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SISTEMAS Y METODOS DE CONTROL DE VUELO MEJORADO PARA UNA
AERONAVE A REACCION DE TRIPLE MODO

Descripcién
ANTECEDENTES DE LA INVENCION
1. Campo de la invencién

La presente invencidn se refiere en general a una aeronave, y mas
particularmente a unos sistemas y métodos de control de vuelo mejorado para
una aeronave a reaccién de triple modo.

2. Descripcion de las técnicas relacionadas

La Patente de Estados Unidos N° 5.951.608 de Osder, titulada “Flight
Control System For Jet Powered Tri-Mode Aircraft”, que esta asignada al
asignatario de la presente invencidn, describe un sistema de control de vuelo
basico para una aeronave a reaccion de triple modo. Una aeronave a reaccion
de triple modo tiene generalmente tres modos principales de operacion, que
son un modo de helicoptero, un modo compuesto y un modo de ala fija. La
aeronave a reaccion de triple modo se disefia para despegar verticalmente en
modo helicoptero y para volar a continuacioén horizontalmente el modo de ala
fija.

En el modo helicoptero, se aplica la potencia a unas paletas del rotor de
la aeronave de modo que la aeronave pueda despegar en una direccion
vertical. Las palas del rotor giratorias proporcionan la ventaja de un pequefio
espacio para los despegues y aterrizajes. En modo helicoptero, la velocidad
hacia delante de la aeronave se controla mediante la inclinacién del rotor que
genera el vector de empuje hacia adelante o hacia atras. Inicialmente, la mayor
parte de la potencia disponible se aplica a las palas del rotor y las palas del
rotor proporcionan la mayor parte de la maniobrabilidad y control de la
aeronave. El control de la aeronave se incrementa por las superficies aéreas
(por ejemplo, los elevones y las superficies de cola horizontales) debido al
torbellino descendente que mejora la eficacia de las superficies aéreas a
velocidades de desplazamiento bajas. Los chorros de punta del rotor eliminan
la necesidad de un sistema anti-par tal como el rotor de cola o equivalente. Sin
embargo, se usan los propulsores diferenciales izquierdo y derecho para tener
un control de la guifiada. Estas y otras caracteristicas se describen en detalle
en la patente ‘608.
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En el modo compuesto, las paletas del rotor se descargan gradualmente
hasta que esencialmente proporcionan una sustentacion cero. La descarga
completa tiene lugar a una velocidad predeterminada, a veces denominada
como velocidad de conversidén. En el modo compuesto, la velocidad de avance
de la aeronave se mantiene mediante la aplicacion de potencia al reactor
convencional para dirigir el escape del motor hacia la region posterior. Las
superficies aéreas proporcionan la mayor parte de la maniobrabilidad y control
de la aeronave a velocidades mas elevadas del modo compuesto. Los
controles del plato oscilante del rotor se combinan con los elevones, el timén de
direccion y los controles aerodinamicos de cola horizontales, convirtiéendose los
controles de las superficies aerodinamicas en dominantes a mayores
velocidades mientras que los controles del plato oscilante del rotor reducen su
ganancia gradualmente hasta cerca de cero a las velocidades superiores del
modo compuesto. El canard es también articulado, de modo que combinado
con la cola horizontal, estas superficies aéreas proporcionan toda la
sustentacion de la aeronave a la velocidad de conversion una vez que todo el
peso de la aeronave esta soportado por la sustentacion generada por la
superficies aéreas, las palas del rotor se detienen rapidamente y se bloquean
en una posicion y la aeronave funciona en el modo de ala fija. Los detalles
adicionales en relaciéon con la técnica para detener/arrancar las palas del rotor
se describen en, por ejemplo, la Patente de Estados Unidos N° 6.193.464 de
Nyhus y Osder, titulada “Active Brake Control For Rotor/Wing Aircraft’, que esta
asignada al asignatario de la presente invencion.

En el modo de ala fija, la superficies aéreas y las palas del rotor
bloqueadas proporcionan toda la sustentacién de la aeronave. El canard y las
posiciones de cola horizontales se alinean para permitir que la aeronave se
desplace de modo mas eficiente a velocidades elevadas. Para controlar la
aeronave, se implementa el concepto basico de estabilizacién y control de la
aeronave y se basa en el comando del vector de velocidad deseada de la
aeronave. Se usa el control del vector de velocidad para proporcionar un
control integrado de la trayectoria de vuelo y la velocidad del rotor de la
aeronave en todos los modos de vuelo. El concepto de la estabilizacion y
control basicos de la aeronave usando el vector de velocidad deseada de la
aeronave se describe en, por ejemplo, la Patente de Estados Unidos N°
5.001.646 de Caldwell y Osder, titulada “Automated Helicopter Flight Control
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System”, que esta asignada al asignatario de la presente invencion.

Para integrar el control de propulsion y el control de vuelo de la aeronave
en el modo compuesto, la patente ‘609 describe un método de control de la
velocidad del rotor a través de la modulacién de la posicion colectiva. Ademas,
la patente ‘608 describe una valvula de desvio para dividir el escape del motor
entre los chorros de punta del rotor y la tobera de crucero. Cuando la aeronave
esta en vuelo estacionario y a velocidades de helicoptero bajas, todo el escape
del motor circula hacia los chorros de punta del rotor. Cuando la aeronave se
mueve a través del modo compuesto, la valvula de desvio disminuye el flujo a
los chorros de punta del rotor y aumenta el flujo a la tobera de crucero. Una vez
que la aeronave ha transitado completamente al modo de ala fija, la valvula de
desvio se cierra hacia los chorros de punta del rotor y se abre hacia la tobera
de crucero.

Un inconveniente de la patente ‘608 se refiere a que la valvula de desvio
sea incapaz de dejar salir de modo adecuado el escape del motor durante el
modo compuesto haciendo que el motor experimente una condicidon de
estrangulamiento, dando como resultado por ello un calado del motor. El
problema es fatalmente intolerable para una aeronave. Otro inconveniente de la
patente ‘608 es la dificultad de la determinacidén de la envolvente de vuelo para
una aeronave a reaccion de triple modo. Esto es debido a que la envolvente de
vuelo para aeronaves de modo de vuelo multiple es diferente dependiendo del
modo de vuelo. Por ejemplo, la trayectoria de vuelo y la velocidad de la
aeronave maxima difieren cuando esta en modo helicoptero comparandola con
el modo en ala fijja. También, cuando se estd en modo compuesto, la
envolvente de vuelo sera diferente dependiendo del grado de descarga de las
palas del rotor.

SUMARIO DE LA INVENCION

De acuerdo con un aspecto de la presente invencidén se proporciona una
aeronave y un método de acuerdo con las reivindicaciones adjuntas. Una
aeronave a reaccion de triple modo capaz de transformarse automaticamente
desde un modo de helicoptero a un modo compuesto hasta un modo de ala fija
sin ninguna intervencion de un piloto de la aeronave. La aeronave incluye un
fuselaje, un motor turbofan montado dentro del fuselaje para producir un flujo
de aire y unas palas de rotor que tienen una diversidad de toberas de escape
para la salida del flujo de aire. La aeronave también incluye una valvula de
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mastil para la regulacion del flujo de aire a la diversidad de toberas de escape
de las palas de rotor, una tobera de crucero para la regulacién y salida del flujo
de aire y un planificador para la planificacion de la valvula de mastil y de la
tobera de crucero en funcion de la velocidad del avion y para la supervision del
flujo de aire que se expulsa desde la diversidad de toberas de salida de las
palas de rotor, la tobera de crucero, la valvula de mastil y los propulsores
laterales para impedir que el turbofan se cale.

Un método de estabilizacién de una aeronave a reacciéon de triple modo
cuando la aeronave a reaccion de triple modo se desplaza en un modo
compuesto, que esta entre un modo de helicdptero y un modo de ala fija. El
método de estabilizacion de una aeronave a reaccion de triple modo incluye la
recepcion de una diversidad de valores de componentes del vector velocidad y
comandos del vector de velocidad derivados de o bien (1) un numero de
controladores accionados por el piloto o bien (2) una matriz de puntos de
control de derrota comandados, que se usan para los vuelos completamente
automatizados y un valor de referencia de la velocidad del rotor, que se
disminuye con el aumento de la velocidad hacia delante para descargar el
rotor, permitiendo de ese modo las condiciones para la detencién del rotor en
vuelo. La estabilizacién del vector de velocidad comandado se alcanza en
todos los modos de vuelo usando las combinaciones mezcladas de los
controles del plato oscilante del rotor y los controles aerodinamicos tales como
los elevones, canards, timon de direccion y cola horizontal. El motor turbofan se
usa para accionar el rotor y para obtener una propulsidon hacia delante, con
controles de motor, que incluyen un control del margen de calado activo
integrado con los controles de vuelo. En apoyo de la estabilizacién, la valvula
de mastil y la tobera de crucero planificadas dirigen el empuje del motor al rotor
o al escape convencional para la propulsion hacia adelante, mientras que el
canard y las superficies de cola horizontales se planifican para asegurar la
sustentacion de la aeronave cuando se descarga el rotor. Las cualidades de
vuelo constante se proporcionan en los tres modos de vuelo sin requerir
palancas de gas convencionales o controles colectivos. La estabilizaciéon del
vector de velocidad comandada incluye una diversidad de restricciones de
control aplicadas al controlador de la palanca del piloto que impide la
penetracidon en los limites de envolvente.

Un método para la planificacion de las posiciones del canard y de las
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posiciones de la cola horizontal de una aeronave a reaccion de triple modo en
funcién de la velocidad de la aeronave para obtener una suave descarga de
unas palas de rotor de la aeronave. EI método combina un control en bucle
cerrado (estabilizacion) de la actitud de cabeceo de la aeronave con el control
en bucle abierto (planificacién) de la cola horizontal. El control en bucle cerrado
usa un comando q dot (aceleracidn angular de cabeceo), que es efectivamente
un comando de momento de cabeceo que tiene un componente de baja
frecuencia y un componente de alta frecuencia. La posicidon del elevon se
determina mediante el componente de alta frecuencia y la posicion de la cola
horizontal se determina mediante la suma del control en bucle abierto y el
componente de baja frecuencia. La frecuencia con la que el control en bucle
cerrado se divide entre la cola horizontal y el elevon se determina por la
proximidad de la cola horizontal a su posicion fisica limite. Cuando la cola
horizontal se aproxima a su posicion limite, el valor de division de la frecuencia
cambia de modo que el elevon asume mas parte de los controles de baja
frecuencia. Si la cola horizontal esta en su posicion limite, la cola horizontal ya
no puede proporcionar ya ningun control adicional en bucle cerrado, pero el
valor de la divisidbn de frecuencia ajustable permiten ahora a los elevones que
proporcionen el control en todas las frecuencias mientras se mantiene la cola
horizontal en una posicion fija.

Un método para la realizacién de una autorrotacion automatica de unas
palas de rotor de una aeronave a reaccién de triple modo en el caso de un fallo
en el motor. EI método incluye la fijacibn de una velocidad horizontal de
referencia para la aeronave durante su descenso usando la modulacion de la
actitud de cabeceo para mantener la velocidad horizontal de referencia, usando
la modulacién de posicion colectiva para ayudar a mantener la velocidad del
rotor, calculando una altitud de enderezado 6ptima usando una aceleracion
vertical aceptable y fijando una reduccion en la referencia de velocidad vertical
comenzando en la altitud de enderezado y definiendo una deceleracion de la
velocidad de avance que da como resultado un angulo apropiado de ataque de
las palas del rotor para minimizar la disminucién de la velocidad del rotor
durante la maniobra de enderezado.

Una ventaja de la presente invencibn es que se minimizan las
oscilaciones no deseables o excesivas de las palas del rotor durante el modo
de helicoptero. Otra ventaja es que la velocidad de la aeronave se controla sin
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una palanca de gases por separado, simplificando de ese modo las
operaciones de la aeronave. La presente invencion proporciona una
planificaciéon del despliegue inteligente para la valvula de mastil, la tobera de
crucero, el canard, la cola horizontal y la referencia de velocidad de las palas
de rotor que aumenta la envolvente de vuelo durante el modo compuesto. La
valvula de mastil y la tobera de crucero se pueden planificar por separado para
proporcionar unas areas de salida 6ptimas para el motor a reaccion, impidiendo
de ese modo la condicion de calado del motor que sucede cuanto se usa la
valvula de desvio unica de la patente ‘608. La presente invencidon modifica el
concepto de estabilizacion y control de la aeronave basico para mejorar el
manejo, la maniobrabilidad y la seguridad de la aeronave. La presente
invencidn afade varias caracteristicas al control del vector de velocidad.

La presente invencion, junto con las caracteristicas y ventajas
adicionales de la misma, se puede comprender mejor con referencia a la
descripcion a continuacién tomada en conexién con los dibujos ilustrativos que
la acompanfan.

BREVE DESCRIPCION DE LOS DIBUJOS

Se describira ahora un sistema y un método que implementa las
diversas caracteristicas de la presente invencion con referencia a los dibujos.
Los dibujos y las descripciones asociadas se proporcionan para ilustrar
realizaciones de la presente invencion y no limitan el alcance de la presente
invencién. La referencia en la especificaciéon a “una realizacion” esta dirigida a
indicar que se incluye una peculiaridad, estructura o caracteristica particular
descrita en conexidn con la realizacion en al menos una realizacion de la
invencion. Las apariciones de la frase “en una realizacion” en varios lugares en
la especificacion no estan todas necesariamente referidas a la misma
realizacion. A través de los dibujos, los numeros de referencia se vuelven a
utilizar para indicar la correspondencia entre los elementos referenciados.
Ademas, la primera cifra de cada numero de referencia indica la figura en la
que aparece en primer lugar el elemento.

La FIGURA 1 es una vista en perspectiva de una aeronave a reaccion de
triple modo de acuerdo con la presente invencion;

la FIGURA 2 es una vista del lado izquierdo de la aeronave a reaccion
de triple modo de la FIGURA 1 con un revestimiento transparente para mostrar
sus componentes internos;
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la FIGURA 3 es una vista del lado izquierdo de los componentes internos
de la aeronave a reaccién de triple modo de la FIGURA 2;

la FIGURA 4 es un diagrama de bloques general del control del sistema
de control de vuelo integrado del canard/rotor/alas y de la propulsion de la
presente invencion;

la FIGURA 5 es una vista en perspectiva de la palanca de control, que
se puede utilizar para efectuar controles de palanca sobre el sistema de control
de vuelo y de propulsioén integrado de la presente invencion;

la FIGURA 6 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra la
generacion de los comandos de la palanca de control del piloto y los comandos
del vector de velocidad relacionados en el modo semiautonomo, en donde el
piloto manda el vector de velocidad de la aeronave;

la FIGURA 7 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra la
conmutacién de los bucles de control entre los diversos modos de vuelo;

la FIGURA 8 un diagrama de bloques simplificado que muestra los
comandos de aceleraciéon aplicados a las interfases del actuador por medio de
las matrices de desacoplamiento;

la FIGURA 9 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra un
sistema de control en bucle cerrado de frecuencia dividida que posiciona las
superficies de cola horizontales;

la FIGURA 10 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra un
sistema de control mostrando como se mantiene la estabilidad cuando la
aeronave esta en el modo compuesto;

la FIGURA 11 es un grafico que ilustra los ajustes en la planificacion de
la valvula de mastil y la tobera de crucero en funcién del comando de descenso
de la velocidad vertical;

la FIGURA 12 muestra la imposicion de las restricciones de envolvente a
los comandos Hdot recibidos de la palanca de control del piloto;

la FIGURA 13 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra el
control manual de Vx y las restricciones sobre el valor maximo de Vx dot
(aceleracion);

la FIGURA 14 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra el
control manual de Vy y las restricciones sobre el valor maximo de Vy dot
(aceleracion);

la FIGURA 15 es un diagrama de bloques simplificado de un sistema de
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control de contrapresidon y margen de calado con correccion del exceso de
temperatura en el gas de escape y ldgica de supervision de fallo del sensor;

la FIGURA 16 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra un
bucle de control del eje de cabeceo 1600 para la autorrotacién automatica de
las palas del rotor en el caso de fallo del motor;

la FIGURA 17 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra un
bucle de control de posicidn vertical para la autorrotacion automatica de las
palas del rotor 104 en el caso de un fallo del motor; y

la FIGURA 18 es un estimador de altitud para la determinacion de la
posicion vertical de la aeronave durante la autorrotacion automatica de las
palas del rotor en el caso de fallo del motor.

DESCRIPCION DETALLADA DE LAS REALIZACIONES PREFERIDAS

Con referencia ahora mas particularmente a los dibujos, la FIGURA 1 es
una vista en perspectiva de una aeronave a reaccion de triple modo 100 de
acuerdo con la presente invencién. La aeronave 100 proporciona varias
ventajas, progresos y mejoras sobre la patente ‘608. A partir de la revision de
esta descripcidn, seran evidentes para el experto en la materia las ventajas,
progresos y mejoras.

La aeronave 100 incluye un fuselaje 102 y unas palas de rotor 104
montadas sobre el mismo. Las palas de rotor 104 contienen conductos de flujo
106 y 108, que eliminan la necesidad de un sistema anti-par tal como un rotor
de cola o una estructura equivalente. Cada uno de los conductos de flujo 106,
108 sirve para transportar el escape del motor desde el motor a las toberas de
salida 110, 112 localizadas en las puntas de las alas del rotor 104. El escape
del motor desde los conductos de flujo 106, 108 hace girar las palas del rotor
104 sobre el eje del rotor 114. Las palas del rotor 104 comprenden
generalmente bordes de ataque y salida simétricos. En el modo helicoptero, el
borde frontal del lado derecho de las palas del rotor 104 se carga y el borde
posterior del lado izquierdo de las palas del rotor 104 se carga. De ese modo,
la carga simétrica y los bordes de ataque de los palas del rotor 104
proporcionan un funcionamiento eficaz independientemente de la direccién del
flujo de aire. Los controles de la placa oscilante del rotor se localizan por
debajo del centro de las palas del rotor 104. Un propulsor izquierdo 116 situado
en la parte posterior izquierda del fuselaje 102 proporciona un control de
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guifiada, tal como lo realiza un propulsor derecho 112 situado en la parte
posterior derecha del fuselaje 102.

La aeronave 100 incluye también flaps del canard 120, 122 de las alas
del canard izquierda y derecha 124, 126 para obtener la maxima sustentacion
durante el vuelo a baja velocidad cuando la velocidad de traslacién de la
aeronave aumenta por encima de aproximadamente 111 km/h (60 nudos). Las
alas del canard 124, 126, que son articuladas, se giran para aumentar su
angulo de ataque. Adicionalmente, la aeronave 100 incluye una cola horizontal
128 que tiene dos elevones 130, 132 y dos colas verticales 134, 136 en donde
cada cola vertical se fija a los extremos opuestos de la cola horizontal 128.
Cada cola vertical 134, 130 tiene un timon de direccién 138, 140. Las alas del
canard 124, 126 aumenta la sustentacion con la velocidad, tal como lo hace la
cola horizontal 128, que también es articulada. Los detalles adicionales en
relacion con la estructura general mostrada en la FIGURA 1 se describen en,
por ejemplo, la Patente de Estados Unidos N° 5.454.530 de Rutherford et al.,
titulada “Canard Rotor/Wing”, que esta asignada al asignatario de la presente
invencion.

La FIGURA 2 es una vista del lado izquierdo de |la aeronave a reaccion
de triple modo de la FIGURA 1 con un revestimiento transparente para mostrar
sus componentes internos. La aeronave 100 tiene un motor turbofan 200, una
valvula de mastil 202, una tobera de crucero 204, una tobera de control
direccional 206 y tanques de combustible 208. La combinacion de la valvula de
mastil articulada 202 y la tobera de crucero 204 asegura que el escape del
motor tiene unas areas de escape adecuadas durante el modo compuesto.
Ademas, la aeronave 100 tiene un control de calado activo del motor para
asegurar que si las areas de salida proporcionadas para el motor como
resultado de las posiciones de la valvula de mastil y la tobera de crucero no son
adecuadas para los margenes de calado deseados, se proporciona un medio
independiente para la modulacion del area de escape. El medio puede
involucrar la modulacion de las posiciones de los propulsores laterales 116,
118.

La FIGURA 3 es una vista del lado izquierdo de los componentes
internos de la aeronave a reacciéon de triple modo de la FIGURA 2. El brazo de
momento del chorro de punta y su producto por las fuerzas del chorro de punta
es igual al momento que acciona las palas del rotor.
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La FIGURA 4 es un diagrama de bloques de control general del sistema
de control de vuelo integrado del canard/rotor/alas y propulsién de la presente
invencién. El sistema de control de vuelo 400 realiza la estabilizacion del vector
de velocidad de referencia y el paso del control desde los modos de guiado a
los modos pilotados. Los modos de guiado proporcionan un control de la mision
totalmente autbnomo. Los modos pilotados permiten el control de la aeronave
100 cuando el piloto esta a bordo asi como cuando el piloto se situa
remotamente. Por ejemplo, un piloto situado remotamente puede controlar una
version sin piloto de la aeronave 100 mediante la introduccion o programacion
del vector de velocidad de referencia para controlar y maniobrar la aeronave
100 en un modo semiautobnomo. EI modo semiautbnomo estabiliza
continuamente el vector de velocidad de referencia, que usa los bucles internos
de control 414 para entregar comandos de fuerza y momento a los controles
del rotor, los controles de los elevones, los controles del timén horizontal, los
controles de gases (por ejemplo, controlador de combustible del motor) y los
propulsores laterales diferenciales 116, 118. Se pueden introducir las
restricciones de la envolvente de vuelo en las entradas de comando de
aceleracion del piloto para imponer limites a los gradientes de control de los
comandos de la palanca para impedir que el aeronave 100 se introduzca dentro
de velocidades de avance, velocidades laterales o velocidades verticales no
seguras.

Los comandos del vector de velocidad 406 se entregan desde el modo
totalmente autonomo o en el modo semiautbnomo. En el modo totalmente
auténomo, los comandos del vector velocidad 406 se derivan de los errores del
vector de posicion en el que el guiado se basa en una matriz de puntos de
control de derrota en 3 dimensiones. En el modo semiautonomo, los comandos
del piloto de aceleracion del vector de velocidad se introducen por medio de los
comandos de la palanca 402. Los comandos de aceleracion se integran en las
leyes de control del vector de velocidad 410 para producir comandos de
velocidad, que son analogos a los comandos del vector de velocidad 406
usados en el modo totalmente autbnomo. Por lo tanto, las leyes de control del
vector de velocidad 410 pueden recibir entradas tanto desde las entradas del
piloto como desde las entradas de los puntos de control de derrota sin ninguna
adaptacion significativa de las leyes de control.

Con un ordenador de mision actual, el vector de posicion se introduce en
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la funcion de guiado automatico de los algoritmos de control de vuelo y
navegacion integrados 420 (IFNC, del inglés “Integrated flight and navigation
control”). Los algoritmos IFNC 420 calculan los errores de los puntos de control
de posicion de derrota deseados y usan los errores para comandar las
correcciones del vector de velocidad mediante la produccién y salida de
comandos de velocidad. Las velocidades medidas reales se miden usando el
bloque inercial / GPS 418. La diferencia entre los comandos de velocidad y las
velocidades medidas reales (Vx, Vy, V) son los errores de velocidad, que se
aplican al bloque de transformacion de coordenadas de estabilizacion de
actitud 412 por medio del bloque de la ley de control del vector de velocidad
410. Los detalles adicionales en relacién con el bloque de transformacién de
coordenadas de estabilizacion de actitud 412 se describen en la patente ‘608 y
en la patente ‘646. Los comandos de la palanca 402, generados por la palanca
de control, son comandos de aceleracibn en 3 ejes que se aplican a
integradores, que producen los comandos de velocidad y un comando de
velocidad en el eje de guifiada que proporciona los cambios de rumbo. Cuando
las velocidades medidas reales se suman con los comandos de velocidad
generados o bien manualmente o bien automaticamente, se obtienen los
errores de velocidad y se aplican al bloque de la ley de control del vector de
velocidad 410. El bloque de la ley de control del vector de velocidad 410 genera
los comandos de actitud de cabeceo 6:mq, l0s comandos de actitud de alabeo
Kemd, [0S comandos de rumbo Wemg Y comandos w dot (aceleracion vertical en el
eje del cuerpo) para reducir los errores de velocidad a cero. El bloque de la ley
de control del bucle interior 414 genera los comandos de aceleracion angular y
lineal pemd dot, femd dots Wemd dot, €N donde p es la velocidad de alabeo, q es la
velocidad de cabeceo, r es la velocidad de guifada y w dot es la aceleraciéon
vertical en el eje del cuerpo.

El bloque de planificacién inteligente y de actuacion de control en bucle
cerrado 430 proporciona los comandos de planificacion de posicion y
despliegue a los gases del motor (por ejemplo, al control de combustible), a la
referencia de velocidad de las palas del rotor, al freno del rotor (activado
durante la parada del rotor), a los flaps del canard 120, 122, a las alas del
canard izquierda y derecha 124, 126, a la cola horizontal 128, a los elevones
130, 132, a los timones horizontales 138, 140, al motor turbofan 200, a la
valvula de mastil 202, a la tobera de crucero 204 y a la tobera de control
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direccional 206. Por ejemplo, el bloque de planificacion inteligente 430
proporciona una planificacion de despliegue inteligente para las alas del canard
124, 126 y la cola horizontal 128 para aumentar la envolvente de vuelo durante
el modo compuesto y para minimizar las variaciones de las palas del rotor 104
durante el modo del helicoptero. Ademas, las alas del canard 124, 126 y la cola
horizontal 128 se pueden alinear con el torbellino vertical del rotor para
minimizar las pérdidas adversas de sustentacion del rotor debido a la incidencia
del torbellino vertical del rotor sobre estas superficies durante el vuelo
estacionario en modo de helicoptero. Los timones horizontales 138, 140 se
planifican en funcion de la velocidad de la aeronave para minimizar el flujo de
deslizamiento lateral de las palas del rotor 104, minimizando asi la necesidad
de volar con deslizamiento lateral. Las planificaciones de despliegue inteligente
para las colas horizontales 128 y los timones de direccion 138, 140 se pueden
incrementar mediante los controles en bucle cerrado que proporcionan la
estabilizacién de la aeronave. En particular, la planificacion de la posicién del
estabilizador horizontal a bajas velocidades de helicoptero contribuye a la
descarga de la mayor parte del control del equilibrado de cabeceo desde las
variaciones del rotor al control de cola horizontal para reducir la cantidad de
oscilaciones del rotor necesarias para mantener el control del cabeceo.

El bloque de planificacién inteligente 430 proporciona los comandos de
planificacién de posicion y despliegue a la valvula de mastil 202 y a la tobera de
crucero 204 para compensar los efectos de acoplamiento adversos del control
de velocidad del rotor con el control de trayectoria de vuelo y con el control de
la velocidad de avance de la aeronave. La compensacion de los efectos de
acoplamiento adversos se lleva a cabo mediante la planificacion de las
posiciones de la valvula de mastil 202 y de la tobera de crucero 204 en funcion
de los comandos de velocidad tanto de avance como vertical. Los comandos
de velocidad de avance y vertical se generan mediante los comandos de la
palanca 402 asociados con el modo de control del vector de velocidad. Cuando
la aeronave 100 se ha comandado para descender, la valvula de mastil 202 se
incrementa para una velocidad de avance dada, que requiere que se aumente
el equilibrio de la valvula del control colectivo. Esto aumenta la autoridad del
control de velocidad del rotor, impidiendo de ese modo que el control colectivo
toque fondo. Si el control colectivo toca fondo, tiene lugar el acoplamiento
adverso entre los bucles de control de trayectoria de vuelo y de velocidad de
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avance y se puede reducir la velocidad del rotor drasticamente por debajo de
l[imites minimos.

La FIGURA 5 es una vista en perspectiva de la palanca de control 402,
que se puede utilizar para adoptar los comandos de palanca para el sistema de
control de vuelo y propulsién integrado 400 de la presente invencion. El
movimiento de la palanca de control 402 transmite los comandos al sistema de
control de vuelo y propulsion integrado 400. Los movimientos de control
indicados mostrados son para vertical, guifiada, cabeceo y alabeo y se indican
mediante las flechas de direccion apropiadas. Por ejemplo, el posicionamiento
delante-atras de la palanca comanda las aceleraciones de avance
proporcionales y el posicionamiento arriba abajo de la palanca vertical
comanda las aceleraciones verticales proporcionales.

La palanca de control 402 es preferiblemente un controlador de la
técnica actual de palanca de 3 ejes o de 4 ejes. En una realizacion, el
controlador de la palanca es una palanca de control controlada de modo activo
en la que las fuerzas de la palanca o gradientes de control se cambian
continuamente en funcién de la respuesta de la aeronave a los comandos de la
palanca de control del piloto. Por ejemplo, si los comandos de la palanca de
control del piloto inducen a la aeronave 100 para penetrar en los limites de la
envolvente de la aeronave, los gradientes de control realizaran ajustes en los
comandos de modo que la aeronave 100 no penetrard en los limites de la
envolvente. Esto asegura que se mantienen los limites de seguridad de la
aeronave 100 independientemente de los comandos de la palanca de control
del piloto. Los limites de la envolvente se pueden basar en caracteristicas
estructurales, atributos de rendimiento o disponibilidad de potencia de la
aeronave 100. La palanca de control 410 puede estar sustentada de modo que
pueda moverse mediante un soporte 504.

Con referencia de nuevo a la FIGURA 4, se usa un controlador de
palanca de 4 ejes tipico para controlar la aeronave 100 durante todos los
modos de vuelo. Por consiguiente, la palanca de control 402 comanda el
estado deseado de la aeronave y el sistema de control de vuelo y propulsion
integrado 400 determina qué dispositivos de generacion de fuerza y momento
(por ejemplo, el plato oscilante y las superficies aéreas) se actuan. Por lo tanto,
se consigue el control de la aeronave 100 usando la palanca de control 402 sin
ninguna palanca de gases separada, simplificando asi el control de la aeronave
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100. La salida de la matriz de desacoplamiento 426 en la matriz de distribucién
del actuador 428 es para asegurar que los comandos de las 3 aceleraciones
angulares y de la aceleracion lineal resultado de la salida del bucle interior,
producen los movimientos deseados sin acoplamientos cruzados no deseables.
Para los controles de aceleracion de avance, se activan diferentes dispositivos
de generacidon de fuerza y momento mediante el sistema de control de vuelo y
propulsion integrado 400 para el modo de helicoptero comparados con los
dispositivos actuados en el modo compuesto o el modo de ala fija. Por
consiguiente, el piloto experimenta una respuesta de maniobra consistente en
todos los modos de vuelo.

Un bloque de compensaciéon (véase la FIGURA 10) incluye un numero
de compensadores que impiden las relaciones de fase adversas entre
excursiones de velocidad verticales y las excursiones de velocidad de avance.
Los compensadores proporcionan anchos de banda en bucle cerrado
consistentes tanto para los bucles verticales (a través de la modulacién de
cabeceo) como para los bucles de avance (a través de la regulacién del motor)
por medio del uso de compensacion de fase en el bucle de regulacion del
motor y por medio de compensaciones de ganancia en funcién de las
posiciones del control en el bucle de control de velocidad del rotor 1004.

Se comenta continuacion una breve descripcibn de cada modo de
funcionamiento.

Modo de funcionamiento como helicéptero

El modo funcionamiento como helicéptero es cuando la aeronave 100
esta viajando a una velocidad de avance de entre 0 a 148 km/h (0 nudos y 80
nudos). A veces, el modo de funcionamiento como helicoptero se puede dividir
en dos submodos: un modo de helicoptero puro o modo de baja velocidad, que
es cuando la aeronave 100 esta viajando a una velocidad de avance de entre 0
a 37 km/h (0 nudos a 20 nudos) y un modo de helicoptero incrementado, que
es cuando la aeronave 100 esta viajando a una velocidad de avance de entre
37 km/h 'y 148 km/h (20 nudos y 80 nudos).

En el modo de helicoptero puro, la valvula de mastil 202 esta
completamente abierta y la tobera de crucero 204 estd completamente cerrada.
El motor 200 se regula para proporcionar una velocidad de rotor constante.
Para impedir que el motor 200 se cale, el sistema de control de vuelo 400
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incluye un control activo del margen de calado 440 que modula la abertura y
cierre de los propulsores 116, 118. El control activo del margen de calado 440
calcula un margen de calado activo a partir de varias variables medidas
incluyendo la relacion de presion de ventilador instantanea. La diferencia entre
el margen de calado deseado y el margen de calado medido (estimado) genera
un comando de control de contrapresion. El control del margen de calado
(también denominado como control de contrapresién) comanda una proporcion
de cambio del area de escape efectiva 206 vista por el motor 200. El area de
escape de la tobera de control direccional regula la contrapresién del motor. El
colector del rotor proporciona un control de ruta en vuelo vertical y el ciclo del
rotor proporciona el control de velocidad lateral y longitudinal a través del
control de la aceleraciéon angular generada por el bucle interior 414.

En el modo de helicoptero incrementado, la valvula de mastil 202 esta
completamente abierta y la tobera de crucero 204 esta parcialmente abierta
para un empuje auxiliar. EI motor 200 se regula para proporcionar una
velocidad del rotor constante a través del control del bucle cerrado del error de
velocidad del rotor, que es la diferencia entre la velocidad de referencia del
rotor y la velocidad del rotor medida real. El area de la tobera de control
direccional 206 regula la contrapresién del motor. Las alas del canard 124, 126
y la cola horizontal 128 se planifican para alinearse con el torbellino
descendente de las palas del rotor 104. Se activan los elevones 130, 132 y los
timones horizontales 138, 140. El colector del rotor proporciona un control de la
trayectoria de vuelo vertical y el ciclo del rotor proporciona los controles de
momento lateral y longitudinal segun se comandan por el bucle interior 414.

En modo de funcionamiento como helicdptero estacionario o a baja
velocidad, el sistema de control de vuelo 400 alinea las alas del canard 124,
126 con la horizontal 128 con el flujo del torbellino descendente de las palas del
rotor 104 para minimizar la pérdida de sustentacién de las palas del rotor 104
debido al flujo del torbellino descendente de las palas del rotor 104 sobre las
superficies de las alas del canard 124, 126 y la cola horizontal 128. Ademas, el
sistema de control de vuelo 400 controla los timones horizontales 138, 140
basandose en la velocidad de viaje de la aeronave para minimizar el
deslizamiento lateral o guifiada de la aeronave 100 debido al flujo de
deslizamiento lateral de las palas del rotor 104 sobre las superficies de los
timones horizontales 138, 140. El control de guifiada se realiza con una mezcla
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de propulsores diferenciales laterales 116, 118 y timones horizontales 138, 140.
El sistema de control de vuelo 400 incluye un bucle de control de trayectoria de
vuelo, que incluye la ley de control del vector de velocidad 410 y la
estabilizacion de actitud / transformaciéon de coordenadas 412. El bucle de
control del trayectoria de vuelo supervisa y ajusta las posiciones de las alas del
canard 124, 126, la cola horizontal 128 y los timones horizontales 138, 140
para asegurar que la aeronave 100 mantiene una trayectoria de vuelo estable.
La trayectoria de vuelo estable, definida por los componentes del vector de
velocidad, se comanda desde la palanca del piloto o el guiado proporcionado
por la matriz de puntos de control de derrota de los modos autobnomos.

Durante el vuelo estacionario y a baja velocidad, el canard 124, 126 y la
cola horizontal 128 se situan, por medio de una planificacion, principalmente
para mantener la alineaciéon con el flujo del torbellino descendente del rotor,
minimizando de ese modo la detraccion de la sustentacion del rotor cuando
este flujo incide sobre estas superficies. Cuando la aeronave 100 viaja por
encima de aproximadamente 37 a 56 km/h (20 a 30 nudos), la posicion de la
cola horizontal 128, que se planificé previamente con el planificador del canard
para alinearse con el flujo del torbellino descendente del rotor, ahora se
convierte en una parte mas importante de bucle cerrado de estabilizacion de
actitud / transformacién de coordenadas 412, la ley de control de bucle interior
414 y la actuacién de la superficie contenida en el bloque 430. A estas
velocidades, la posicion de la cola horizontal 128 se planifica para mantener un
equilibrio éptimo de la aeronave conjuntamente con la planificacién del canard
124, 126. La planificacion del canard es una funcién de la velocidad del aire,
con el canard 124, 126 y la cola horizontal 128 planificadas para aumentar su
angulo de ataque y por ello asumir un porcentaje mayor de la sustentacion
total. Ademas de la planificacion de la cola horizontal 128 o posicionamiento en
bucle abierto de la cola horizontal 128, el posicionamiento de la cola horizontal
128 se convierte también en parte del bucle cerrado de estabilizacion de actitud
/ transformacion de coordenadas 412 y de la ley de control de bucle interior
414,

La ley de control de la cola horizontal afiade a los componentes de largo
plazo del comando de estabilizacion de cabeceo, comando q dot, que se
muestra como el componente de cabeceo de la ley de control del bucle interior
414. Los componentes del comando q dot se dividen en funcién de la
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frecuencia de modo que los elevones 130, 132 asumen la parte de alta
frecuencia de la ley de control y la cola horizontal 128 proporciona los
componentes de baja frecuencia de acuerdo con la ecuacién a continuacion. El
simbolo del comando g dot es QDC. La parte de alta frecuencia que va a los
elevones 130, 132 es QDCegevwsn = QDC * (s / s +1) y la parte de baja
frecuencia que va a la cola horizontal es QDCcqa = QDC / (ts +1), en donde la
constante de tiempo t es variable y se hace infinita si la cola horizontal 128
alcanza su posicion limite de aproximadamente 50 grados. Si se alcanza la
posicion limite, la parte de baja frecuencia de la ley de control es asumida por
los elevones 130, 132 de modo que el control de cabeceo permanece estable
incluso aunque la cola horizontal 128 haya alcanzado su posicion limite. Una
forma de dividir la frecuencia deseada es usar la ecuacién t = 4,5 + (10/50 - 3,),
donde 9, es la posicidn de la cola horizontal, para el calculo de la constante de
tiempo cuando la posicion de la cola horizontal se aproxima a 50 grados. Los
controles aerodinamicos a través de los elevones 130, 132 y la cola horizontal
128 minimizan el momento de equilibrado requerido de los controles del plato
oscilante y de ahi minimiza la cantidad de oscilaciones del rotor, que es una
contribucion importante a la mejora de la vida por fatiga de las palas del rotor.

Modo de funcionamiento compuesto

El modo de funcionamiento compuesto es cuando la aeronave 100 esta
viajando a una velocidad de avance de entre 111 a 148 km/h y 259 km/h (60 a
80 nudos y 140 nudos). En el modo de funcionamiento compuesto, el sistema
de control de vuelo 400 controla los platos oscilantes del rotor, las alas del
canard 124, 126, los elevones 130, 132, los timones horizontales 138, 140 y la
cola horizontal 128. La velocidad de avance de la aeronave 100 ya no se
mantiene mediante la oscilacion del vector de empuje del rotor hacia adelante o
atras, como en el modo de helicoptero, sino mas bien mediante la direccion y
cantidad incrementada de flujo de aire del motor 200 a través de la tobera de
escape 204 y el control de la velocidad de avance a través del la ley de control
de gases en bucle cerrado (véase también la FIGURA 10).

La valvula de mastil 202 se planifica para cerrar con el aumento de
velocidad de la aeronave 100 y la tobera de crucero 204 se planifica para abrir
con el aumento de la velocidad de la aeronave 100. Cuando la aeronave 100
se ha comandado para descender, la valvula de mastil 202 se planifica para
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abrir parcialmente y la tobera de crucero 204 se planifica para cerrar
parcialmente. La planificacién de la valvula de mastil 202 y de la tobera de
crucero 204 en funcion tanto del comando de velocidad de avance como del
comando de velocidad vertical permite al motor 200 proporcionar un intervalo
adecuado de control para una velocidad de rotor estable. EI comando de
velocidad de avance y el comando de velocidad vertical se generan mediante
los comandos de palanca 406 que se asocian con el comando del vector de
velocidad. La velocidad de las palas del rotor se controla ahora mediante la
modulacién del cabeceo colectivo y esta referencia de velocidad se planifica
para disminuir con el aumento de la velocidad de la aeronave 100. La
contrapresion del motor se regula mediante las toberas de control direccionales
206, que se cierran parcialmente. Los comandos de actitud de cabeceo
controlan la trayectoria de vuelo vertical. La ganancia del control del plato
oscilante del rotor se reduce con el incremento de velocidad de la aeronave
100 y las ganancias de las superficies aéreas se aumentan con el aumento de
la velocidad de la aeronave 100.

Ademas, las alas del canard 124, 126 y la cola horizontal 128 se
planifican para descargar las palas del rotor 104 y para compensar los efectos
de acoplamiento adversos del control de velocidad del rotor con el control de
trayectoria de vuelo y con el control de velocidad de avance de la aeronave. La
descarga de las palas del rotor 104 se puede predecir basandose en la
deflexiéon 6C del canard 124, 126, en la deflexién 6T de la cola horizontal 128,
la altitud, la velocidad y el peso de la aeronave 100. En esta realizacion, se
realiza un ajuste final de calibrado a la deflexion del canard 6C antes de que se
detengan las palas del rotor 104.

Después de que el sistema de control de vuelo 400 determina que la
deflexién dC del canard, la deflexion 6T de la cola horizontal y la velocidad de la
aeronave 100 estan dentro del intervalo de descarga, se inicia una correccion
de calibrado final de la sustentacion superficial mediante el piloto o el
controlador remoto. El sistema de control de vuelo 400 compara el angulo
instantaneo de ataque o con un angulo de ataque de referencia o, que es el
angulo de ataque deseado. El angulo de ataque deseado se determina por la
altitud y peso de la aeronave 100. En una realizaciéon, el angulo deseado de
ataque es 0 grados. Si el angulo instantaneo de ataque o es mayor que el
angulo de ataque de referencia ayef, €entonces la posicion de las alas del canard
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124, 126 se mueven hacia arriba con una velocidad lenta y gradual haciendo
que la actitud de cabeceo y el angulo instantaneo de ataque a disminuya hacia
el angulo de ataque deseado. De modo similar, si el angulo instantaneo de
ataque o es menor que el angulo de ataque de referencia o, entonces la
posicion de las alas del canard 124, 126 se mueven hacia abajo con una
velocidad lenta y gradual haciendo que la actitud de cabeceo y el angulo
instantaneo de ataque o aumenten hacia el angulo de ataque deseado.
Cuando la aeronave 100 alcanza la velocidad de conversion de
aproximadamente 222 a 259 km/h (120 a 140 nudos), las palas del rotor 104
proporcionan esencialmente una sustentacién cero de la aeronave 100 y las
alas del canard 124, 126 se ajustan para alcanzar un angulo de ataque de O.
Ademas, la valvula de mastil 202 se cierra, y en este punto, se inicia el frenado
del rotor y cuando la velocidad de las palas del rotor se reduce suficientemente,
se activa el equilibrado del rotor.

Modo de funcionamiento de ala fija.

El modo de funcionamiento de ala fija es cuando la aeronave 100 esta
viajando a una velocidad de avance de entre 222 a 259 km/h (120 a 140 nudos)
y superior. En el modo de funcionamiento de ala fija, la valvula de mastil 202
estd completamente cerrada, la tobera de crucero 204 esta completamente
abierta y las toberas de control direccional 206 estan cerradas. Las palas del
rotor 104 estan bloqueadas en su lugar. La contrapresion del motor se regula
ahora mediante la tobera de crucero 204 de modo que el control de margen de
calado en bucle cerrado ya no se necesita y la velocidad de avance se controla
mediante los gases. La sustentacion de la aeronave 100 se genera por las
superficies aéreas. En una realizacion, las alas del canard 124, 126 y la cola
horizontal 128 se programan hacia abajo. La actitud de cabeceo de la aeronave
se ajusta para alcanzar un angulo positivo de ataque con respecto al ala fija.

La FIGURA 6 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra la
generacion de los comandos de la palanca de control del piloto y los comandos
del vector de velocidad relacionados en el modo semiautbnomo, en el que el
piloto comanda el vector de velocidad de la aeronave. El diagrama de bloque
ilustra el flujo del comando y los datos de estabilizacion para los dispositivos de
generacion de fuerza y momento. La H se refiere al modo de helicéptero, la C
se refiere al modo combinado y la F se refiere al modo de ala fija. EIl modo de
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helicoptero se puede dividir en un modo de baja velocidad y un modo de giro
coordinado en el que la transicion desde el modo de baja velocidad al modo de
giro coordinado tiene lugar a entre 37 a 56 km/h (20 y 30 nudos). La variable
HP indica el modo de helicdptero puro y la variable HA indica el modo de
helicoptero incrementado. La aeronave 100 permanece en el modo de giro
coordinado durante el régimen de velocidad completo por encima de la
velocidad de transicion. El control de la velocidad del rotor usa la regulacion del
motor en el modo de helicdptero y conmuta a control por el colectivo en el
modo compuesto. El bucle de estabilizacion produce tres comandos de
aceleraciéon angular, por ejemplo un comando de aceleracién angular de
cabeceo (QDC), un comando de aceleracion angular de alabeo (PDC) y un
comando de aceleracion angular de guifiada (RDC) y un comando de
aceleracion lineal, por ejemplo un comando de aceleracion vertical (WDC).

Los comandos de la palanca de control (por ejemplo, deflexiébn de la
palanca la direccion x dpalanca(x), deflexion de la palanca la direccion y
dpalanca(y), deflexion de la palanca la direccién z dpalanca(z), deflexion de la
palanca en la direccion de guifiada dpalanca(guifiada)) son entradas a los
bloques de control 602, 604, 606, 608, respectivamente. Los bloques de control
602, 604, 606, 608 determinan continuamente la envolvente de vuelo
basandose en el modo de vuelo y en el vector de velocidad y limitan los
comandos de la palanca de control del piloto basandose en la envolvente de
vuelo. Cada bloque de control determina si la velocidad de cambio del
comando de la palanca de control respectivo se esta aproximando a su limite
instantaneo para el modo de vuelo particular. Si la deflexion de la palanca de
control o la fuerza aplicada se aproxima a su limite instantaneo, entonces el
bloque de control ajusta el vector de velocidad para asegurarse de que la
aeronave 100 no va mas alla de su envolvente de vuelo. El ajuste a las
variables del vector de velocidad se realiza globalmente en proporcion a la
magnitud de los comandos de la palanca de control y la proximidad de la
aeronave a la envolvente de vuelo. En una realizacién, el sistema de control de
vuelo 400 genera una sefal, por ejemplo una alarma audible o un mensaje
sintetizado de voz, para el piloto cuando ha tenido lugar un ajuste de la
trayectoria de vuelo. La sefial notifica al piloto la razén del cambio en la
trayectoria de vuelo.

Las salidas de los bloques de control 602, 604, 606 son entradas para
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los filtros del modelo 610, 612, 614, respectivamente. Los filtros de modelo 610,
612, 614 se usan para conformar los comandos de modo que la aceleracion de
la aeronave que sigue sea suave. Se usa un conmutador 616 para conectar el
bloque de control 604 al filtro de modelo 612. El conmutador 616 esta en una
posicion cerrada 616a, cuando la aeronave 100 esta en el modo de helicoptero
puro y en una posicion abierta 616b cuando la aeronave 100 esta en el modo
de helicéptero incrementado. Cuando el conmutador 616 esta en la posicion
abierta 616b, la entrada del filtro de modelo 612 se conecta a tierra, implicando
que el comando y de palanca se hace 0. Se usa un conmutador 618 para
conectar el bloque de control 604 a un bloque de estabilizacion de alabeo 620.
El conmutador 618 esta en una posicién abierta 618a cuando la aeronave 100
esta en el modo de helicéptero puro, y en una posicion cerrada 618b, cuando la
aeronave 100 estd en el modo de helicdptero incrementado. Cuando el
conmutador 618 esta en la posicidon cerrada 618b, la salida del bloque de
control 604 se conecta a la entrada del bloque de estabilizacion de alabeo 620.
El bloque de estabilizacion de alabeo 620 produce el comando de aceleracion
angular de alabeo (PDC).

Cuando la aeronave 100 esta en el modo de helicoptero puro, la salida
del bloque de control 608 se conmuta a través del conmutador 622 para
producir un comando de velocidad de guifiada, que se usa para controlar la
velocidad de cambio del rumbo. Cuando la aeronave 100 esta en el modo de
helicoptero incrementado, la salida del bloque de control 608 se conmuta a
través del conmutador 622 para producir un comando de deslizamiento lateral,
que se usa para comandar la guifiada mientras el rumbo del vector de
velocidad se mantiene automaticamente.

Las salidas de los filtros de modelo 610, 612 son entradas a un bloque
de transformacion de cuerpo a inercial 624. Ademas, el sen(Y¥) y el cos(¥) son
también entradas para el bloque de transformacion de cuerpo a inercial 624 los
detalles adicionales en relacién con el bloque de transformacion de cuerpo a
inercial 624 se describen en, por ejemplo, la patente ‘646. Las salidas del
bloque de transformacidn de cuerpo a inercial 624 se alimentan en integradores
626, 628 cuya salida se alimenta a sumadores 630, 632. Las salidas de los
sumadores 630, 632 alimentan a un bloque de transformacién inercial a cuerpo
624. Los detalles adicionales en relacion con el bloque de transformacion
inercial a cuerpo 634 se describen en, por ejemplo, la patente ‘646. Las salidas
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del bloque de transformacién inercial a cuerpo 604 son una sefial de error de
velocidad x (Vxer) Y una sefial de error de velocidad y (Vyer). Cuando la
aeronave 100 estda en el modo de giro coordinado, la sefial de error de
velocidad y (Vyerr) tiene un valor de O.

La salida del filtro de modelo 614 se alimenta en un integrador 636, que
produce la Hdot¢mg. EI sumador 638 introduce en su lado izquierdo la Hdotcmg €
introduce en su lado superior la velocidad de la aeronave Hdot. Asi, el sumador
638 resta la velocidad vertical de la aeronave Hdot de Hdot:ng para producir un
error de Hdot, que representa la desviacidén de la velocidad vertical deseada. La
salida del sumador 638 se introduce en un bloque de ley de control de Hdot
640, que contiene los términos proporcional mas integral. La salida del bloque
de la ley de control de Hdot se introduce en un bloque de transformacion de
inercial a cuerpo 642, que produce la Wdotsmng. La Wdot.ng es la version en el
eje del cuerpo de un comando de aceleracién vertical y se envia al control
colectivo en el modo de helicdptero o a la estabilizacion de actitud de cabeceo
en los modos compuesto y de ala fija.

La FIGURA 7 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra la
conmutacién de los bucles de control entre los diversos modos de vuelo.
Mirando ahora a la parte superior izquierda de la FIGURA 7, la velocidad real
del rotor (Q2) se introduce en el bloque de control de velocidad del rotor 438,
que determina la velocidad del rotor apropiada y segura para la aeronave 100,
y produce un comando para el control colectivo del rotor 708 estando en el
modo compuesto o para el control de regulacion del motor 710 para ajustar la
velocidad del rotor en el modo de helicoptero. Un comando predictivo del
colectivo 702 se introduce en el control colectivo del rotor 708 para ayudar a
minimizar los errores en los controles del bucle cerrado.

El comando de la palanca de control (es decir, la deflexion de la palanca
en la direccion x dpalanca(x)) se introduce en el bloque de control 704, que
produce un comando tanto al control de gases 710 en los modos compuesto y
de ala fija como al bloque de estabilizaciéon de cabeceo 712 en el modo de
helicoptero. Un comando de prediccion de cabeceo 705 se introduce en el
bloque de estabilizaciéon de cabeceo 712, para incrementar el control en bucle
cerrado del bucle de velocidad. El comando de la palanca de control (es decir,
la deflexion de la palanca en la direccién z dpalanca(z)), después del apropiado
filtrado e integracién, se introduce en el bloque de control 640, que produce un
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comando de aceleracion vertical (WDC) para el bloque de control del colectivo
del rotor 708 en el modo de helicéptero o al bloque de estabilizacién de
cabeceo 712 en los modos compuesto y de ala fija. El comando de la palanca
de control (es decir, la deflexidbn de la palanca en la direccion y dpalanca(y)) se
introduce en el bloque de control 706, que produce un comando para el bloque
de estabilizacion de alabeo 620 en el modo de helicéptero. EI comando de la
palanca de control 608 (es decir, la deflexion de la palanca en la direccion de
guifada opalanca(guifiada)) se introduce en un bloque de estabilizacién de
guifiada 714 en donde el comando actua como un comando de velocidad de
guifiada en el modo de helicéptero a baja velocidad o como un comando de
deslizamiento lateral en el modo de giro coordinado, que se activa para
velocidades mayores de aproximadamente 37 a 56 km/h (20 a 30 nudos). La
entrada de la palanca lateral 604 se convierte en un comando de velocidad
lateral proporcional, después del filtrado, transformacion de coordenadas 624 e
integracion 628. A continuacion de otra transformacién de coordenadas desde
inercial de vuelta a coordenadas del eje del cuerpo 634, se genera un error de
velocidad lateral. El error de velocidad lateral genera un comando de alabeo en
el bloque de estabilizacion de alabeo 620 cuando se estd en el modo de
helicoptero por debajo de la velocidad de coordinacién de giro. Cuando las
velocidades son suficientemente grandes para activar la coordinacion de giro,
el comando de la palanca lateral 604 se aplica directamente al bloque de
estabilizacion de alabeo 620, en el que aparece como un comando de
velocidad de alabeo. La salida del bloque de estabilizacién de alabeo 620 es un
comando de aceleracion de alabeo (PDC).

La FIGURA 8 es un diagrama de bloques simplificado que muestra los
comandos de aceleracion aplicados a las interfaces del actuador a través de
las matrices de desacoplamiento (este tipo de desacoplamiento se denomina a
veces como inversiones de matriz B). El desacoplamiento se realiza por los
bloques de la matriz, que producen unos comandos de posicién especificos
para los actuadores de control, por ejemplo, los actuadores del plato oscilante,
los actuadores de los elevones y los actuadores de los timones horizontales.
Se describen detalles adicionales en relacibn con las matrices de
desacoplamiento en, por ejemplo, la patente ‘646. La funcién de inversion de la
matriz se usa para obtener las combinaciones precisas de platos oscilantes y
superficies aerodinamicas que producen la aceleracion especifica comandada.
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La integracion de los controles del plato oscilante del rotor y de los controles
aerodinamicos se lleva a cabo mediante la técnica de desacoplamiento y la
funcion de ganancia. Los bloques de control de ganancia 802, 804 se usan
para afiadir controles aerodinamicos a los controles del plato oscilante del
helicoptero y para especificar que la ganancia del rotor es 100 por ciento y la
ganancia de la superficie aérea es 0 por ciento cuando la aeronave esta en
vuelo estacionario. Cuando la velocidad de avance de la aeronave 100
aumenta, la ganancia del rotor se disminuye en proporcion al aumento en la
ganancia de la superficie aérea. La ganancia de los bloques de control 802,
804 también determina la eficacia del momento de la superficies en funcién de
la presion dinamica (Q) en esa superficie, que incluye los efectos del flujo de
torbellino descendente. Los detalles en relacién con la matriz de comando 818
del actuador del plato oscilante se describen, por ejemplo, en la Patente de
Estados Unidos N° 5.850.615 de Osder, titulada “Rotor Blade Swashplate-Axis
Rotation and Gyroscopic Moments Compensator’, que esta asignada al
asignatario de la presente invencion.

La FIGURA 9 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra un
sistema de control en bucle cerrado de frecuencia dividida 900 que posiciona
las superficies de cola horizontales. El sistema de control de frecuencia dividida
900 usa un filtro de frecuencia de division proporcional continuo para transferir
el control del momento de cabeceo en estado estable de los elevones 130, 132
al actuador de cola horizontal 1. El filtro de divisiébn de frecuencia da a los
elevones 130, 132 el control del espectro de frecuencia por encima de
frecuencias de aproximadamente 0,318 Hz (2,0 radianes/segundo) y da al
control del actuador de cola horizontal el espectro de frecuencia por debajo de
frecuencias de aproximadamente 0,318 Hz (2,0 radianes/segundo). La
constante de tiempo t del filtro de divisién de frecuencia ajusta cuando la cola
horizontal 128 se aproxima a su posiciéon limite de aproximadamente 50
grados.

Estan involucrados varios controles en la planificacion de las posiciones
del actuador en funcién de la velocidad de avance. Por ejemplo, las
planificaciones pueden incluir las alas del canard 124, 126, la cola horizontal
128, la valvula de mastil 202, la tobera de crucero 204 y la referencia de
velocidad del rotor. La cola horizontal 128 se planifica en funcion de la
velocidad y se posiciona de acuerdo con la ley de control en bucle cerrado de
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estabilizacion de cabeceo. La funcion de planificacion se anade a la funcién de
bucle cerrado.

Mirando ahora a la parte superior izquierda de la FIGURA 9, la velocidad
de desplazamiento medida de la aeronave (V) y la deflexibn medida del canard
(6C) se introducen en un bloque de ganancia 902, que determina y produce
una senal de referencia F(V), que expresa una deflexion de la cola horizontal
planificada a la velocidad V. La FIGURA 9 muestra la combinacion de la
planificacion en bucle abierto para la cola horizontal tal como se deriva del
bloque 902, con los elementos del bucle cerrado derivados del comando de
estabilizacion de cabeceo (QDC). El bloque 430 (FIGURA 4) muestra los
actuadores de control de la aeronave, incluyendo la funcién del actuador de la
cola horizontal, que se describe con referencia a la FIGURA 9. Se aplica una
funcion de la velocidad de avance, V, similar al bloque 902, a los canards 124,
126, a la valvula de mastil 202, a la tobera de crucero 204, a los propulsores
laterales 116, 118 y a la referencia de velocidad del rotor. La funcion de la
velocidad de avance V es la parte de bucle abierto del control. Ademas, como
en el caso del control de la cola horizontal de la FIGURA 9, el control en bucle
cerrado se anade también a los propulsores laterales 116, 118, y hasta cierto
punto, a la valvula de mastil 202 y a la tobera de crucero 204. Los propulsores
laterales 116, 118 usan el control en bucle cerrado a través de la operacion
diferencial izquierda-derecha para el control de guifiada en los modos de
helicoptero y compuesto. Los comandos de posicion de la valvula de mastil 202
y de la tobera de crucero 204 se ajustan en funcion de lo cerca que esté la
aeronave a los limites de la envolvente de vuelo. El control de velocidad del
rotor 438 es siempre generalmente una funcién en bucle cerrado. En el modo
de helicéptero, el error de velocidad del rotor se corrige a través de los gases
(controlador de combustible) del bloque 430. En los modos compuesto y de ala
fija, el error de velocidad del rotor se controla a través de aumentar o disminuir
el comando de posicidén colectiva, que es parte de los controles del rotor en el
bloque 430.

La FIGURA 10 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra un
sistema de control 1000 que muestra como se mantiene la estabilidad cuando
la aeronave 100 esta en el modo compuesto. El sistema de control 1000 que
esta estabilizado tiene un bucle de control de velocidad de aire 1002, un bucle
de control de velocidad del rotor 1004 y un bucle de control vertical 1006. El
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sistema de control 1000 muestra como la velocidad del aire, la velocidad del
rotor y el movimiento vertical de la aeronave 100 funcionan juntos para
asegurar que la aeronave 100 es estable y no se mueve fuera de su envolvente
de vuelo. El sistema de control 1000 proporcién a unos anchos de banda en
bucle cerrado consistentes para el bucle de control de velocidad de 1002 por
medio de la compensacién de fase, para el bucle de control de velocidad del
rotor 1004 por medio de la compensacion de ganancia y para el bucle de
control vertical 1006 por medio de la modulacién de cabeceo.

El bucle de control de velocidad del aire 1002 tiene un control estable
debido a la unica integracién y al retardo del motor te. Los dos fendmenos de
acoplamiento que se afaden al bucle de control de velocidad del aire 1002 son
(1) el término w seny, que da efectivamente un aumento de la resistencia al
avance para un aumento en el angulo de cabeceo en vuelo y (2) el cambio de
la resistencia al avance real asociado con el cambio en alfa (angulo de ataque)
durante la maniobra de cabeceo para corregir los errores en el angulo de la
trayectoria de vuelo (y). EI cambio en gamma (y) se determina por el bucle de
control vertical 1006, que se acopla al bucle de control de velocidad del rotor
1004. Cuando el bucle de control vertical 1006 y el bucle de control de
velocidad del rotor 1004 funcionan en sus anchos de banda de disefio, la
integracion es tanto estable como sinérgica. Por ejemplo, una maniobra de
cabeceo hacia arriba para corregir un error de gamma aumenta alfa y hace que
el par del rotor (Q) disminuya a través del coeficiente (0Q/da). De ahi que la
velocidad del rotor tienda a aumentar produciendo de ese modo un colectivo
incrementado a través del coeficiente (6Q/0Col). El bucle de control de la
velocidad del rotor 1004 se acopla entonces de nuevo al bucle de control
vertical 1006 a través de los coeficientes (OLr/0Q)coi Y (OLRr/OCOl)q. También, la
sustentacion del rotor aumenta ligeramente a través del coeficiente
(OLr/0a)q, coi- Cada uno de los coeficientes varia cuando las restricciones en el
colectivo y en Q no se mantienen. El coeficiente principal en el bucle de control
vertical 1006 durante los modos compuesto y de ala fija es el término f(C.,)
1026, que es bajo cuando la presién dinamica es baja. De ahi que los cambios
de actitud de cabeceo mas elevados y los cambios en el alfa mas elevados son
necesarios para aumentar la sustentacion de la aeronave, que aumenta el
acoplamiento con el bucle de control de velocidad del rotor 1004. Cuando el
colectivo es muy bajo, el coeficiente (cLr/0Col), se aproxima a cero y puede en



10

15

20

25

30

35

ES 2349731 T3

27

realidad invertir su polaridad. Cuando el coeficiente tiene una polaridad inversa,
el sistema de control 1000 puede migrar a un equilibrio estable debido a que
alfa no es constante.

Para los coeficientes no lineales, los grandes errores en V o y pueden
producir un acoplamiento entre los bucles para aumentar de modo eficaz el
retardo de fase. El coeficiente que puede producir dificultad es la
realimentacién del retardo en el bucle de control de velocidad de aire 1002 a
través de f(CDa). Este coeficiente invierte la polaridad cuando la condicion de
equilibrio tiene una actitud de cabeceo negativa. Tipicamente, un comando de
nariz arriba en el bucle de control vertical 1006 deberia haber aumentado la
resistencia al avance debido al alfa incrementado. Sin embargo, con la actitud
de cabeceo negativa, el incremento en alfa da como resultado una disminucién
de la resistencia al avance. La consecuencia es disminuir la convergencia del
control de velocidad de aire a través del regulador motor. En una realizacion,
las respuestas oscilatorias en el bucle de control de velocidad de aire 1002
ocurren a frecuencias de aproximadamente 0,050 Hz (0,5 radianes/segundo).
El compensador contenido en G4(s) 1008 del bucle de control de velocidad de
aire 1002 corrige la fase en el intervalo de frecuencia en el que la inestabilidad
del acoplamiento tiene lugar. Si la respuesta del bucle de control de velocidad
de aire 1002 tiene frecuencias primarias mayores de aproximadamente 0,159
Hz (1,0 radianes/segundo) entonces se puede evitar el acoplamiento adverso.
Para mejorar la fase en la region de baja frecuencia, se afiade un compensador
de retardo al avance dentro del G¢(s) 1008 al canal de desplazamiento de la ley
de control de V. Sin el compensador de retardo al avance, la ley de control
usando la notacion en el dominio de frecuencia es:

PI—Acmd = kv (1 + a/S) VError
donde a es la relacidén de la ganancia integral a la de desplazamiento. Con el
compensador de retardo al avance, la ley de control usando la notacién en el
dominio de frecuencia es:

PLAcmd = Kv VEror ((T1S + 1) / (128 + 1) + a/ls)

donde el valor de linea base de a es aproximadamente 0,2. Las constantes de
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tiempo del compensador son t1 =4,0y 12 = 1,0.

El compensador de retardo al avance reduce la tendencia hacia
oscilaciones del acoplamiento de la ruta de vuelo con la velocidad en el modo
compuesto cuando el bucle de control de velocidad del rotor 1004 esta en una
region no saturada. Para impedir que el bucle de control de velocidad del rotor
1004 se sature, lo que significa que el comando del colectivo ha tocado fondo,
se implementa un cambio en las planificaciones de la valvula y la tobera de
crucero para proporcionar mas empuje en el modo de helicdptero y en el
extremo inferior del modo compuesto. Esto da como resultado una velocidad de
avance que se mantiene mas mediante el empuje de la tobera de crucero que
mediante la inclinacion de la sustentacion del rotor hacia adelante. Si la actitud
de cabeceo en equilibrio estd cercana a cero, entonces la respuesta a la
perturbacion del bucle de control de velocidad del rotor 1004 es ayudada
mediante la polaridad apropiada en el cambio de resistencia al avance dando
como resultado una modulacién de la actitud de cabeceo.

El efecto de la limitacibn de envolvente sobre el fendmeno de
acoplamiento comentado anteriormente es un problema con la ley de control. Si
la sustentacién del rotor es esencialmente cero, el extremo inferior del recorrido
del colectivo esta cercano. Durante esa condicién, si la aeronave 100
experimenta una velocidad de descenso significativa, se pueden alcanzar los
limites de envolvente en relacion con la capacidad de interaccién con los
bucles de control. Considérese la respuesta inicial a un comando de descenso
a través de la insercién de un comando de h dot negativo. El bucle de control
vertical 1006 comanda una actitud de nariz hacia abajo, que se asocia con una
disminucién inicial en el alfa seguido por una caida en gamma cuando gamma
se aproxima a (hdot;md¢/V). La caida en gamma, da como resultado una
disminucion de la resistencia al avance efectiva, que puede requerir una caida
en la regulacion del motor para mantener la velocidad de aire de referencia. La
disminucion en alfa produce un aumento en el par del rotor, Q, que puede
requerir una caida en el colectivo para permitir al bucle de control de velocidad
del rotor 1004 mantener la omega (velocidad del rotor) de referencia. La caida
en la regulacion del motor disminuye el empuje en el chorro de punta disponible
necesario para mantener la velocidad del rotor produciendo de ese modo un
comando adicional de caida del colectivo. La capacidad de control acaba
cuando se alcanza la parte inferior del colectivo negativo disponible. Cuanto
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mayor sea el salto en el comando de la velocidad de descenso, mas severo se
convierte el problema, porque la regulacidon motor se puede reducir hasta la
minima y se pierde el minimo empuje del chorro de punta necesario para
mantener la velocidad del rotor. Cuando el limite del colectivo inferior se
alcanza, se pierde el control en el bucle de control de velocidad del rotor 1004.
Se impide el alcance de esta condicidn mediante la aplicacion de limites a los
comandos de descenso de h dot permitidos, que dependen del modo de vuelo.
El limite es mas severo cuando la aeronave 100 esta cercana a la condicidén de
sustentacion de rotor cero.

La FIGURA 11 es un grafico que ilustra el ajuste de la planificacién de la
valvula de mastil y la tobera de crucero en funcion del descenso de la velocidad
vertical. Mirando al grafico, el eje x representa la posicién de la véalvula de
mastil 202 y de la tobera de crucero 204 y el eje y representa la velocidad de la
aeronave 100. EI grafico indica una velocidad de conversion de
aproximadamente 222 km/h (120 nudos). Utilizando la planificacion de la
valvula de mastil y de la tobera de crucero, no se limita necesariamente la
capacidad de maniobra de la aeronave y las definiciones previas de las leyes
de control se cambian para desplazar la posicion de equilibrio del colectivo a
una posicion suficientemente elevada por si se comandan tasas de descenso
grandes. Cuando la velocidad de descenso de referencia es igual a 0, la
planificacion de la valvula de mastil es funcién de V. Cuando se comandan
angulos de descenso, la valvula de mastil 202 se mantiene abierta en
proporcion al comando Hdot. La planificacion de la tobera de crucero sigue a la
planificacion de la valvula de mastil, de modo que cuanto mas abierta
permanezca la valvula de mastil 202, mas cerrada podra estar la tobera de
crucero 204, manteniendo la tobera de crucero 202 mas cerrada durante las
maniobras de descenso permitiendo que la posicion de equilibrio del regulador
motor esté en un nivel suficientemente elevado para satisfacer al bucle de
control de velocidad de aire 1002, en tanto que se mantiene el par del chorro
de punta suficientemente elevado para evitar la necesidad de una gran caida
en el colectivo. Por lo tanto, la condicion de equilibrio del colectivo se desplaza
a un valor suficientemente lejano separado del punto en el que el colectivo toca
fondo cuando el sistema de control 1000 estd tratando de mantener la
velocidad del rotor.

La limitacién de la envolvente se puede proporcionar mediante el control
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del vector velocidad usando las entradas de la palanca de control. La limitacion
de la envolvente es una tarea especialmente dificil en una aeronave que tiene
modos de vuelo multiples dado que la envolvente de vuelo es profundamente
diferente dependiendo del modo de vuelo. Por ejemplo, los limites de velocidad
maximos difieren si la aeronave 100 esta en el modo helicéptero comparados
con el modo en ala fija. Mas aun, cuando se estda en modo compuesto,
dependiendo del grado de descarga del rotor, hay una envolvente de vuelo
diferente. La técnica de control del vector de velocidad permite la incorporaciéon
de envolventes de vuelo instantaneas en el procesamiento de comandos de las
entradas de la palanca de control.

Los limites de Vx, Vy y Hdot (similar al de Vz excepto en el marco de la
polaridad y coordenadas) son funcién del modo de vuelo y de la altitud. Para
cada modo de vuelo, si el comando de la palanca del piloto de velocidad de
cambio del componente del vector de velocidad se aproxima a su limite
instantaneo, el comando de la palanca del piloto se restringe para impedir la
penetracién de los limites. Esto se realiza suavemente de modo que la rapidez
de la restriccidon es proporcional a la magnitud del comando de entrada de la
palanca del piloto y a la proximidad a los limites de la envolvente. Los limites
de envolvente se calculan continuamente en funcién del estado de la aeronave
y la configuracion. La informacion usada para calcular las restricciones de los
comandos de la de palanca del piloto estan disponibles simultaneamente para
la generacion de una alarma audible o un mensaje de voz sintetizada que da al
piloto una realimentacion adecuada en relacién con la razén del cambio en la
respuesta de la aeronave al comando del piloto. La informacidén se puede usar
para unos modos totalmente automaticos o los denominados autbnomos, dado
gue esos modos dan como resultado vectores de velocidad comandados. Si los
componentes del vector de velocidad comandado se aproximan a los limites de
envolvente conocidos, las velocidades comandadas se reducen a una
velocidad proporcional a su proximidad o a su distancia a los limites de la
envolvente.

Tipicamente, la aeronave 100 tiene unos limites de velocidad vertical
que se definen por la potencia del motor para ascensos y por las restricciones
en la velocidad maxima para descensos. El modo de vuelo compuesto plantea
un problema en relacion a las velocidades de descenso. A pesar de que el
cambio en la planificacion de la valvula de mastil para extender el intervalo
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disponible de velocidades de descenso vertical en el modo compuesto, puede
aun tener lugar un comando de velocidad vertical limite, a menos que se
aplique una restriccion al comando permisible. Adicionalmente, tiene lugar una
limitacion superior mas convencional al comando de ascenso permisible.

La FIGURA 12 muestra la imposicion de las restricciones de envolvente
a los comandos de Hdot recibidos de la palanca de control de los pilotos. Los
limites de Hdot son funcién de las caracteristicas de la aeronave tal como la
altitud, modo de operacién, disponibilidad de potencia y velocidad. Los limites
del comando de Hdot se definen por los valores positivos y negativos del Hdot
comandado en funcién de V y h. La caida en los limites de descenso de Hdot
con valores de V consistentes con las velocidades del modo compuesto es por
lo que pueden no ser posibles en esas condiciones descensos bruscos. La
disponibilidad de potencia también se introduce en el algoritmo de limitacion. Si
los fronteras de la limitacion se predicen con suficiente precision, y la aeronave
100 va mas alla de la potencia cuando se comanda un ascenso mas brusco, se
realiza una correccién de calibrado en el calculo de limites. El calculo de limites
es sobre el h doble dot disponible que se pueda comandar. Si la palanca de
comando del piloto no estd mas alld de sus posibilidades, entonces no se
pueda activar la limitaciéon. Una caracteristica del proceso de limitacién es que
el limite incluye una anticipacion inherente. Si se va a insertar un comando de
un ascenso grande, el limite tiene lugar antes de que se alcance el valor de la
envolvente. Por ejemplo, considere un limite de ascenso de 12,2 m/s, 2400
pies por minuto (40 pies/segundo). Si se va a insertar un comando de ascenso
grande, entonces el limite comienza a aplicarse a aproximadamente 10,7 m/s
(35 pies por segundo). Si se va a insertar un comando de ascenso pequefio, el
limite puede que no se sienta hasta que el A se aproxime a cero (hdotyax —
hdot:mq)—0. La importancia de la funcién de limitacibn aumenta cuando el
ajuste medio del PLA (regulaciébn motor) se aproxima a aproximadamente 3,5
V, que es el valor maximo. Cuando A = 0, la entrada al integrador de comandos
es 0. De ahi que el valor de la referencia h dot manual (comando) no pueda
exceder el valor limite. Se puede proporcionar un aviso de audio cuando el
valor absoluto de A cae dentro de 1,5 m/s (5 pies por segundo) y la palanca de
comando vertical esta fuera de su extension en la polaridad que conduce a
exceder el limite de h dot. Esta es la regidn en la que las correcciones del limite
se convierten en activas. El trazado del limite de h dot, V & V incluyen una
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dependencia de h, lo que permite una restriccion sobre la altitud maxima de
vuelo y, por seguridad adicional, una restriccion en las tasas de descenso
comandadas cuando la aeronave 100 esta cerca de tierra.

La FIGURA 13 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra el
control manual de Vx y las restricciones en el valor maximo de Vx. La velocidad
de avance Vx es una funcién de h y del modo de control. Cuando la palanca de
control del piloto se mueve para comandar una aceleraciéon hacia adelante y
con ello aumentar la velocidad hacia delante de la aeronave 100, el control de
comandos de palanca limita la velocidad de avance para asegurar que la
envolvente de Vx no se excede. Por ejemplo, si la aeronave 100 esta en el
modo compuesto, la velocidad de avance Vx se limita tipicamente a
aproximadamente 241 km/h (130 nudos) hasta que las palas del rotor 104 se
detienen y bloquean en una posicion fija, activando de esa manera el modo de
ala fija.

En el modo longitudinal, A es igual a (VXuax — VXcmd). Cuando el valor
absoluto de A excede aproximadamente 4 km/h (2 nudos), el limite del
comando de palanca de polaridad apropiada comienza a disminuir. En una
realizacion del modo helicoptero, el valor negativo maximo de VXgre €s
aproximadamente -19 km/h (-10 nudos). En una realizacion del modo de ala fija
el valor positivo maximo de Vxger €s aproximadamente 333 km/h (180 nudos).
En el modo longitudinal, se incluye una funcion PLA A para impedir que se
inserte una referencia de la velocidad mas elevada si el PLA (gases) esta
aproximandose a su limite maximo.

La FIGURA 14 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra el
control manual de Vy vy las restricciones en el valor maximo de Vy. Cuando la
palanca de control del piloto se mueve para aumentar la velocidad lateral de la
aeronave 100 cuando se estda en modo helicéptero por debajo de
aproximadamente 37 a 56 km/h (20 a 30 nudos), el comando de la palanca se
controla y limita la velocidad lateral Vy para asegurar que la envolvente de Vy
no se excede. Por ejemplo, cuando la aeronave 100 estd en el modo
helicoptero, la velocidad lateral Vy se limita tipicamente a menos de
aproximadamente 37 a 56 km/h (20 a 30 nudos). A velocidades mas elevadas,
la velocidad lateral Vy se mantiene a aproximadamente 0 mediante el modo de
giro coordinado. La velocidad lateral Vy no se puede mantener proxima a 0
cuando se insertan maniobras de comando de deslizamiento lateral de guifiada
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por medio de los pedales o por medio de un tipo de palanca lateral apropiada
de control de guifada. Las maniobras de comando de deslizamiento lateral de
guifiada se imponen basandose en un comando de velocidad lateral maxima.
La limitacion del comando ilustrada en la FIGURA 14 se aplica al modo de
helicoptero puro (baja velocidad).

A pesar del cambio en la planificaciéon de la valvula de mastil para
extender el intervalo permisible de velocidad de descenso vertical en el modo
compuesto, puede tener lugar un comando de limitacion de velocidad vertical a
menos que se aplique una restriccion al comando permisible. De la misma
manera, tiene lugar una limitacién superior mas convencional al comando de
ascenso permisible.

Cuando la aeronave 100 se aproxima a la velocidad en la que puede
tener lugar una transicion al modo de ala fija, tiene lugar un ajuste final del
despliegue de las superficies aéreas para asegurar que el rotor se descarga en
la medida razonablemente maxima. A una velocidad de aire y altitud dadas, la
sustentacion aérea se deberia aproximar al peso de la aeronave de acuerdo
con lo siguiente:

Laero = 0,5 * P(h) *Vr* V¥ S[CLca\nard(OC, 80) + CLcoIa((OC, 8T) + CquseIaje(OC) =
W cos(y) =W

A una altitud dada para conversion, los valores conocidos son la p(h) (densidad
de aire en la altitud existente), los coeficientes de sustentacién predichos para
un valor deseado de «, y un peso predicho W para cada valor de p, dado que el
canard y la cola se planifican en funcion de Vr. El valor deseado de alfa es 0
grados. De ahi que el valor de V1 sea la verdadera velocidad del aire para
conversion. La definicion del valor nominal de la deflexiéon de cola para la
planificacion se limita debido a que la cola horizontal 128 se posiciona también
por el control de estabilizacion de cabeceo en bucle cerrado para mantener el
equilibrio de cabeceo en estado estable, una cantidad que puede variar con la
incertidumbre en el centro de gravedad. Por lo tanto, si se alcanza el valor de
V1 apropiado, pero a a # 0 entonces el ajuste de calibrado se activa. El
algoritmo de ajuste del calibrado es como sigue:

Vconversion = f(h)
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Si abs(Vr — Vconversisn) = umbral = 2 a 4 km/h (1,0 a 2,0 nudos) entonces se
habilita el modo de calibrado;

Si el modo de calibrado se habilita y el sistema automatico o el piloto activa el
comando de calibrado, entonces

Si a > +0,25, entonces Velocidad de 8canard = +a;

Si a < -0,25, entonces Velocidad de dcanard = -a;

Si abs(a) ~ +0,25, entonces Velocidad de dcanarg = 0, y se habilita la conversién.

La velocidad del canard comandada (a) es aproximadamente 0,5 a 1,0
grados por segundo. Cuando aumenta o disminuye la deflexion del canard
(Ocanara), €l error de trayectoria de vuelo debido al cambio instantaneo de la
sustentacion se corrige automaticamente por la modulacion de la actitud de
cabeceo del bucle de control vertical 1006. El efecto de la restriccion del bucle
de control vertical 1006 sobre el angulo y de trayectoria de vuelo es hacer que
este cambio en la actitud de cabeceo produzca un cambio equivalente en el
angulo de ataque (o).

La FIGURA 15 es un diagrama de bloques simplificado de un sistema de
control de margen de calado y contrapresién 1500 con correccién del exceso
de temperatura en los gases de escape (EGT) y l6gica de supervision del fallo
de sensores. El sistema de control del margen de calado 1500 usa la
modulacién del area de escape para proporcionar un control activo del margen
de calado del motor. Existe la posibilidad de calado del motor debido a la
posibilidad de puntos de estrangulamiento en la valvula de mastil 202 cuando la
valvula de mastil 202 esta cerrando y hay posibilidad de grandes transitorios de
potencia asociados con ciertas maniobras comandadas. Para mantener un
margen de seguridad por encima del punto de calado, el sistema de control
1500 usa un control activo del margen de calado 1502 mediante la modulacién
simétrica de la apertura y cierre de los propulsores direccionales 206
(propulsores laterales 116, 118). El control del margen de calado activo 1502
calcula la relaciéon de presion de ventilacion instantanea y la relacion de presion
de ventilacibn deseada para unas condiciones de motor instantaneas. El
margen de calado se deduce de una ecuacidén que relaciona a la relacion de
presion de ventilacion, los parametros de caudal masico del motor y varias
mediciones de presion. En particular, el margen de calado (SM, del inglés “Stall
Margin”) 1522 se calcula a partir de la relacion de presion de ventilacion y del



10

15

20

25

30

35

ES 2349731 T3

35

caudal masico (Wat2). La diferencia entre el margen de calado deseado o de
referencia 1528 y el margen de calado medido instantdneo 1522 usa una ley de
control 1502 que comanda un area de escape variable derivada de la
modulacién simétrica de los propulsores laterales 116, 118. El sistema de
control del margen de calado o contrapresiéon 1500 comanda una velocidad de
cambio del area de escape efectiva experimentada por el motor 200 como
resultado de la modulacién de la posicion de la tobera direccional. Tipicamente,
se usa un margen de referencia de calado 1528 del diez por ciento. Una
separacion de la referencia del margen de calado 1528 comanda un bucle de
control proporcional mas integral 1524 que, tras los ajustes y limitaciones de
sensibilidad apropiados, comanda los desplazamientos, positivos o negativos,
de los actuadores de los propulsores laterales. Se afade al bucle de control
proporcional mas integral 1524 una comprobaciéon del EGT, que intenta
aumentar la referencia del margen de calado 1528 en el caso de que se exceda
el EGT.

La FIGURA 16 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra un
bucle de control del cabeceo 1600 para la autorrotacion automatica de las
palas del rotor 104 en el caso de fallo del motor. La capacidad de las palas del
rotor 104 para autorrotar requiere tipicamente que se alcance un muy elevado
angulo de ataque de las palas del rotor 104 para que las palas del rotor 104
mantengan una velocidad de autorrotacion aceptable. Se obtiene el elevado
angulo de ataque con una velocidad de descenso muy aguda. Cuanto mas
aguda sea la velocidad de descenso, mas dificiles son los tiempos criticos
necesarios para realizar la maniobra de enderezado terminal que intenta llevar
a las velocidades de avance y vertical a valores aceptables cercanas a cero en
el aterrizaje.

El bucle de control del eje de cabeceo 1600 incluye una solucién de
autorrotaciéon automatica que mide los estados criticos de la aeronave tales
como la velocidad del rotor, la velocidad de avance, la velocidad de descenso y
la altitud sobre tierra y calcula los estados predichos en funcion de varias
maniobras, permitiendo de ese modo los tiempos precisos para las maniobras
requeridas. Los tiempos son criticos y es dificil (si no imposible) para un piloto
realizarlo manualmente. Cuando se inicia la autorrotacion de descenso, la
velocidad de referencia se fija aproximadamente en 111 km/h (60 nudos),
usando la velocidad del aire del modo de helicoptero en el control de cabeceo.



10

15

20

25

30

35

ES 2349731 T3

36

Si el sistema de control de vuelo 400 detecta un fallo de motor, el
sefalizador de motor en buenas condiciones se retira indicando que el motor
no esta funcionando correctamente. El bucle de control de la regulacion del
motor 1601 (bloque 710 de la FIGURA 7) supervisa periédicamente el
sefalizador de motor en buenas condiciones y habilita el modo de autorrotacion
cuando se ha quitado el sefalizador de motor en buenas condiciones. El bucle
de control de regulacion del motor 1601 inicia inmediatamente una secuencia
de control de autorrotacion automatica, que ajusta la velocidad de la aeronave
100 a aproximadamente 111 km/h (60 nudos) y mantiene la velocidad por
medio de la modulacién de la actitud de cabeceo en la que el error de velocidad
de 111 km/h (60 nudos) usa la ley de control proporcional mas integral 1601
para corregir el error de velocidad. En una realizacion, la secuencia de control
de autorrotacion automatica transmite un comando predicho al sistema de
control de vuelo 400 para fijar la velocidad del rotor de las palas del rotor 104 al
100% al 104% de las revoluciones totales por minuto (RPM). Durante la
autorrotacién, la velocidad del rotor se controla mediante la modulacién del
colectivo. EI comando de Vdot es una entrada en Hengerezado-

La FIGURA 17 es un diagrama de bloques simplificado que ilustra un
bucle de control de posicion vertical (sistema de control de enderezado) 1700
para la secuencia de control de autorrotacion automatica. EI comando de
cabeceo (thtc) se limita a un valor razonable basandose en una altitud
consistente con el aterrizaje apropiado sobre el tren de aterrizaje. El comando
de V dot se basa en la relacion de energia entre el cambio en la proporcién de
energia potencial y la proporciéon de energia cinética, suponiendo que no hay
pérdidas de energia. Dado que existen las pérdidas de energia, la ecuacion de
Vdot es una aproximacion que se afina mediante la multiplicacion por un
coeficiente de pérdidas para tener en cuenta las pérdidas de energia. El
coeficiente de pérdidas se obtiene de los datos de simulacién y vuelo. En
general, es aceptable un valor finito de V en el aterrizaje para alcanzar unas
velocidades verticales de aterrizaje que seran menores de aproximadamente
1,5 m/s (5 pies/segundo). La velocidad vertical de referencia en el aterrizaje es
aproximadamente -0,3 metros por segundo (-1,0 pies/segundo), pero la
obtencion de ese valor depende de si hay suficiente capacidad de control para
frenar la velocidad de descenso, que depende de la energia en las palas del
rotor 104 y los pares de deceleracidon de las palas del rotor 104 generadas por
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la maniobra de enderezado. La ley de control de enderezado para detener el
descenso vertical se muestra en la FIGURA 17. Mirando la FIGURA 17, el
control del colectivo se conmuta de nuevo a la generacion de comandos de
aceleracion vertical mientras que la velocidad del rotor se permite que
disminuya. La altitud de inicio del enderezado se define como Henderezado Y S€
determina por la velocidad de descenso vertical (Hdoty). Los valores tipicos
para esa aceleracion estan entre aproximadamente 3,0 a 6,1 m/s® (10 y 20
pies/segundo?). Cuando se alcanza la altitud de enderezado, la referencia de
aceleracion se integra para generar una Hdotger y la integracion se detiene
cuando Hdot alcanza aproximadamente -0,3 m/s (1,0 pies/segundo). También,
se afade un comando de anticipacién a la salida del WDC cuando se inicia el
enderezado. El comando de anticipacion es una referencia de aceleracion
vertical (HDDges). La salida WDC total se convierte en un comando del colectivo
por medio de la funcién de sensibilidad del colectivo, que varia con Q, que
cambia rapidamente durante la secuencia de control.

Si la velocidad de descenso de autorrotacién es demasiado grande para
que el sistema de control 1700 alcance una velocidad de aterrizaje terminal de
aproximadamente -0,3 m/s (-1,0 pies/segundo), entonces se saturan todos los
comandos de control. Esto es, el comando del colectivo es maximo de modo
que la ley de control lineal no esta en vigor, la velocidad vertical de aterrizaje
deseada puede que no se alcance. Para estas condiciones, el sistema de
control 1700 obtiene la mejor velocidad de descenso alcanzable. Si el sistema
de control 1700 funciona por debajo del nivel de saturacion, y los -0,3 m/s (-1,0
pies/segundo) de velocidad vertical no se pueden obtener, entonces se puede
seguir alguna optimizacién en relacion con la aceleraciéon de enderezado de
referencia. Por ejemplo, en estudios de calibracién usados con simulaciones, el
sistema de control 1700 no alcanza los -0,3 m/s (-1,0 pies/segundo) de
velocidad vertical debido a que la referencia de aceleracion era demasiado
baja, entonces se aument6 la referencia de aceleracion. Si el sistema de
control 1700 tiene demasiada aceleracion vertical y la velocidad vertical de -0,3
m/s (-1,0 pies/segundo) se alcanza a una altitud de varios pies por encima de
tierra, entonces se reduce la aceleracién de referencia. Se obtienen disefos
optimizados para cada configuracion de aeronave por medio de estas
evaluaciones de simulador. Durante la maniobra de enderezado, cuando la
velocidad vertical se controla por medio del colectivo, se comanda una
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desaceleracion de avance de modo que la thtc resultante comanda un cabeceo
hacia arriba o un aumento en el angulo de ataque. El comando de
desaceleracién se calibra apropiadamente con la maniobra de enderezado
vertical, el incremento en el angulo de ataque disminuye el par del rotor
suficientemente para ayudar a mantener la velocidad del rotor
independientemente del aumento del colectivo asociado con el enderezado
vertical.

La FIGURA 18 es un estimador de altitud 1800 para la determinacién de
la posicion vertical de la aeronave 100 durante la autorrotacion automatica de
las palas del rotor 104 en el caso de fallo del motor. El estimador de altitud
1800 es util también para operaciones de aterrizaje normales. El estimador de
altitud 1800 proporciona una transicion del 100% a la altitud de radar cuando la
aeronave 100 estda a una altitud de cerca de 10 pies y proporciona una
constante de tiempo variable inercial suavizada para acomodarse a las
superficies rugosas. El filtro soporta modos automaticos que incluyen el
aterrizaje automatico en los modos de helicoptero, compuesto o de ala fija. El
estimador combina un médulo de altitud inercial/GPS y un mddulo de altitud por
radar. El vector de velocidad y el vector de posicion se obtienen a partir del
modulo de altitud inercial/GPS. El algoritmo del estimador describe la variable h
como la altura real de la aeronave por encima de la referencia z = 0 en el
marco de coordenadas X, y, z. La altura de embalado se introduce en el
sistema de control 400 antes del despegue. Dado que la referencia z = 0 es la
altura de embalado real, el modulo de altitud inercial/GPS proporciona una
precision de medicion vertical de entre 0,3 m/s a 0,1 m/s (1,0 y 2,0 metros).
Esta precision, sin embargo, no es adecuada para el aterrizaje de la aeronave
100 en el modo de autorrotacion. Por lo tanto, el médulo de altitud de radar se
usa para aumentar la precision de las mediciones de altitud durante la fase final
del aterrizaje de la aeronave 100 en el modo de autorrotacion. El algoritmo del
estimador convierte en la h deducida del médulo de altitud inercial/GPS en una
h deducida del médulo de altitud por radar. El bucle de control realiza la funcion
de un estimador de filtro de Kalman tipico usado a menudo en los sistemas de
navegacion actuales excepto en que las ganancias de actualizacién se
programan empiricamente, mientras que en el filtro de Kalman tipico, las
ganancias de actualizacion se calculan en funcion de las estadisticas o
especificaciones de precision de medida. La constante de tiempos es
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aproximadamente 2,5 segundos a 60,96 metros (200 pies), aproximadamente
1,07 segundos a 30,48 metros (100 pies), aproximadamente 0,625 segundos a
15,24 metros (50 pies) y aproximadamente 0,34 segundos al 3,05 metros (10
pies). EI mdédulo de altitud por radar puede filtrar también las mediciones
verticales (sin ningun retardo de fase asociado con el filtrado) para un
suavizado de la rugosidad del terreno y el ruido del radar relacionado.

Aunque se ha mostrado y descrito una realizacion de ejemplo de la
invenciéon, se pueden realizar muchos otros cambios, modificaciones y
sustituciones, ademas de los expuestos en los parrafos anteriores, por alguien
experto en la materia sin separarse necesariamente del alcance de esta
invencion.
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REIVINDICACIONES

1. Una aeronave a reaccidon de triple modo (100) capaz de transformarse
automaticamente desde un modo de helicéptero a un modo compuesto hasta
un modo en ala fija sin ninguna intervencion del piloto de la aeronave,
comprendiendo la aeronave:
un fuselaje (102);
un motor turbofan (200) montado dentro del fuselaje para producir un
flujo de gases de escape;
unas palas de rotor (104) que tienen una diversidad de toberas de salida
(110, 112) para la salida del flujo de gas de escape, estando montadas
las palas del rotor sobre el fuselaje,
una valvula de mastil (202) para la regulacién del flujo de gases de
escape a la diversidad de las toberas de salida de las palas del rotor;
una tobera de crucero (204) para la regulacién y salida del flujo de gas
de escape; y
un planificador para la planificacién de la valvula de mastil y la tobera de
crucero en funcién de la velocidad de |la aeronave y para la supervision
del flujo de gas de escape que se esta expulsando desde la diversidad
de toberas de salida, la valvula de mastil y la tobera de crucero para
impedir el calado del motor turbofan.

2. La aeronave de acuerdo con la reivindicacion 1, que comprende ademas
un controlador de calado del motor para la recepcion de un comando desde el
planificador si la diversidad de toberas de salida y la tobera de control no son
capaces de extraer suficiente flujo de gas para impedir que el motor turbofan se
cale y para la modulacién de un area de escape basandose en el comando
para alcanzar un margen deseado de calado de motor.

3. La aeronave de acuerdo con la reivindicacién 2, en la que el area de
salida es una pluralidad de propulsores laterales que incluyen un primer
propulsor natural situado en un lado izquierdo del fuselaje y un segundo
propulsor lateral situado en un lado derecho del fuselaje.

4. La aeronave de acuerdo con la reivindicacién 1, 2 6 3, en la que el
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planificador planifica la valvula de mastil y la tobera de crucero para
proporcionar una transicion suave desde el modo de helicoéptero al modo
compuesto y al modo de ala fija.

5. La aeronave de acuerdo con cualquiera de las reivindicaciones 1-4, que
comprende ademas un ala del canard fijada al extremo frontal del fuselaje y
una cola horizontal (128) que tiene una pluralidad de elevones y que se fija al
extremo posterior del fuselaje, configurandose el ala del canard y la cola
horizontal para proporcionar el control de la aeronave.

6. La aeronave de acuerdo con la reivindicacion 5, que comprende ademas
una palanca de control (402) para el control de las palas del rotor, el ala del
canard (124, 126), la cola horizontal, los timones de direccion, los propulsores
laterales y la pluralidad de elevones para mantener una trayectoria de vuelo
estable durante el modo helicéptero, el modo compuesto y el modo de ala fija.

7. La aeronave de acuerdo con la reivindicacion 6, en la que la palanca de
control es un controlador en 3 ejes y un controlador en un unico eje vertical o
un controlador en 4 ejes.

8. La aeronave de acuerdo con la reivindicaciéon 6 6 7, en la que la palanca
de control proporciona el control de la aeronave y mantiene una trayectoria de
vuelo estable durante el modo helicoptero, el modo compuesto y el modo de
ala fija sin tener una palanca de gases separada y un control del colectivo
separado.

9. La aeronave de acuerdo con la reivindicacion 6, 7 u 8, que comprende
ademas un sistema de control del vector de velocidad para mantener un vector
de velocidad comandado que se controla mediante las palas del rotor, el ala del
canard (124,126), la cola horizontal, los timones de direccidn, los propulsores
laterales y la diversidad de elevones para mantener una trayectoria de vuelo
estable durante el modo helicéptero, el modo compuesto y el modo de ala fija.

10. La aeronave de acuerdo con la reivindicacién 9, en la que el vector de
velocidad comandado se controla para obtener una trayectoria de vuelo
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estable.

11.  La aeronave de acuerdo con la reivindicacion 9 6 10, en la que el vector
de velocidad comandado se deriva usando los comandos de aceleraciéon
recibidos de la palanca de control que se usa para controlar manualmente la
aeronave en el modo helicoptero, el modo compuesto y el modo de ala fija.

12. La aeronave de acuerdo con cualquiera de las reivindicaciones 1-11, que
comprende ademas un sistema de control del vector de velocidad, acoplado al
motor turbofan, para recibir una diversidad de comandos de aceleracion y un
comando de rotacién del eje de guifiada y para la generacion de un comando
del vector de velocidad usando la diversidad de comandos de aceleracion.

13. La aeronave de acuerdo con la reivindicacion 12, en la que el comando
del vector de velocidad impide de modo inherente a la aeronave que se
desplace mas alla del limite de envolvente que pertenece a la aceleracion o a
la velocidad.

14. La aeronave de acuerdo con la reivindicacion 12, en la que el comando
del vector de velocidad, que se usa para alcanzar una trayectoria de vuelo de
referencia, se reduce automaticamente en proporcién a la aproximacion de la
aeronave a un limite de envolvente que pertenece a la aceleracion o a la
velocidad.

15. La aeronave de acuerdo con la reivindicacion 12, 13 6 14, en la que el
sistema de control del vector de velocidad controla una diversidad de
gradientes de la palanca de control si la aeronave se aproxima a un limite de
envolvente que pertenece a la aceleraciéon o a la velocidad.

16. La aeronave de acuerdo con cualquiera de las reivindicaciones 12-16, en
la que la diversidad de comandos de aceleracién y el comando de rotacion en
el eje de guinada se reciben desde una palanca de control que produce
comandos de palanca de control.

17. La aeronave de acuerdo con la reivindicacion 16, en la que el sistema de
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control del vector de velocidad genera gradientes de control basandose en la
respuesta de la aeronave a cambios en los comandos de la palanca de control
y ajusta los comandos de la palanca de control basandose en los gradientes de
control para impedir que la aeronave se desplace mas alla de los limites de
envolvente que pertenecen a la aceleracion o a la velocidad.

18. Un método para la planificacién, en funcién de la velocidad de la
aeronave, de la transicion desde un modo de helicdptero a un modo compuesto
hasta un modo de ala fija de una aeronave a reaccion de triple modo que tiene
unas palas de rotor con una diversidad de toberas de salida para la expulsion
de un flujo de gases de escape, una valvula de mastil para regulacién del flujo
de gases de escape a la pluralidad de toberas de salida, una tobera de crucero
para la regulacién y expulsién del flujo de gases de escape, un ala del canard y
una cola horizontal, comprendiendo el método:

la planificacion de una referencia de velocidad de rotor en funcién de la

velocidad de la aeronave

la planificacion de la abertura de la valvula de mastil y el cierre de la

tobera de crucero en el modo de helicoptero;

la planificacion del cierre gradual de la valvula de mastil y la abertura

gradual de la tobera de crucero en el modo compuesto; y

la planificacion del cierre de la valvula de mastil, la abertura de la tobera

de crucero y la inclinacién de las alas del canard para que disminuya

gradualmente en el modo de ala fija.

19. El método de acuerdo con la reivindicacion 18, en el que la referencia de
velocidad del rotor se reduce gradualmente a aproximadamente el setenta por
ciento en la velocidad de conversidn de la aeronave.

20. El método de acuerdo con la reivindicaciéon 18 6 19, que comprende
ademas la modificacion de la planificacion para la valvula de mastil y la
planificacion para la tobera de crucero para mejorar el intervalo de control para
el control de la velocidad del rotor o el control de la velocidad de avance en el
modo compuesto.

21. El método de acuerdo con la reivindicacion 18, 19 6 20, que comprende
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ademas la determinacion de un valor de margen de calado del motor real a
partir de una relacion de presiones de ventilacion y un flujo masico del motor.

22. El método de acuerdo con la reivindicacion 21, que comprende ademas
la comparacién del valor real del margen de calado del motor con un valor
deseado del margen de calado y la planificacidon de los propulsores laterales
para abrir si el margen real de calado del motor es menor que el margen
deseado de calado y la planificacidbn de que los propulsores laterales cierren si
el margen real de calado del motor es mayor que el margen deseado de
calado.

23. El método de acuerdo con la reivindicaciéon 22 que comprende ademas
el incremento del valor del margen de calado deseado para evitar el
funcionamiento del motor en una condicidon que sea vulnerable a transitorios de
potencia si la temperatura de los gases de escape es mayor que un valor
deseado maximo.

24. El método de acuerdo con cualquiera de las reivindicaciones 18-23, que
comprende ademas la planificacién del control en bucle cerrado de la superficie
de cola horizontal y los elevones para minimizar la necesidad de controles del
plato oscilante minimizando ese modo las oscilaciones de las palas del rotor.



110

104

ES 2349731 T3

45

124

Fig 1



ES 2349731 T3

46

ooz
902 @ g




ES 2349731 T3

47

202

epequg

T
hOl GQU ——
ori



ES 2349731 T3

48

Jojow |ap sa|qsnquiod K 10jol ap oualy

‘saseb ‘sdeyy ‘sajesaje| sasos|ndoud
‘pleuea ‘osaon1o ap el1aqo} ‘jsew

ap EINAJEA ‘B]OD Bp S3UOWI]} ‘SaUOA3|d
|ejuoziioy ejoo ‘|edioulad Jojoa [ap josjuo)

AL

(efiy eje ‘oysandwod ‘osaydooiay)
Jojow A 03i3€ O|NJIY3A [9p EIWEUI]

7Eh e
A

ok’

A 4

Jopenjoe [9p,

Ohk

NN}.~ ¢

ZERT ﬁw

uoIsIW e
ap ewsa)sig

sonnafgo uoroely
ap A ojuaweuue
ap ewajsig

opejed ap uabiew A
10}01 |ap peppi2ojai ‘1a|ng ap sojnbue A

axne sojep ap A ugioisod

c)ddluas Q\uﬁ&_

uolanqu)sip 1| pepI2o|2A 3p S210)33A SO| ap oF b u
%N}.\. ap zujep \ [etosaul 0diana ap UGIEHEA Sd9 /|eldI3u] salosuag LR . ‘f
+ \, uoigisod ap . 244l
—— e o, ax o B
P lop wmn_wme (¢ ‘B) Blh" =y 101997\ OZ} | sousuobyy
BEh. = }
QN}{ ojuaiwe|dodesap lojol [ap
ap zuje d PEpIDOJaA ONdI
P e .__o_“ﬁﬂh_:u_ |Y- ap |ouoy o sounuoby ' 2 g h
3 !
o N { T mou_._mEn.w b
mu It 1t ‘b ¢d ’ f Q\T -~ *J0|9A ap OpUELLOD -
Jouyul prnoe |2p ewns e| ‘
2JaNq |2p, lopezijige)sa ojana ap
o1u03 ap A3 P .._vm_Mwo ‘ PEPI20[2A PEPII0J3A salopezijensia
“sewojsuel| ap 10)09A |3p 5 %u %o_.ﬂ_.ww_h,o 2 v
. / \ |ouoa ap Aa _w“_w o_uw_uo
E PP A - iy y
nU.@ nuq 34 Yy PRed Ay .“_”. 20 .N;P Y AMOM /lllr.lT&NT

| aseq ap |os3u02 |ap
safa

hoh”~

Z0h

OpUBLWOod
| ap ojapow [ap

b1y

oJanA ap
salopezijensif

44| sowuobje soj aq

QOh

ejueld ap Jopejasuen

con”



ES 2349731 T3
49

VERTICAL

|

C > GUINADA
/ ""“*\ ALABEO

CABECEO

Y02




ES 2349731 T3

50

0993qeD 3p
Jouajul sjang
e PuoQ

0 0Al}23|02

e

pw 10p Ay
‘l-lll

ec?

OpEUIPI00D
o119

[eJ2}e| OJUSILIEZI|SIP 9P OPUBIOD 4———E

epeuin ap ese} ap opuewon

89

0 $
(a1
odJana < jop H
e |e12Jaul _%._u_"_%o
UQIDBLIOJSUEI | il
7
Oh9

(opeuipiood
0416 ap
opouw |2 us 022 B

\
ch?

(h)sod> (/) uag

S

" Jejnwiuod)

FYTTY

s

1)

odiano
e |B1aJaul
UQIDBULIOSUEL |

hEY

= 2ay

27

h19,

H .“m_umc__._mumu_._m_mnw
' ..Nl.l\...” ——
pepioo|aA efeq ap H i

\

oj|apouw ap |
oni4 - \
- [YRY - (z)eaueled
aax opeulplood \ ¢
oo
op 14 Jad A 9pg
4—| O3(E|E3P H—Gpg
uoloezZl|Iqesy pepIdojaA
(h)sea () ’ ErH 9
S0 \y uag — Q
A OpEUIPI00D \
b ._- o9 .
' olapow ap % .......... ﬁ\ <+
oni4 pEpIJO|aA I\
f
'y ~ eleq H H
_N_OLQC_ NM Q _.‘—nu:m_maw
e odiand
ugloBWIOJSURL| I
, o|apouw ap 14 \| ¢—
J Ob.__u_ l\ _x_muem_mn@



ES 2349731 T3
51

8079 (vavnIno) voNvIvd mu
epeuinb ap eouejed aqg OpEBUIPJO0D }OQ

w*\h/ L B (3]5) ~
l "y g

<«—] epeunBap

Jqu | uoreziges3 B e

peplaofen efeq ap H esuejed

pepioojaa eleq H OpeUIPpI00d

029 900 —

oaqeje ap - £
D0d < uoeziigersy | ¢ *—» . *

pepioojaa efeq ap H [043u02 ap £a7

.,_o P

et O.r@/ . &&@N&W
200 0999qe0 3p ,

%_uﬁ___n_mmm_ : o

T uu__ ,Tlll_mu_tg

SOl —~ * josjuod ap As eoue|eg
0923qe2 ap UQIIDIPald ke Z0% ;

hoL N (x) vONVIvd @

: .% / k OlL— soseb  |[¢——— @ —@—— [euipnyiBuo
. ap o4juo) H N BoUE[Ed
NQ.N}( + , |oJ3u02 3p A ;
saseB ap uoiaoIpaild
8€ h—
QQNI\\_ O0AI}93|02 EPIPaN

‘ Jojou
/ ap |0J1u0) T'T |9p pepioojan  [E—— '$]
ACZAN . : 8p [043u02 ap Ao
OAI}23]00 UQI29IPaId 4 40




ES 2349731 T3

52

NN% ﬁllgm ugQI221paild
A e—
e ée «m@

928

\

seaJge salolpadns
se| ap salopenjoe
A jediound
JojoJ [ap Jopenjoe
|op saiopejosjuon

uoioisod A ese} ua
SOPUEBWIOD 3p SajwI

728~
— 028

0Z | |ap Jopenjoe

lzal

SOpUBWOoD ap
salopejw]

Q biy

&Nm.w

soalge g zujew
bjusiwe|dooesaq

epeuinb
ap ugisindwi
ap |0Jjuo)

— hi8

A

seaJor “Jadns ap eloueueb jou0)

ho8-,

A i

; ‘

218

juejioso ojeid f

epiaAUl

|op sopuewoo [

apzUlE g

818~

PUWIIOPA

‘pud 10p Y ——p
A—

.ﬁmf

N o8
& G899

t

opeuqinba ap uglooIpald

g zljein

FE

A\

~

J0304

|ep eloueueb
|oJjuo2

9208

\ .

ap ugloung

13

10ay
LOaMm
10ad

i

z08 =~

» 1040



ES 2349731 T3

53

b Bt

(0a139wis opuewo))
SOUOAB|d SO Bp
salopen}oe so| y oZb

N

816

b |

uoioisod A eseyjap

3
226 co=
S3}IWi1| 3p OJUSILLBS3I0Id
€[09 3P g—]
Jopenjoe |y

¥
19-05 =1
0L +S‘p=21:ejoN
[+52
—0a0=""0ao
O —.+h.h -.q\_—_.uﬁh
T3 2a0="""2a0
Q&J
ERL oaqe|e |ap
o op 4} |4t n 1L
:o_umhm\rww - AAg jonuog ap a7
Vd
hlb L 00b
st

[—

206

(A1 o

(A)d)

(") 4

zor”

uoroedyIUEld




ES 2349731 T3

54

[ ] \«MQ\ NMQ\ [E2IL3A |0J3U0D 3p 3]ang
- YA = ._TGE
\f; | e ) gzol
¥ i um
. W[l ofon |
S O
£
(70 _._Sum_oo T Ay A
. I
j03u09 |
op A Heoe g hzol__~ -
. , ﬁ de u Zhal |1 |, gy e |2z01— o))
_ " k : _ - Jospuod ap Ae .
51T [~ (M Da 6 e (7D fa—b] t@t
/ Q\Q\ + oV Yy 4
0/ 10/, 8e ol - ﬂ \ . \ .
, ).
. HM — Amawnm 2car @zal - giol
90! A NQQ\ alle |ap PePIOJO|aA B 3p |043U0D 3p 3]ang
e A R ¢ ®
haol
¥0.10¥ 730 GYAI00T3A v 30 TONINOD 3d 310Ng rr
3
W. h_._i hbd _Mm:p 4 (5)'D |
L
e { o =

Ol b1 8&\\

il._ A ua

2101

oior” /7 NI

:
8QQ0I



ES 2349731 T3

55

P T —

UQISIBAUOD 8P PEPIJOIaA

SOpNU U2 PepIdoIaA

S — T =
Y ~ hY

]/ brA

(unwysaid 0o0L-) S/w 80°S = J0p Yy OpuUBLIOD

(uwyseid 0002-) S/W 9104 = JOP Y OPUBWIOD

InSeW op BINAEA =  — — —

oJadnid 8p elaqoO) = T

0 =JOp Y Opuewos

repuadfan

N9 A AN @p sauoldisod



ES 2349731 T3

56

G0NV TdIN » +33WIT = +3j1WI
[enuejy 10p H i
sajuojue IS iop Y opuewod
o21jeWwolNe opeing esed ejouaiagey e 50 _v Vid! 18p - apwr]
ap J0p H opuewon £9 ‘ L +86¢ _
7 (¥1d-5¢) —
= y1d UeBliel = y1di ‘viquey _
10D H 3p - l6/v1 , ~tepwry = -aywry T
lonuo) $92UOJU3 _QE ¢L<V IS Al\\ P! o]
8e7 [GIV , +%9}IT = +9UWIT 455y opuewios
SIIUOJUR ‘S/W S > V IS op S <
h_h—v— < + 8yl - 9y 1P H
4 A 3 eloUBIR)eY
: 207~
oRNA g _ %06
*, CERIEY
——Pt—— — \ N eouejed e| ap
i BuBIL- i Jojonpsueiy
H eJed f .w\ ¢
oam : aseq if i ° )
eplles eouejed g op ea1bo %09 .
ojuaiweze|dsap |9p eLOWS! 5 ./
NQN.\ \._.QNN H ajuaipe.b |ap ojuaiLEsa0.d .
hi7 2l b+
10104 |2p pepioojaa f soussy MOM



ES 2349731 T3

57

Jojou |9p WdY
se| ap |0JuU0)

sopnu (8> A

| \\QR

Y.

efiy eje ap

A ojsendwoo sopop

saseb ap [04jU0)

(3o0p Y ap ajong) |eoijaA o]anA
ap euojoaies e| aQg

*.Qn/

|
—» |

osaydgoljey op opow ua

A loau09 ap Aa

¢ Pt

odiano jap af3

21/
49 \
o0a2aqes |ap

poloezijiqejsa e| sp
|043u02 ap Ao

~J+ 'Wr7 eled aoueafe
=S0pNU ' =XV
(opom ‘ul =

= (PHEAJuI “xew

padg = uln A xep "y 1d A xp 9p
) - K+ ) ap e9B07
saseb ap |oajuo9 |y 816 i
: UL P vd ﬁ i
AU X
] A
geLo=t 06:
1995
1+ 51 ” “ m | IeupnyBuo
l i eoue|ed
i O" ap Jojonpsued]
opuewWwod i S : \
ap ojepop 7 %09

joJ3u02 ap sojund Jod
oonjewolne opeing [ag

019

\wu:w_umhm |ep ojusiwesasoid

20?7



ES 2349731 T3

58

| P14

21 eosibo| esed

>>rx>

|o13u09 3p soyund 10d
einydea ap eanbo| el
ap oquing ap elduaIdAY

QG N

eauejed e| ap

# uoisua)sip ap opejsy

P

oquni A oaqe|e ap
|o13u02 ap eabo

l—

¢

90I~

pPepI2o|aA 3p
|osjuoa ap Aen

|esaje)

Yy

oaqe|e
ap uglyezijiqes3

..\
drg'Ls-

0z29

opipan A >.

ce7

eLIoOWa

gz7

hm_v

e
jo0p 4A

|onuod ap soyund sod
oanewojne opeinb jag

Ty

A1) [9p =+ U019981109 BJed OfRAIU

= sopnu (7 = Ay

(ool ‘us = (** Auip ‘xeyy
Ul A xep Py A Ap
ap - A + aywi| [op €21607

Jun -

h Wi 4+

eretibinrien

resmranal

°4S

%09

RSP RTTTTTT e

|esaje|
eouejed ap
lojanpsuel]

ZORI—

VAN

ajuaipesb [op ojuaiwesasoid

Hh09




ES 2349731 T3

59

olled

Josuas [ap \l

ojje} ap ea16io]

H0S/
z2as(

/

(opebede
%Qlﬂ\ Jojow) epljeA
ope|ed ap uabaep ou ugisaid o
s grissep uobi / ou_““u_m_” ﬁ 10SU3s [3p Ojje4 9061
m\\ ‘e|najen opini ap ) »
7Z oxi 14570 | ©) .
14 e
NS \ I /
2z2s/ —_— Eﬁ
aisl sepe|oJjuod adeasa (Ws) ot S_TQNW\ | _m._mmm -
wsey 0 - ——— - — — e21607
f' _ ap seale Seno ﬁ = gw - | olte} Jod (Ul I//l ‘
.| . o s | uoiisodey & — WIJ“
id 4—| 00w |sp 11 A .
d - = - - :
opeduelLe ”ZT SmmuﬂzE_.mﬂmﬂ_mv . | soneg P gy w H +— DI je—e !
. Jojow N 4— | ‘
Azevia | : ozst—" r» e [ an |lee—— |
Gy » q via OIS OES/ i N 4 J
201607 - - pf 1 - _z.m-.:u;-. >VId ~>E~_nZU A L S {ud4l | }Nm\
- opuena ugidisoday (Vd Aoy N ]
a FASPO 1 +mm~.ﬁ 193 uoldxdaliod
H.WE
L1013 hiS] o
US| 0051



ES 2349731 T3

60

L e

. Q: uVHI Ho_unm:uu:mm

]

o'z e
1=

109/

R \

.

I}I.llll-.qllllhlolll‘

oy

AL ETLE (R TR

cﬁ 0A/8 =

BZ319PUS |3 UD |eIIUAA pepidoap = "H

"™IrLoda

="

=10

b =03

30pb

A

)
- — — Jezijeiul

8/¢Ls

(je13ayur)
I0+= X1y

Q9 ©PEZI3pud OIIUI |3 U3 PEPIOOJIA =

opezaiapu3g

SENSa S NENS NN NSRSt R na Ny mRnenans YTLLLL

'A

(ejjejued)
S0+ = XAY

JJIXA

»

I R T R T Y L L L T,



ES 2349731 T3

61

Opezaiapuly p opezalapul = J
ugiorjoMIOINE Ud OSUdIsad = V :e21bo]

aud z'o e 1'9=

gi1->1L0QUH esed ]
U=1AHM

8'8-0't=

®——»|  auM |

UHAdH
) (+)

082a(qed ap
uogio21paid
g

SO
g'oegz'o=
Maan

BER
L 10}99]02 ap
Jojow |3p pepijiqisuas
. NdY se| ap ap uound~~Z0L )
joa3uo9 ap Aan
1 v

(1p)so2 (1yd)soq OO0LI

I- , oM - |
21 Brd

4 Opouw uo ej)sa opuend

ZS/W 88y @ Y1’ =
¥V Opouw ue ejse opuend
Yoan zS/w 0 = *Ygan

uo9 Jezijelolul

dLHL .



ES 2349731 T3

Jepei Jod
pmIIe 9p UOIOIPaIN {0 ‘(F*0-(¥4+08)/007)} xpmr =y

Uy : (+) _

g/ bro

| o081

A

] =
v 1 -_
O .
Dﬂm._uu:... o_un_BEm.._ Sd9/Ie1a4au)
opeEqUay opy
ugioeiqijed

S1NY= sezyerony



	Primera Página

	Descripción

	Reivindicaciones




