillas de relo;. |

Ahora se hace referencia a las Figuras 2A, 2B y 2C. La Figura 2A es
una ilustracion esquematica de vista superior de una aeronave con cola en V, a la
que se hace referencia como 20, con ruddervators, a los que se hace referencia
como 22 y 24, en una posicion centrada con respecto a un segundo eje rota!cional,
al que se hace referencia como 26. La Figura 2B es una ilustracién esquematica
de vista superior de la aeronave con cola en V 20 de la Figura 2A con ruddervators
22, 24 rotados en una primera direccion. En particular, ambos ruddervators 22, 24
estan ladeados hacia la parte posterior de la aeronave 20 (es decir, cuando se
visualizan desde la parte superior de la aeronave 20, el ruddervator 22 derecho
esta ladeado en el sentido de las manecillas del reloj y el ruddervator 24 izquierdo
esta ladeado en sentido contrario a las manecillas del reloj). La Figura 2C es una |
ilustracién esquematica de vista superior de la aeronave con cola en V 10/ de la
Figura 2A con ruddervators 22, 24 rotados en una segunda direccion. En

particular, ambos ruddervators 22, 24 estan ladeados hacia la parte frontal de la



aeronave 20 (es decir, cuando se visualizan desde la parte superior de la
aeronave 20, el ruddervator 22 derecho esta ladeado en el sentido de las |
manecillas del reloj y el ruddervator 24 izquierdo esta ladeado en sentido contrario
a las manecillas del reloj). l

Ahora se hace referencia a las Figuras 3A, 3B y 3C. La Figura 3A es
una ilustracion esquematica de vista posterior de una aeronave con cola en V 10,
a la que se hace referencia como 30, con ruddervators, a los que se hace
referencia como 32 y 34, en una posicion centrada con respecto a un tercer eje
rotacional, al que se hace referencia como 36. La Figura 3B es una ilustracién
esquematica de vista posterior de la aeronave con cola en V 30 de la Figura 3A
con ruddervators 32, 34 rotados en una primera direcciéon. En particular, ambos
ruddervators 32, 34 estan ladeados hacia arriba (es decir, cuando se visualizan
desde la parte posterior de la aeronave 30, el ruddervator 32 iunierdo esta
ladeado en el sentido de las manecillas del reloj y el ruddervator 34-‘derecho esta
ladeado en sentido contrario a las manecillas del reloj). La Figura 3C es una
ilustracién esquematica de vista posterior de la aeronave con cola en V 30 de la
Figura 3A con ruddervators 32, 34 rotados en una segunda direccion. En
particular, ambos ruddervators 32, 34 estan ladeados hacia abajo (es decir,
cuando se visualizan desde la parte posterior de la aeronave 30, el ruddervator 32
izquierdo esta ladeado en sentido contrario a las manecillas del reloj y el
ruddervator 34 derecho esta ladeado en el sentido de las manecillas del reloj)

El “angulo de ataque” (AOA, por sus siglas en inglés) de u}na aeronave
se refiere al angulo agudo entre la cuerda del plano aerodinamico (es decir, el ala
de la aeronave) y la direccion del caudal de aire relativo ininterrumpido, el cual es
esencialmente el angulo entre la direccion del ala de la aeronave y la direccién en
que esta viajando. El “angulo de resbalamiento (AOS por sus siglas en inglés)” se
refiere al angulo entre el eje longitudinal de la aeronave y el viento relativo, el cual
se puede considerar el AOA direccional de la aeronave. Una aeronave
experimentara entrada en pérdida si la aeronave excede un valor conocido como
el “angulo de ataque critico”, lo que ocasiona una rapida disminucién de
sustentacion causado por una separacion de caudal de aire de la sd‘perﬁcie del
ala. En una entrada en pérdida, el ala no puede generar una sustentacion

apropiada para sostener el vuelo horizontal. El coeficiente de sustentacion



s | -
generalmente aumenta como una funcién del AOA hasta un punto maximo,

después del cual disminuye dramaticamente. Este maximo coeficiente de
sustentacion corresponde al AOA critico. Una entrada en pérdida puede ocurrir en
cualquier actitud en cabeceo o cualquier velocidad anemc?métrica, pero
normalmente ocurre cuando la velocidad anemomeétrica se reduce pbr debajo de lo
que se conoce como la “velocidad de pérdida desacelerada”. !

Cada aeronave de ala fija tiene un especifico y Gnico AOA critico en el
cual se da una entra en pérdida. Este valor es normalmente estatico y predefinido
antes del vuelo, de tal forma que los sistemas de control de piloto y aercnave
puedan evitar llegar al AOA critico y asi evitar empezar una entrada en pérdida. El
valor real del AOA critico depende de varios parametros asociados con el disefio
de la aeronave (por ejemplo, el perfil alar, forma del ala en proyecciéon horizontal,
alargamiento del ala), pero esta tipicamente en el rango de 8° a 20°. Estos
parametros pueden estar influenciados por las condiciones del clima. De manera
particular, la temperatura y la humedad en el entorno de vuelo pueden dar como
resultado la formacion de hielo y otras formas de precipitaciénihelada en las
superficies de las alas, lo que a su vez podria afectar el valor del AOA critico,
generalmente para limitar mas el AOA critico. Ahora se hace referencia a la Figura
4, la cual es un gréfico, al que generalmente se hace referencia“ como 50, que
muestra el efecto de hielo acumulado en el coeficiente de sustentacién de una
aeronave con cola en V como una funcién del angulo de ataque. El eje y del
grafico 50 representa al coeficiente de sustentacion (C,), mientras que el eje x del
grafico 50 representa el angulo de ataque (a) en grados. El Grafico 50 representa
el coeficiente de sustentacion como una funcién del angulo de ataque para las
colas en V con variados grados de hielo acumulado en sus superficies. La curva
52 representa una “Cola en V limpia”, es decir, una sin hielo acumulado, mientras
que las curvas 54, 56 y 58, representan respectivamente colas En V con hielo
acumulado a un espesor de intervalos de 5% en el sentido de la cuerda.

Algunas aeronaves estan equipadas con mecanismos! para retirar el
hielo de las alas, pero estos mecanismos no son completamente confiables o
totalmente efectivos, y todavia pueden dejar una cierta canfidad de hielo.
Ademas, las condiciones del clima tienden a cambiar en el tiempo real durante el
verdadero vuelo, y no se pueden prevenir con suficiente anticipacién con 100% de

|

|



fiabilidad. Es posible refrenarse completamente el implementar vuelos duranté
condiciones climaticas que darian como resultado la acumulacion de hielo sobre
las superficies alares, o el modificar la ruta de vuelo para mitigar el efecto de estas
condiciones climaticas, aunque estas estrategias no son siempre factibles o
practicas. Se debe tomar en cuenta consideraciones de seguridad al definir el
AOA critico especifico que se utilizara durante el vuelo. En condiciones climaticas
severas tales como la lluvia, nevada y heladas, la aeronave debe reducir I‘a
pérdida de caracteristicas aerodindmicas a un nivel tolerable y aumentar su
margen de seguridad aerodinamica. Las aeronaves vehiculos aéreos n‘o
tripuladas (UAV, por sus siglas en inglés) son particularmente sensibles :'a
condiciones climaticas gélidas, ya que dichas aeronaves no estan tipicamente
equipadas con mecanismos y recursos para tratar con tales escenarios. '
La Patente norteamericana No. 5,826,834 asignada a Potter 1y
colaboradores, titulada “Limitador autoadaptable para control automatico de
aproximacion y aterrizaje”, se refiere a un sistema automatico de control de vuelo
pasivo ante fallos para controlar la aproximacion y aterrizaje de una aeronave. !EI
sistema de control incluye un limitador de cabeceo en comunicacion con un
autopiloto. El limitador calcula un angulo estimado de trayectoria de vuelo con
base en informacion de velocidad vertical e informacion de velocidad horizontal de
la aeronave. El limitador calcula continuamente un angulo de trayectoria nominal
de vuelo desde el angulo estimado de trayectoria de vuelo durante una fase de
rastreo de la aproximacidn/aterrizaje, hasta que se alcance una altitud |
predeterminada y se asegure el angulo de trayectoria nominal de vuelo. ;El
limitador calcula continuamente una velocidad vertical nominal con base en"la
informacion del angulo de trayectoria nominal de vuelo y la velocidad horizonta[ Y,
ademas, calcula continuamente un limite de velocidad vertical a partir de la
informacién de velocidad vertical nominal y altitud. El limitador calcula un vélor
limite de cabeceo a partir de la informacién de limite de velocidad vertical, la
velocidad vertical, y el cabeceo de la aeronave. El autopiloto limita el cabeceo'de
la aeronave al valor limite de cabeceo, evitando asi que la aeronave cabeéee
hacia abajo excesivamente y descienda por debajo de los requisitos de

certificaciéon de separacion del suelo.
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La Patente norteamericana No. 6,253,126 asignada a Palmer, titulada
“Método y equipo para monitoreo y control de parametros de vuelo”, se refiere al
monitoreo de los parametros de vuelo de aeronaves, especificamente presiones
de aire que actuan sobre varias superficies de la aeronave. De acuerdo a un
aspecto, el revestimiento de una aeronave esta provisto de pequefias aberturas o
puertos que estan conectados a sensores de presion por medio de un conducto de
presion de aire. Los puertos son sensibles a los cambios de presién de aire
asociados con el vuelo a diferentes velocidades. Los puertos también poseen
medios para impedir el ingreso de material externo (por ejemplo, agua, vapor,
fluidos de lubricacion y anticongelantes, particulas), medios para evitar el
engelamiento del puerto, y medios para descontaminar el puerto (por ejemplo, un
calentador de puerto y un volumen de filtro colector). Las presiones de aire se
miden, se registran y se almacenan durante una primera condiciéon de vuelo, y
posteriormente durante una segunda condicién de vuelo. Se comparan las
mediciones y se utilizan para deducir la informacién de desempefio aerodinamico
(por ejemplo, el correcto angulo de ataque y margen para entrada en pérdida) y
para determinar como controlar la aeronave de la manera apropiada.

La Publicacibn de Solicitud de Patente norteamericana Né.
2009/0062973 asignada a Caldeira y asociados, titulada “Sistema de proyeccidn -
de entrada en pérdida, vibracion, baja velocidad y posicién alta”, se refiere a un
sistema de control de vuelo de una aeronave que proporcione mayores controles
de seguridad. Las superficies de control de la aeronave se pueden accionar para
desplegar una cierta posicién por medio de un comando interceptor de piloto
(dispositivo de entrada de informacién al piloto). El sistema de control monitoréa
un conjunto de parametros de vuelo (por ejemplo, angulo de ataque, indice de
angulo de ataque, velocidad anemométrica, indice de velocidad anemométrica,
posicidon de los flaps, posicion de marcha, posicién de cabeceo, indice de
cabeceo, altura sobre el suelo, deteccion de hielo) y procesa la informacion para
determinar si la aeronave esta operando dentro de un rango permitido. Si la
aeronave esta cerca a los limites del rango, el sistema de control puede evadir el
comando interceptor del piloto para posicionar automaticamente las superficies de
control. El sistema de control puede proteger la aeronave de escenarios tales

como bajas velocidades, posicién alta, entradas en pérdida y vibraciones.
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Abzug, “V-Tail Stalling at Combined Angles of Attack and Sideslip
Information” (“Entrada en pérdida de Cola en V en informacion combinada de
angulos de ataque vy resbalamiento lateral’), J. Aircraft, Vol.36, No.4: Notas de
Ingenieria, 1999, pags.729 a 731, describe el calculo del angulo de ataque (AOA)
geométrico y el angulo de resbalamiento lateral (AOS) del panel de cola en V
como una funcién de seis variables: AOA de aeronave (a), AOS de aeronave (B),
angulo de deflexién descendente promedio de cola en V (g), angulo de deflexidon
lateral promedio de cola en V (o), angulo diedro de cola en V (I'), y angulo de
incidencia de cola en V (0) para una cola en V totalmente movible. Los calculos
son validos para valores elevados de AOA y AOS para apoyar estudios de
posibles entradas en pérdida del panel. En un calculo de muestra de una
aproximacién de aterrizaje para una en V diedro de 30°, el panel izquierdo
alcanzaria un punto de entrada en pérdida en un AOA de -12°, el cual se obtiene a
un angulo de resbalamiento lateral derecho de 17°. Se descubrio que el AOS
critico para entrada en pérdida de panel se redujo en 3 grados cuando se aumentd
el angulo de resbalamiento lateral asumido de 20% a 50% del AOS. Se hall6é que .
el AOS critico para entrada en pérdida de panel se redujo en 5 grados cuando el
factor de deflexiébn descendente (g) se incrementa de 4 a 8. Se observo que la
induccion del panel opuesto redujo el AOA del panel local de una cola en V en
resbalamiento lateral por debajo de aquellos para el mismo AOA (es decir, al
elevar el AOA del panel al cual ocurriria una entrada en pérdida), relativa a la
misma cola en V sin resbalamiento lateral. En cambio, el flujo cruzado de panel en
una cola en V en resbalamiento lateral disminuye el AOA del panel al cual ocurriria

una entrada en pérdida, relativa a la misma cola en V sin resbalamiento lateral.
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RESUMEN DE LA TECNICA DESCRITA

De acuerdo a un aspecto de la técnica descrita, se proporciona una
aeronave que incluye superficies de control de vuelo (FCS, por sus siglas en
inglés) monobloc y un controlador para limitar dinamicamente las inclinaciones de
las superficies de control de vuelo durante una condicién de susceptibi!idad a
entrada en pérdida. El controlador obtiene la velocidad anemométrica ca}librada
en tiempo real de la aeronave, obtiene el angulo de ataque (AOA) en tiempo real
de la aeronave, obtiene el angulo de resbalamiento lateral (AOS) en tiempo real de
la aeronave, y calcula el AOA y AOS locales en tiempo real de las superficies de
control de vuelo, con base en los parametros de la nave obtenidos. El controlador
limita dinamicamente la inclinacién de cada una de las superficies de control de
vuelo relativas a los valores criticos de acuerdo a los AOA y AOS locales
calculados en tiempo real de cada una de las superficies de control de vuelo. La
aeronave puede ser un vehiculo aéreo no tripulado (UAV). La aeronave puede ser |
una aeronave con cola en V. Las superficies de control de vuelo pueden incluir
por lo menos un estabilizador de cola izquierdo y un estabilizador de cola derecho,
los cuales se limitan dinamicamente de manera independiente. La aeronavej puede
ademas incluir sensores de temperatura y precipitacion para deteéta las
condiciones actuales del clima en el entorno de la aeronave. La condiéién de
susceptibilidad a entrada en pérdida puede incluir condiciones gélidas.

De acuerdo a otro aspecto de la técnica descrita, se proporciona, por lo
tanto, un meétodo para limitar dinamicamente las inclinaciones de las superficies de
control de vuelo (FCS) monobloc de una aeronave. El método inclpye el
procedimiento de activar la limitacién dinamica de las superficies de con:trol de
vuelo si se detecta una condicion de susceptibilidad a entrada en pérdida en el
entorno actual de la aeronave. El método ademas incluye los procedimientos para
obtener la velocidad anemométrica calibrada en tiempo real de la aeronave,
obtener el angulo de ataque (AOA) en tiempo real de la aeronave, obtener el
angulo de resbalamiento lateral (AOS) en tiempo real de la aeronave y cal?ular el
AOA y AOS locales en tiempo real de las superficies de control de vuelo, con base
en los pardmetros de la aeronave obtenidos. El método ademas inclUye el
procedimiento de limitar dindmicamente la inclinacion de las superficies de control

de vuelo a los valores criticos de acuerdo al AOA y AOS locales calculados en
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tiempo real de cada una de las superficies de control de vuelo. La velocidad
anemomeétrica calibrada en tiempo real de la aeronave puede medirse utilizando
un equipo de medicién de la aeronave. Alternativamente, se puede estimar la
velocidad anemomeétrica calibrada en tiempo real de la aeronave si se considera
que la informacion de velocidad anemométrica medida se‘ considera inadecuada.
La estimacion se puede basar en la densidad, RPM del motor, acelerador medido,
angulo de cabeceo medido, y aceleracion medida del Eeje x de la aeronave,

utilizando un modelo de espacio de estado de lazo abierto.| El AOA en tiempo real

de la aeronave se puede estimar con base en la aceleracion medida del eje z y la
velocidad anemométrica calibrada de la aeronave. El AOS en tiempo real de la
aeronave se puede estimar con base en la aceleracion medida del eje y, la
velocidad anemomeétrica verdadera, la velocidad anemoméitrica calibrada, el indice
de guinada, y el angulo del timén de la aeronave. El AOA y AOS locales en
tiempo real de las superficies de control de vuelo se pueden calcular al estimar el
AOA y AOS locales con base en el angulo promedio |ca|culado de deflexién
descendente de las FCS y el angulo de resbalamiento lateral de las FCS, el
angulo diedro conocido de las FCS, y los componentes de velocidad de la
velocidad anemomeétrica en los ejes del sistema de coordenadas de viento. El
método puede ademas incluir el procedimiento para d!etectar las condiciones
climaticas actuales en el entorno de la aeronave aiil utilizar sensores de
temperatura y precipitacion. La aeronave puede ser un vehiculo aéreo no tripulado
(UAV). La aeronave puede ser una aeronave con cola ]en V. La condicién de
susceptibilidad a entrada en pérdida puede incluir condiciones gélidas.
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BREVE DESCRIPCION DE LOS DIBUJOS

La técnica descrita se comprendera y apreéiaré mas plenamente
tomando en cuenta la siguiente descripcion detallada juntamente con los dibujos
en los cuales: |

La Figura 1A es una ilustracion esquematica de la vista posterior del
ruddervator de una aeronave con cola en V en una posiciéon centrada con respecto
a un primer eje rotacional; ' |

La Figura 1B es una ilustracion esquematica de la vista posterior del
ruddervator de la Figura 1A rotado en direccion de las man(-lzcillas del reloj;

La Figura 1C es una ilustracion esquematica de una vista posterior del
ruddervator de la Figura 12 rotado en una direccién contraﬁa a las manecillas del
reloj; 1 ,

La Figura 2A es una ilustracion esquematica de una vista superior de
una aeronave con cola en V con ruddervafors en una posiciéon centrada con
respecto a un segundo eje rotacional; | |

La Figura 2B es una ilustracion esquematica de vista superior de la
aeronave con cola en V de la Figura 22 con ruddervators r|otados en una primera
direccion; |

La Figura 2C es una ilustracion esquematica de vista superior de la
aeronave con cola en V de la Figura 2A con ruddervators rc";tados en una segunda
direccién; i
La Figura 3A es una ilustraciéon esquematica de vista posterior de una
aeronave con cola en V con ruddervators en una posicién centrada con respecto a
un tercer eje rotacional; !

La Figura 3B es una ilustracién esquematica d? vista posterior de la
aeronave con cola en V de la Figura 32 con ruddervators rci)tados en una primera |
direccion;

La Figura 3C es una ilustracion esquematica con vista posterior de la
aeronave con cola en V de la Figura 3A con ruddervators rotados en una segunda
direccion; '

La Figura 4 es un grafico que muestra el efecto de hielo acumulado en
el coeficiente de sustentacion de una aeronave con cola en V como una funcién

del angulo de ataque; |
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La Figura 5 es un diagrama en bloques de un vehiculo aéreo no
tripulado (UAV) con una configuracion de cola en V, construido y operativo en
concordancia con de acuerdo a una realizacion de la técnica descrita;

La Figura 6 es un diagrama en bloques de un método para limitar
dinamicamente las inclinaciones de superficies de control de vuelo monobloc de
una aeronave operativa de acuerdo a una realizacién de la técnica descrita; |

La Figura 7 es una ilustracién esquematica de una arquitectura de filtro
complementaria utilizada para calcular una estimacion del angulo de
resbalamiento lateral (AOS) de la aeronave, operativa de acuerdo a una
realizacién de la técnica descrita;

La Figura 8 es una ilustracion esquematica de una arquitectura de
proceso para estimar el angulo de resbalamiento lateral (AOS) de la aeronave,
operativa de acuerdo a una realizacién de la técnica descrita; y

La Figura 9 es una pluralidad de graficos que muestra el resultado de
una simulacién de la limitacion dinamica del angulo de cola en V de ia técnica -

descrita en conjunto con un UAV Hermes® 450.
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|
DESCRIPCION DETALLADA DE LAS REALIZACIONES

La técnica descrita supera las desventajas del arte previo al
proporcionar un método para limitar dinamicamente las inglinaciones de las -
superficies de control de vuelo monobloc de una aeronave durante el vuelo en un
escenario de susceptibilidad a entrada en pérdida, tal como son las condiciones
climaticas gélidas. La técnica descrita perfecciona el uso 'de una limitacion
estatica sobre la inclinacion de las superficies de control para evitar la entrada en
pérdida, al proporcionar una limitacion dinamica en tiempo real para el grado de
inclinaciéon de cada una de las superficies de control de acuerdoia las restricciones
aerodinamicas. El rastreo en tiempo real y la subsecuente limitacion dinamica
aplicados a cada superficie de control de vuelo individual .proporciona a la
aeronave en ultima instancia una capacidad mejorada de realizar maniobras. El
método incluye el detector las condiciones climaticas actuales y activar una
limitacion dinamica de las superficies de control de vuelo de la aeronave si se
detectara una condicion de susceptibilidad a entrada en pérdida.; Se mide o estima
la velocidad anemométrica calibrada en tiempo real de la aero:nave. Se mide o
estima el angulo de ataque (AOA) en tiempo real de la aeronave. Se mide o
estima el angulo de resbalamiento lateral (AOS) en tiempo real de la aeronave. Se
calcula el AOA y AOS local en tiempo real de las superficies de 'control a partir de
los parametros de la aeronave. Se limita dinamicamente la inclinacion de las
superficies de control con base en el AOA y AOS locales cal%:ulados, donde la
limitacion se aplica de manera independiente a cada superficie de control (por
ejemplo, un estabilizador de cola izquierdo y un estabilizador de: cola derecho) de
acuerdo a los parametros asociados con esa superficie de control especifica. La
técnica descrita es aplicable de manera particular a un vehiculo aéreo no tripulado
(UAV), especificamente a aeronaves al implementar control de {I/uelo automatico,
pero también es aplicable de manera general a otros tipos de:la aeronaves (por
ejemplo, aeronaves con cola en T). |

El término superficies de control “monobloc”, y cualquier variacion del
mismo, como se utiliza en el presente documento se refiere a las superficies de
control de vuelo que se forman integralmente juntas con la 'respectiva ala o
superficie de estabilizador de cola, es decir, en lugar de ser formada como un
borde de salida movible separado. Concretamente, el ala o collla en su totalidad

|
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también esta formada y opera como una superficie de control de vuelo unitaria.
Por ejemplo, en una aeronave con cola en V con superficies de control monobloc,
el estabilizador de cola izquierdo y el ruddervator izquierdo estan iﬁtegrados en
una sola superficie movible (rotativos con relacién a un primer eje de control), para
controlar los cabeceos y guifiadas de la aeronave. |

Los términos “ladear” e “inclinar” y cualquier variacion de Io§ mismos, se
utilizan en el presente documento para referirse a la operacién de ajustar el
alineamiento del plano completo de la superficie de control en relacién a un plano
o eje de referencia dado, o en su defecto, a rotar el plano completo:de superficie
de control en relacién a un plano/eje de referencia dado, es decir, de ;tal modo que |
el plano de la superficie de control defina un angulo de inclinacién particular con
respecto al plano/eje de referencia. Tal operacidén no causa ninguna manipulacion
de la forma o el estado de la superficie de control en si (por ejemplo, una
contorsion o deformacién de la misma).

El término “condiciones gélidas”, y cualquier variacion del fnismo, segun
se utilizan en el presente documento se refiere a las condiciones climaticas que
dan como resultado la acumulacién de precipitacion congelada sobre las alas de la
aeronave y otras superficies de la aeronave, la cual afecta el angulo de ataque |
(AOA) critico en tiempo real de la aeronave (mas alla del cual la aeronave entraria
en pérdida). |

El término “condicién de susceptibilidad a entrada en pérdida®, y
cualquier variacion del mismo, segun se utiliza en el presente documento se
refiere a cualquier situaciéon que cause que el AOA critico de la aeronave cambie
y/o a cualquier situacién que incremente la probabilidad de que la nave entre en
perdida. Un tipo de condiciéon de susceptibilidad a entrada en pérdida es las
condiciones gélidas (seglin se definen anteriormente). |

En el presente documento se utilizan las siguientes abreviaciones:

UAV = Vehiculo aéreo no tripulado ' :
AN = Vehiculo Aéreo

GY H
= Aceleracion del eje Y del A/V (coordenadas de cuerpo) 1

Gy
= Aceleracion del eje Z del A/V (coordenadas de cuerpo)

b = Envergadura del A/V i



L = Sustentacion

m = Masa

p =indice de alabeo del A/V

r = indice de guifiada del A/V
S = Area de referencia del A/V

c,
= Coeficiente de sustentacion

'CLO
= Coeficiente de sustentacién a un angulo de ataque cero

Cra
= Pendiente de coeficiente de sustentaciéon

= Coeficiente de fuerza total del eje Y (coordenadas de cuerpo) !

= Coeficiente de fuerza del eje Y en compensacion

= Coeficiente de fuerza del eje Y debido al angulo de resbalamiento lateral
|

= Coeficiente de fuerza del eje Y debido al éhgulo de alerén

!
|
= Coeficiente de fuerza del eje Y debido al angulo de timon !
!
= Coeficiente de fuerza del eje Y debido al indice de alabeo !

= Coeficiente de fuerza del eje Y debido al indice de guifiada

Veas
= Velocidad anemométrica calibrada
i

Veas
= Velocidad anemométrica verdadera
. |

a = AOA = angulo de ataque ;
B = AOS = angulo de resbalamiento lateral

o
= Densidad del aire a nivel del mar

€ = angulo de deflexién descendente promedio de cola en V
o = angulo de rastreo del A/V (angulo entre la velocidad norte y suelo)
0, = angulo de deflexién lateral promedio de cola en V

0 = angulo de control de cola en V |
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da
= angulo de aleron !

&r
= angulo de timén

[ = angulo diedro de cola en V
|

Ahora se hace referencia a la Figura 5, la cual es un dlagrama de
bloques de una aeronave, a la que se hace referencia generaimente como 100,
construida y operativa de acuerdo a una realizacién de la técnica descrita. La
aeronave 100 incluye un controlador 102, sensores de temperatura y précipitacién
104, equipo de medicidn de parametros de vuelo (FPMA) 106, accionédores de
superficies de control de vuelo (FCS) 108, y superficies de control de vuelo 110.
La FCS 110 incluye un estabilizador de cola izquierdo 112 y un estabilizador de
cola derecho 114. EI FPMA 106 incluye por lo menos un tubo Pitot 116. El
controlador 102 esta aparejado con sensores de temperatura y precipitacién 104,
con FPMA 106, y con accionadores de FCS 108. Los accionadores de; FCS 108
estan ademas aparejados con un estabilizador de cola izquierdo 112y con un
estabilizador de cola derecho 114 o

La aeronave 100 es preferiblemente un UAV, por ejemplo ur:1 UAV tipo
de la serie Hermes® (tal como Hermes®450 o Hermes®900), el cual es un UAV que
esta clasificado como clase 1 (pequefio, ligero) de acuerdo a los driterios de
Disefio de Cualidades de Vuelo de RPV. La estabilizacién y control longitudinal y
lateral de un UAV Hermes®450 se realiza por medio de la utilizacion de dos
superficies de control monobloc de cola en V. De manera similar, la aer;onave 100
es preferiblemente una aeronave con cola en V, con superficies de icontrol de
vuelo monobloc. !

Ahora se hace referencia a la Figura 6, la cual es un diégrama en
bloques de un método para limitar dinamicamente las inclinaciones de las
superficies de control de vuelo monobloc de una aeronave, operativa dé acuerdo a
una realizacidn de la técnica descrita. .

En el procedimiento 152, las condiciones climaticas actuales se
detectan al utilizar sensores de temperatura y precipitacién. Con refe;rencia ala
Figura 5, los sensores de temperatura y precipitacion 104 detectan varios

parametros climaticos (por ejemplo, temperatura, nivel de precipitacion), para

!



proporcionar una indicacion de las condiciones climaticas actuales en el entorno
en el cual se situa actualmente la aeronave 100. EI controlador 102 puede
determinar de manera opcional un AOA critico actualizado en tiempo real para la -
aeronave 100 que sea apropiado para las condiciones climaticas en tiempo jreal
detectadas. '

En el procedimiento 154, la limitaciéon dinamica de las superficie$ de
control de vuelo de la aeronave se activa si se detecta una condicién de
susceptibilidad a entrada en pérdida. Con referencia a la Figura 5, si los
parametros climaticos actuales detectados por los sensores de temperatu“ra y
precipitacion 104 proporcionan una indicacion de condiciones gélidas en el |
entorno (por ejemplo, si los parametros detectados exceden algunos niveles de
umbrales predefinidos o cumplen con algun criterio predefinido), esa aeronavé 100
activa la ejecuciéon de limitacién dinamica de las superficies de control de yuelo
110 de acuerdo a las condiciones en tiempo real. Asimismo, se aprecia que la
limitacion dinamica se puede activar generalmente en el momento de deteccion de
otros tipos de condiciones de susceptibilidad a la entrada en pérdida.

En el procedimiento 156, se obtiene la velocidad anemométricj:a en
tiempo real calibrada de la aeronave. El procedimiento 156 se puede implerﬁentar
por medio del procedimiento 158, en el cual la velocidad anemométrica en tiempo -
real calibrada de la aeronave se mide por medio de la utilizacion de un equipo de
medicion de velocidad anemométrica, o alternativamente, por medib del
procedimiento 160, en el cual la velocidad anemomeétrica calibrada en tiempo real
de la aeronave se estima a partir de otros parametros de vuelo si se descalifica el
valor de la velocidad anemométrica medida. Con referencia a la Figura 5, él tubo
Pitot 116 adquiere mediciones de velocidad anemométrica calibrada en iiempo
real de la aeronave 100. Un tubo Pitot es un instrumento de medicién de presidn
que mide la velocidad del caudal de fluido, y se utiliza coml]nmenté para
determinar la velocidad anemométrica de una aeronave. El controlador 102 recibe
las mediciones de velocidad anemométrica calibrada adquiridas. Si las mediciones
adquiridas por el tupo Pitot 116 se consideran inadecuadas o no suficientémente
confiables, entonces estas mediciones se descalifican y se estima un \{alor de
velocidad anemométrica calibrada en tiempo real. En ciertas situacidnes,

particularmente durante condiciones gélidas, un tubo Pitot no proporciona



mediciones confiables. Por ejemplo, si la aeronave 100 incluye multiplés tubos
Pitot 116 y hay discrepancias significativas entre las mediciones de velocidad
anemomeétrica proporcionadas por cada uno de los tubos Pitot 116, entonces estas
mediciones se consideran inadecuadas y se lleva a cabo un pro¢eso de
estimacién en su lugar. El controlador 102 estima la velocidad anempmétrica
calibrada por medio de la utilizacién de un observador de espacio de estado de
lazo abierto con un componente de correcciéon heuristico (con base en la
informacién de prueba de vuelo). El modelo de espacio de estado de Iazb abierto
utiliza los siguientes parametros de vuelo como entradas de informacion:
densidad, RPM de motor, acelerador medido, angulo de cabeceo n{edido, y
aceleracion de ejes x medida. Estos parametros de vuelo son medid(?s por el
FPMA 106 y transferidos al controlador 102. La densidad se calcula utilizando un
sensor de presion estatica totalmente redundante (por ejemplo, incluido en el
FPMA 106), el cual fue probado y demostré un desempefio con alta confiabilidad
bajo condiciones gélidas.

En el procedimiento 162, se obtiene el angulo de ataque (AOA) en
tiempo real de la aeronave. El procedimiento 162 se puede ejecutar por medio del
procedimiento 164, en el cual el AOA de la aeronave se mide utilizando un equipo
de medicion de AOA, o alternativamente, mediante el procedimiento 166, en el
cual el AOA de la aeronave se estima a partir de otros parametros de vuelo si el
valor del AOA medido es descalificado. Con referencia a la Figura 5, un éensor de
AOA u otro sensor adecuado de FMPA 106 adquieren las mediciones del AOA en
tiempo real de la aeronave 100. Se puede utilizar el tubo Pitot 116 para obtener las
mediciones del AOA. Si las mediciones adquiridas por medio del FPMA 106 se
consideran inadecuadas o no suficientemente confiables (lo cual es probable que
ocurra durante condiciones gélidas), entonces se descalifican estas mediciones y
se estima un valor de AOA en tiempo real actualizado. En particular, el controlar
102 calcula directamente el AOA de la aeronave 100 utilizando las éiguientes
ecuaciones:

|
1-}{1.=‘0i.5-spQ-V§Ag-S-€L=m-az i
2) Ya< Cota]l- CI". = CUJ + CUX hE+ A |

|

1 —m-az Co
T Ce 05-pp-V&sS G
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Las ecuaciones (1) y (2) se derivaron de la base de datos aerodinamica
de un UAV Hermes® 450 extraidas de las pruebas de tuneles de viento y validadas
utilizando las pruebas de vuelo. Si por ejemplo, la aeronave 100 es un UAV tipo
Hermes® 450, el AOA se puede estimar utilizando la siguiente e¢uacic’>n:

a= —19041 - 222

vi. - 6.616

Asumiendo una base de datos aerodinamica exacta, ia Unica fuente de
error en esta estimacion surge de los retrasos y errores en la acéleracién del eje Z
y las mediciones/estimaciones de la velocidad anemométrica calibrada.

En el procedimiento 168, se obtiene el angulo de resbalamiento lateral
(AOS) en tiempo real. El procedimiento 168 se puede ejecut?r por medio del
procedimiento 170, en el cual el AOS de la aeronave se mide utiI:izando un equipo
de medicién de AOS, o alternativamente por medio del procedirhiento 172, en el
cual se estima el AOS de la aeronave a partir de otros parémetrbs de vuelo si se
descalifica el valor del AOS medido. Con referencia a la Figura 5 se puede utilizar
un sensor de AOS u otro sensor adecuado del FPMA 106 @ara obtener las
mediciones del AOS. Si las mediciones adquiridas por ell; FPMA 106 se
consideran inadecuadas o no suficientemente confiables (lo cual ‘:es probable que
ocurra durante condiciones gélidas), entonces estas mediciones se descalifican y
se estima un valor del AOS en tiempo real actualizado. En particular, el
controlador 102 calcula el AOS de la aeronave 100 indirectamer{te, con base en
una aproximacion calculada del AOS derivado y una aproximaciéni; simplificada del
mismo AOS. El calculo directo del AOS de la aeronave es problematico ya que

ciertos derivados de estabilidad (Cyg, Cys,) son funciones del 1AOS, como se
evidencia en la siguiente ecuacion de fuerza a lo largo del eje y de la aeronave:
S)CY :CYG+CYB'8+CY88'53+CY&'"5P+“, ;

b
+m'(€¥p'?+5c¥r'r)

Ahora se hace referencia a la Figura 7, la cual es una ilustracién

esquematica de una arquitectura de filtro complementario, al que generalmente se
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hace referencia como 180, utilizado para calcular una estimaciéon del angulo de
resbalamiento (AOS) de la aeronave, operativa de acuerdo a una realizacion de la |
técnica descrita. La informacibn de salida de la arquitectura de filtro
complementario 180 es la suma de un componente de respuesta de baja
frecuencia y un componente de respuesta de alta frecuencia. El componente de
respuesta de baja frecuencia es una aproximacién simplificada" del AOS, la cual
puede ser muy exacta inicialmente pero la cual se desvia al pasar el tiempo. El
componente de respuesta de alta frecuencia corresponde a la 'integracion sobre
una aproximacion exacta del derivador del AOS, la cual sefia exacta solo a
medida que el tiempo pase. Una suma correcta de estos dos ;componentes (es
decir, por una seleccidén correcta de 1) proporciona una estimacion adecuada del
valor del AOS. |

Una aproximacién simplificada pero precisa del deri\;/ado del AOS se
calcula utilizando la siguiente ecuacién (asumiendo @ « g): !
i
|

4«}55&—(}:-sxn(ﬁ);r-cos(a}}é‘;y——r i
TaS

Para obtener la aproximacion simplificada del AOS,i la ecuacién (3)

antes mencionada se simplifica en la siguiente aproximacion c;ruda (asumiendo

Cyps Cygg K 1) |
1

m-a? Nb'CYI,'}' ‘

Y Cy = ‘ & Crre - . :
G 05-po Vg S -~ 2 Vg T B Grar 8
\

1 meay bCor |

_% g_ haund - - ¥ * ] )
B Cea 05 po Vi S 2 Vos Cygr 5?'] 1

;o
donde Cyg, Cys, and Cy, se calcula al registrar varios vuelos de UAV en

|
diferentes configuraciones (por ejemplo, peso y centro de gravedad) con un tubo
Pitot que mide el AOS, y luego utilizando técnicas de optimizacién para derivar un

conjunto de valores discretos para Gy g Cysr and Gy, el cual minimiza la diferencia

!
general entre el AOS medido y el AOS estimado. Se puede utilizar un comando
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|
|
|
|

de timén emitido por una FCS para eliminar la consolidacién de estimacioén sobre

el angulo de timén medido (7).

Las ecuaciones (4) y (5) antes mencionadas son luego aplicadas dentro
de la arquitectura de filtro complementario 180 para proporcionar una estimacion
exacta del AOS, ya que la aproximacion del AOS de filiro pasabajos produce
valores de AOS apropiados con un error de estado estable que es anulado por la
integracion de filtro pasa alto del derivado del AOS. Ahora se hace referencia a la |
Figura 8, la cual es una ilustraciéon esquematica de una arquitecturia de proceso, a
la que generalmente se hace referencia como 190, para estimér el angulo de
resbalamiento lateral (AOS) de la aeronave, operativo de écuerdo a una
realizacion de la técnica descrita. ‘

Haciendo nuevamente referencia a la Figura 6, en el procedimiento 174,
se calcula el angulo de ataque (AOA) IoCal en tiempo real y el angulo de
resbalamiento lateral (AOS) de las superficies de control de vuelo, con base en los
parametros obtenidos de la aeronave. Con referencia a la Figura 5 el controlador
102 calcula el AOA local y el AOS local del estabilizador de cola izQuierdo 112y el
estabilizador de cola derecho 114. Se define un sistema de coordenadas de la
FCS como sigue: el eje x es positivo hacia la direcciéon hacia adelr?mte en el plano
de la cuerda de la FCS, el eje z es positivo normal al plano de Iia cuerda de la
FCS, el eje z es positivo normal al plano de la cuerda de la FCé, yeleeyes
positivo hacia la derecha. Por consiguiente, las siguientes cuatro rotaciones
sucesivas se pueden implementar para transformarse del sistema de coordenadas
de viento (en el cual se ha obtenido el AOA y el AOS de la aeronave) al sistema
de coordenadas de la FCS, descuidando los efectos de la velocidad aérea A/V:

1) Rotacién por B+0;,;
2) Rotacién por a-¢;
3) Rotacién por I'; |
4) Rotacién por J; ;

donde: {
€ = el angulo de deflexion descendente promedio en el iestabilizador de
cola respectivo; |

0. = el angulo de deflexion lateral en el estabilizador de cola respectivo;
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I = el diedro del plano de la FCS (positivo para el panel izquierdo); y
0 = el angulo de control de la FCS (para un/ estabilizador de cola
monobloc).

En forma de matriz, estas transformaciones se pueden reprgsentar como sigue:

Vx
%VY} =
Vs

V—tail

0 1 ) -0 cos{l) sin(l)
sin(8} 0 cos(8) 0 —sinllY cos(T)

4 1 0 i
sinfla~z) 0 cosla—z)

{5]

Vz WIND

{cos(&) 0 —sin(fﬁ)} {1 0 0 } {cos(a—e) Q ——sin{a—-a}}

sin(B+0,) cos(B4o,) O
0 g 1

{OGS(S-{*G@) —sin(B + 0,) 0}
El AOA y AOS locales ahora se pueden derivar utilizando las siguientes

relaciones: |
cos() - sinla — 2} - cos(B + 6,) -
cos{a — &) -cos(B + 0, N
sin{l) -sin( +0,)

" cosla — £} -cos (B + o)

Aoy =8+ tg72

|

|
By_tan = sin~i(cos (I} - sin(@ + o) + - |
sin(T) - sinla — £} - cos(B+ )Y -

utilizando los valores promedio calculados del angulo de deflexion
descendente de la FCS y del angulo de deflexion lateral de la FCS, promedios,
utilizando el angulo diedro conocido de la FCS, y utilizando los componentes de
velocidad de la velocidad anemométrica en los ejes del sistema de coordenadas
de viento. Se aprecia que los valores del AOA y AOS Iocailes calculados pueden

L . |
ser asimetricos para cada lado de la FCS, por ejemplo, los valores para el

estabilizador de cola izquierdo 112 pueden ser diferentes! que aquellos para el
estabilizador de cola derecho 114. |

En el procedimiento 176, la inclinacion de cada éuperficie de control se
limita dinamicamente de acuerdo al AOA y AOS de la superficie de control local en
tiempo real. Con referencia a la Figura 5, el controlador 102 envia sefales a los

accionadores de FCS 108 para limitar el grado de ladeado del estabilizador de
|
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cola izquierdo 112 y el estabilizador de cola derecho 114, de modo que los valores
del AOA y AOS locales en tiempo real calculados de estaé superficies de control
estén suficientemente lejos de los valores de los valores criticos del AOA y AOS
(es decir, en concordancia con las restricciones de segundad aerodinamica). Se
aprecia que estas I|m|ta0|ones dinamicas se aplican de manera asimétrica a cada
FCS relevante de conformidad con los parametros asociados con esa superficie
de control especifica (por ejemplo, la limitaciéon aplicada al estabilizador de cola
izquierdo 112 puede ser diferente a la limitaciéon aplicada ,Ial estabilizador de cola
derecho 114). ;

La técnica descrita fue probada en un entorno de simulacién (pruebas
de vuelo probadas) con una base de datos aerodinémiqﬁza con base en varias
ejecuciones de tunel de viendo gélido. Ahora se hace referencia a la Figura 9, la
cual es una pluralidad de graficos que muestran el resultado de una simulacion de
la limitacion del angulo dinamico de cola en V de la técnica descrita en conjunto
con un UAV Hermes®450. En la Figura 9 se muestra una simulacién de 1
segundo singlete en el canal de cabeceo mientras el Hermes® 450 realiza un giro
coordinado con un angulo de inclinacién lateral de 10° {altura = 9Kft, velocidad
anemométrica calibrada = 60kn; en la presencia de turbulencia media, de acuerdo
al modelo de turbulencia Dryden). Como se puede ver en'la Figura 9, la limitacién
dinamica del angulo de cola en V de la técnica descrita limita el angulo de la cola
en V de tal manera que el AOA local permanece alejado d,le su limite de entrada en
pérdida (AOA de entrada en pérdida = 10.5°, AOA maximo sin limitador = 8.9° a la
cola en V izquierda, AOA maximo con limitador = 6.5° en la cola en V derecha).
Por otra parte, las respuesta dinamicas del UAV (como ;Ise puede ver del AOA y
AOS del Hermes®450) son claramente mas satisfactorios con la limitacion
dinamica del angulo de cola en V de la técnica descrita.

Las personas especializadas podran apreciar_:en el arte que la técnica
descrita no se limita a lo que se ha mostrado y se ha descrito de manera particular

en las lineas anteriores de este documento.
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REINVINDICACIONES

Una aeronave que consta de superficies de control de vuelo monobloc y un
controlador para limitar dinamicamente las inclinaciones de dichas superficies
de control de wvuelo en dicha aeronave durante una condicion de
susceptibilidad a entrada en pérdida, dicho controlador operativo para
obtener la velocidad anemométrica calibrada en tiempo real de dicha
aeronave, obtener el angulo de ataque (AOA) en tiempo real de dicha
aeronave, obtener el angulo de resbalamiento Iateral (AOS) en tiempo real
de dicha aeronave, calcular el AOA y AOS locales en tiempo real de dichas
superficies de control de vuelo con base en los parametros de la aeronave
obtenidos, y para limitar dinamicamente la inclinacién de cada una de las
superficies de control de vuelo a los valores criticos de acuerdo al AOA y
AOS locales en tiempo real calculados de dichas superficies de control de -
vuelo. :
1
\

La aeronave de la reivindicacion 1, en la cual dicha aeronave es un vehiculo
\

aéreo no triputado (UAV).

La aeronave de la reivindicacion 1, en la cual dicha aeronave es una

aeronave con colaen V.

La aeronave de la reivindicacion 1, en la cual se encuentran dichas
. . | o '
superficies de control de vuelo consta de por Io‘ menos un estabilizador de
cola izquierdo y un estabilizador de cola derecho, los cuales son limitados
| .

dinamicamente de manera independiente.

La aeronave de la reivindicacion 1, que comprende ademas sensores de
temperatura y precipitaciéon aparejados con dicho controlador, dichos
sensores de temperatura y precipitacidn operativos para detectar las

condiciones climaticas actuales en el entorno de dicha aeronave.
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La aeronave de la reivindicaciéon 1, en la cual dicha condicibn de
susceptibilidad a entrada en pérdida comprende condiciones gélidas.
|

Un método para limitar dinamicamente las inclinaciones de las superficies de
control de vuelo monobloc de una aeronave, el método que consta de los
procedimientos de:

activar la limitacién dinamica de dichas sup'erficies de control de vuelo si
se detecta una condicion de susceptibilidad a entrada en pérdida en el
entorno actual de dicha aeronave; |

obtener la velocidad anemométrica calibralda' en tiempo real de dicha
aeronave;

obtener el angulo de ataque (AOA) en tiem;;)o real de dicha aeronave;

obtener el angulo de resbalamiento lateral (AOS) en tiempo real de
dicha aeronave; |

calcular el AOA y AOS local en tiempo real de dichas superficies de
control de vuelo, con base en los parametros de la aeronave obtenidos; y

limitar dinamicamente la inclinacion de dichas superficies de control de
vuelo relativas a los valores criticos de acuerdo al AOA y AOS en tiempo real
calculados de cada una de dichas superficies de F:ontrol de vuelo.

|

El método de la reivindicacién 7, en la cual dicho 'procedimiento de obtener la
velocidad anemométrica calibrada en tiempo’ real de dicha aeronave
comprende el medir la velocidad anemométrica calibrada en tiempo real de

dicha aeronave utilizando un equipo de medicion de aeronaves.
|

: |
El método de la reivindicacion 7, en la cual dicho 'procedimiento de obtener la

velocidad anemométrica calibrada en tiempoI real de dicha aeronave
comprende el estimar la velocidad anemométrica calibrada en tiempo real de
dicha aeronave si la informacion de velocidad; anemomeétrica medida se
considera inadecuada. 1

|
El método de la reivindicacion 9, en la cual dicho estimado esta basado en la

densidad, RPM del motor, acelerador medido, angulo de cabeceo medido, y
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aceleracion del eje x medido de dicha aeronave,iutilizando un modelo de

-espacio de estado de lazo abierto.

El método de la reivindicaciéon 7, en la cual dicho prci)cedimiento de obtener el
AOA en tiempo real de dicha aeronave comprende éal estimar dicho AOA con
base en la aceleracién de eje z, medido y la velocidad anemométrica
calibrada de dicha aeronave. | |
El método de la reivindicaciéon 7, en la cual dicho procedimiento de obtener el ‘
AOS en tiempo real de dicha aeronave comprende eial estimar dicho AOS con
base en la aceleracion del eje y medido, la verdadera velocidad
anemomeétrica, la velocidad anemométrica calibrada, el indice de guifada, y
angulo de timén de dicha aeronave. |

|
El método de la reivindicacion 7, en la cual dicho procedimiento de calcular el
AOA y el AOS locales en tiempo real de dichas ;superficies de control de
vuelo comprende el estimar dicho AOA y AOS locales con base en el angulo
de deflexién descendente de las FCS promedio y el angulo de deflexiéon -
lateral de las FCS previamente calculados, el én?ulo diedro de las FCS
conocido, y los componentes de velocidad de la velocidad anemométrica en
los ejes del sistema de coordenadas del viento.

El método de la reivindicaciéon 7, que comprende ademas el procedimiento
de detectar las condiciones climaticas actuales en el entorno de dicha
aeronave utilizando sensores de temperatura y precipitacion.

1

|
El método de la reivindicacién 7, en la cual dicha aeronave es un vehiculo
aéreo no tripulado (UAV). |

El método de la reivindicacioén 7, en la cual dicha aeronave es una aeronave

concolaenV.
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17. El método de la reivindicacién 7, en la cual dicha condicion de susceptibilidad

a entrada en pérdida comprende condiciones gelidas.
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SINTESIS .‘

Método para limitar dinamicamente las inclinaciones de las superficies
de control de vuelo (FCS) monobloc en una aeronave.' La limitacion dinamica de
las FCS se actica si se detecta una condicion de susceptibilidad a entrada en
pérdida en el entorno actual de la aeronave. Se obtiene la velocidad anemométrica
calibrada en tiempo real de la aeronave, el angulo de ataque (AOA) en tiempo real
de la aeronave. Los parametros de la aeronave se puéden obtener por medio de -
estimacién si los valores medidos se consideran inadecuados. EI AOA y AOS
locales en. tiempo real de las FCS se calculan con:base en los parametros
obtenidos de la aeronave. La inclinacion de las FCS relétivas a los valores criticos
se limita dinamicamente de acuerdo al AOA y AOS locales en tiempo real de las
FCS. La aeronave puede ser un vehiculo aéreo no'tripulado (UAV) y/o una

aeronave con cola en V. La condicion de susceptibilidad a entrada en pérdida
puede incluir condiciones gélidas.
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ANEMOMETRICA UTILIZANDO 'PARTIR DE OTROS PARAMETROS DE
EQUIPOS DE MEDICION DE J‘éﬁ%ﬁ%&.@‘ﬁ?&.‘&éﬁs
OBTENER ANGULO DE ATAQUE (AGA) EN TIEMPO REAL DE LAAERONAVE p162
MEDIR AGAUTILIZANDO  |_164|  ESTIMAR AOA A PARTIR DEOTROS'
EQUIPOS DE MEDICION DE - |  PARAMETROS DE VUELO, S| EL AOA
AOA w66~  MEDIDOES DESCAE.!FICADQ -
MEDIR AOS UTILIZANDO wjl,?ﬂ ,_ |
EQUIPOS DE MEDICION DE
A0S 172~

CALCULAR AOAY. AOS LOCALES EN TIEMPO REAL DE LAS SUPERFIC S
CONTROL DE VUELO; CON BASE EN PARAMETROS DE AERONAVE| OBTENIBOS

174 |

[

LIMITAR DINAMICAMENTE LA INCLINACION DE CADA SUPERFICIE DE
CONTROL, DE ACUERDO-AAOA Y AOS DE SUPERFICIE DE,CONTROL:
CALCULABOS EN TIEMPO REAL

FIG.6 |



78

4 {Yc filtrado
N \Yc integrado 0>z

FIG.7



190-\\

indice de Gulfiada

¢
R’

?

650 oyt oy

1A ejeV;

l;‘o

CAS

1
Timdn P

L ndderst

Fre

Py

FIG.8

i QS GG



99

;- IV |
E 58 i
% REACEE N N ™
E m mm v :
= : - M4w ! ./& .
: 1 5] I
o 2 i
o i : -
g b L] L o
- o 054 7 R L4
\\lro Yll k g . i\ ook
4 \ ‘»&V:W s .
e 1) - - 32 > -
S S sy
d B 3
- 8 2
\ i §
} : R ) v i ; v
NET YT E T E Yy ce e oyew 5o s o w g 9
(16 o8 1 g ausemonn L 10g Aus ejon &)
punise we s pyiosien w g s - H
88 h 8 % 28
. MM o o L .m., “ @ .m.m
v3 37 3 .m i m 4 R by um“
i3 3 %) s I i3 )
££ E Vi EE| i 1
= £ n YE§ : o HEE E¥ o
£8 : 5 ® 8 g s = o
| IS o o itd . { 4
| < RS | Sl
Nt TR bt i = S it =2 73
# . ; ’ -
3”...5\. TR L \\ 21. Annnivc S ﬁl)s i I\\VII«-?‘ i i .@
!v!jrllv.f. \\ 2 LM g le,i . ‘W Lii.t DI e S g
' 5 : e 2 i i) 2
= o m ey ~g nasaed o
Tl & Chelt 3 e 8
.I(.t..trl = N - = o o ot 2ot -
i PSR <
ot -~ de LI 3 e i S S ko e b
o - S i i iy v A 5o o -
Tf.lyl. - Arirpw
Iy : - 3
4 s $ % S0 EIg
3 e~
N v v
H } @ ereeeed i 3 3 i @
H § i i
L N B R -4 L = ] 2 W oW e & o o oW
%3 pusefeo 0 LIta puacied

4% 08




125324

SUPERINTENDENCIA DE INDUSTRIA Y COMERCIO
NIT : 800.176.089-2

-/-
,4.7};(‘ ' .

RECIBO DE CAJA No. 13 - 0057439
Industna y Comercw
SUPERINTENDENCIA Bogota D.C., Junio 12 de 2013 - 16:48:56
RECIBIDO DE : BRIGARD & CASTRO S.A. NI 860.047.372

*** Soporte del Pago ***

TIPO PAGO BANCO CUENTA No PAGQ | FECHA PAGO VR PAGO
CONSIGNACION BANCO DE BOGOTA 062754387 426513301 12/06/2013 18.800.500.00
*** Conceptos Pagados ***

CANT_RENTISTICO CONCFEPTQ ___VrUNDITARIO  Vr CONCFPTQ
150005-01-01 SOLICITUDES 7 TLOSTRAMITES DE SOL. DE DISENOS . 500.000.00 500.000.00

$500.000.00

SON: **QUINIENTOS MIL PESOS MONEDA CORRIENTE***

Recibo de Caji Aplicado al Expediente No.

— 4

|
SUPERINTENDENCIA DE INDUSTRIA'YY COMERCIO

L

Fecha: 2013-08-23 |16 04:38 Dep. 2020 DIR.NUEVASCR
Tra. 11 PATENTEIYII Eve: 378 FASENACIONALI
Act. 411 PRESENT]ACION Folios: 47

Sede Centro: Carrera 13 No. 27 - 00 Pisos 3,4,5 y 10 Bogot4, D.C.- Colombia

Web: www.sic.gov.co e-mai: info@sic.gov.co Conmutador: (571) 5870000 Fax: (571) 5870284 Linea: 018000-910165 Call Center: (571) 6513240
o Junio 12 de 2013 - 16:49:04




125234

5%

SUPERINTENDENCIA DE INDUSTRIA Y COMERCIO

NIT : 800.176.089-2
-/ -

(ﬁz RECIBO DE CAJA

No. 13 - 0065995

Industria y Comercio
SUPERINTENDENCIA

Bogota D.C., Julio 03 de 2013 - 16:30:57

RECIBIDO DE : BRIGARD & CASTRO S.A.

NI 860.047.372

*** Soporte del Pago ***

TIPO PAGQO "BANCO CUENTA No. PAGQ EECHA PAGO VR.PAGO

CONSIGNACION BANCO DE BOGOTA 062754387 495397114 03/07/2013

29.851.000.00

*** Conceptos Pagados **

CANT. RENTISTICQO CONCEPTO Vr UNDITARIO Ve CONCEPTO
7 50005-01-01 SOLICITUDES 1607 CRI%M\JLDACL;A%?BJI f\CTENTE UNITARIA ‘ 30.000.00 210.000.00

$210.000.00

SON: **DOSCIENTOSDIEZ MIL PESOS MONEDA CORRIENTE***

SUPERINTENDENCIA DE INDUST

BN gl HHI ﬂ WHIWWWIIW

Fecha: 2013-08 23 16

Tra 11 PATENTEIY|104 39 Dep 2020 DIR.NUEVASCR

Act. 411 PRESENTACION A fASENAC'ONAL'

i
Sede Centro: Carrera 13 No. 27 - 00 Pisos 3,4,5 y 10 Bogota, D.C.- (T‘olombia

Web: www.sic.gov.co e-mai: info@sic.gov.co Conmutador: {571) 5870000 Faz(: {571) 5870284 Linea: 018000-910165 Call Center: {571) 6513240

. Julio 3 de 2013 - 16:31:11




REINVINDICACIONES MODIFICADAS

|
Una aeronave que consta de superficies de control de vuelo monobloc y un
controlador para limitar dinamicamente las inclinaciones de dichas superficies
de control de vuelo en dicha aeronave durante una condicion de
susceptibilidad a entrada en pérdida, dicho controlado‘r operativo para
obtener la velocidad anemomeétrica calibrada en tiempo real de dicha
aeronave, obtener el angulo de ataque (AOA) en tiempo real de dicha
aeronave, obtener el angulo de resbalamiento lateral (AOé) en tiempo real
de dicha aeronave, calcular el AOA y AOS locales en tiempo real de dichas
superficies de control de vuelo con base en los parametros de la aeronave
obtenidos, y para limitar dinamicamente la inclinacion de 'cada una de las
superficies de control de vuelo a los valores criticos locales de acuerdo al
AOA y AOS locales en tiempo real calculados de dichas superficies de

control de vuelo. !

| |
La aeronave de la reivindicacién 1, en la cual dicha aeronave es un vehiculo

aéreo no tripulado (UAV). x

I
La aeronave de la reivindicacion 1, en la cual dicha aeronave es una

aeronave con colaenV. l
La aeronave de la reivindicacion 1, en la cual se encuentran dichas
superficies de control de vuelo consta de por o menos un estabilizador de
cola izquierdo y un estabilizador de cola derecho, los cuales son limitados

dindmicamente de manera independiente. |

La aeronave de la reivindicacion 1, que comprende ademas sensores de

temperatura y precipitacion aparejados con dicho controlador, dichos

sensores de temperatura y precipitacion operativos para detectar las -

condiciones climaticas actuales en el entorno de dicha aeronave.
|
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La aeronave de la reivindicacion 1, en la cual dicha condicién de

susceptibilidad a entrada en pérdida comprende condiciones gelidas.

Un método para limitar dinamicamente las inclinaciones de las superficies de
control de vuelo monobloc de una aeronave, el método que consta de los
procedimientos de: .

activar la limitacion dinamica de dichas superficies de ?control de vuelo si
se detecta una condicion de susceptibilidad a entrada en pérdida en el

entorno actual de dicha aeronave:

obtener la velocidad anemométrica calibrada en tiempo real de dicha -

aeronave;
obtener el angulo de ataque (AOA) en tiempo real de (Ljicha aeronave;
obtener el angulo de resbalamiento lateral (AOS) én tiempo real de
dicha aeronave;
calcular el AOA y AOS local en tiempo real de dichas superficies de
control de vuelo, con base en los parametros de la aeronavé obtenidos; y

limitar dinamicamente la inclinaciéon de dichas superficies de control de

vuelo relativas a los valores criticos locales de acuerdo al AOA y AOS en -

tiempo real calculados de cada una de dichas superficies de control de vuelo.

El método de la reivindicacion 7, en la cual dicho procedimiento de obtener la
|

velocidad anemométrica calibrada en tiempo real de dicha aeronave

comprende el medir la velocidad anemomeétrica calibrada -en tiempo real de

dicha aeronave utilizando un equipo de mediciéon de aeronaves.

El método de la reivindicacion 7, en la cual dicho procedimiento de obtener la
velocidad anemométrica calibrada en tiempo real deL dicha aeronave
comprende el estimar la velocidad anemométrica calibradag en tiempo real de
dicha aeronave si la informacién de velocidad anemométrica medida se
considera inadecuada. g
El método de la reivindicacion 9, en la cual dicho estimado esta basado en la

densidad, RPM del motor, acelerador medido, angulo de cabeceo medido, y

&
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aceleracion del eje x medido de dicha aeronave, utilizando un modelo de
espacio de estado de lazo abierto.

El método de la reivindicacién 7, en la cual dicho procedimiento de obtener el
AOA en tiempo real de dicha aeronave comprende el estimar dicho AOA con
base en la aceleracion de eje z, medido y la velocidad anemométrica

calibrada de dicha aeronave. ]

El método de la reivindicacién 7, en la cual dicho lprocedimiento de obtener el
AOS en tiempo real de dicha aeronave comprende el estimar dicho AOS con
base en la aceleracion del eje y medidol‘, la verdadera velocidad
anemometrica, la velocidad anemomeétrica calibréda, el indice de guifiada, y

angulo de timoén de dicha aeronave. ?

El método de la reivindicacion 7, en la cual dicho @rocedimiento de calcular el
AOA y el AOS locales en tiempo real de dichas superficies de control de
vuelo comprende el estimar dicho AOA y AOS Ioc';ales con base en el angulo
de deflexion descendente de las FCS promedio'l y el angulo de deflexién
lateral de las FCS previamente calculados, el angulo diedro de las FCS
conocido, y los componentes de velocidad de la \Zelocidad anemomeétrica en

los ejes del sistema de coordenadas del viento.

El método de la reivindicacion 7, que comprende’' ademas el procedimiento
de detectar las condiciones climaticas actuales ' en el entorno de dicha
|

aeronave utilizando sensores de temperatura y precipitacién.

. . . - g - I r
El método de la reivindicacién 7, en la cual dlcha-'aeronave es un vehiculo
aéreo no tripulado (UAV). |
|

El método de la reivindicacion 7, en la cual dicha agronave €s una aeronave
con cola en V. '
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17. E! método de la reivindicaciéon 7, en la cual dicha condicién de susceptibilidad

a entrada en pérdida comprende condiciones gélidqs.
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