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DESCRIPCION
Un procedimiento de evaluacién en vuelo de la ausencia de aleteo de un avion
La presente invencidn se refiere a un procedimiento de evaluacién en vuelo de la ausencia de aleteo de un avién.

Las vibraciones por aleteo son vibraciones aero-elasticas auto-excitadas de una estructura de avion durante el vuelo. A
ciertas velocidades de vuelo, las fuerzas aerodindmicas relacionadas con el movimiento vibratorio, por ejemplo, de un
ala, pueden, para propiedades especificas de rigidez masiva de la construccion, provocar el desarrollo de vibraciones,
por ejemplo, formas de vibraciones por torsion-flexion , lo que lleva a la destruccién del avion.

Las regulaciones de la aviacion requieren ejecutar evaluaciones del aleteo en vuelo para aviones nuevos, a fin de
documentar que el avién esta libre de aleteo. Actualmente, las evaluaciones de aleteo se realizan de modo tal que los
datos son recogidos desde sensores de vibracion situados en partes de la estructura del avién durante vuelos de
prueba y, posteriormente, después de que el vuelo ha terminado, se obtienen los resultados del analisis de los datos.
Los procedimientos conocidos no admiten la evaluacion en vuelo de la ausencia de aleteo. Un proceso de ese tipo
consume tiempo y es caro, dado que permite obtener conclusiones solamente después de que el vuelo ha terminado, y
ejecutar evaluaciones para velocidades mayores del avion solamente durante el proximo vuelo de prueba.

La evaluacion del aleteo en vuelo deberia demostrar y documentar que el avion esta libre de aleteo dentro de todo el
intervalo de velocidades y altitudes planeadas. Esto se demuestra proporcionando valores de coeficientes de
amortiguacion para las modalidades de vibracién de la estructura del avién que sean relevantes para el aleteo.

Un avién aprobado para el servicio debe ser resistente al aleteo. Se supone que el avion estd adecuadamente
construido en términos de aleteo si los coeficientes de amortiguacion para las modalidades relevantes de vibracién son
mayores que cero y no menores que & = 0,015. Este valor significa fisicamente que las vibraciones excitadas, auto-
atenuantes, por ejemplo, de un ala, deberian atenuarse en una reduccién de amplitud de alrededor del 10% para cada
periodo de vibracion en todo el intervalo de condiciones de vuelo aprobadas.

Los procedimientos conocidos para la evaluacion de coeficientes de amortiguaciéon de aleteo implican la excitacion
artificial de vibraciones y el andlisis posterior al vuelo de estas vibraciones para vuelos con velocidades
consecutivamente crecientes. Se usan excitaciones de impulso, arménicas o estocasticas. Esto requiere el montaje de
aparatos de medicion en el avién, aumenta los costes de evaluacion y alarga el tiempo de evaluacion.

Las vibraciones por aleteo tienen un caracter de sefiales no estacionarias, es decir, sus propiedades espectrales varian
en el tiempo — las variaciones pueden concernir a la amplitud, la frecuencia y la fase. La variacion en el tiempo de los
parametros de vibracion espectral puede ser auto-excitada o artificialmente excitada.

Uno de los procedimientos para la evaluacion en vuelo del aleteo de un avién implica vibraciones de la estructura del
avion que son excitadas por impulso usando activadores de cohetes. Las respuestas de impulso son analizadas a fin
de determinar las formas de la modalidad de la vibracién y sus coeficientes de amortiguacion. La excitacién de impulso
se entiende como una excitaciéon con una fuerza de entre 200 y 2.000 N durante entre 10 y 50 milisegundos. Una
respuesta de impulso ejemplar de un avién en vuelo se muestra en la Fig. 1. Las respuestas de impulso se miden con
sensores de vibracion.

Los procedimientos habituales permiten la determinacién adecuada de propiedades espectrales medias de una sefal
para periodos de tiempo relativamente largos. La Transformada Répida de Fourier se usa normalmente con este fin.
Sin embargo, los tipicos algoritmos de la Transformada Rapida de Fourier son adecuados para el andlisis de
segmentos largos de una sefal y para altas frecuencias, del orden de miles de Hz. Por lo tanto, no son adecuados para
las tipicas vibraciones de aleteo de un avion, que tienen una frecuencia de hasta varias decenas de Hz. Por tanto,
existe la necesidad de mejorar el procedimiento del célculo de la Transformada Rapida de Fourier a fin de lograr una
resolucién mejorada en intervalos inferiores de frecuencias.

Ademas, ha sido demostrado tedricamente que la respuesta de impulso de un objeto monitorizado puede ser sustituida
con una funcién de auto-correlacion (también llamada una auto-correlacion) de una sefal estocasticamente excitada.
Suponiendo que las vibraciones de las alas o de un plano de cola de un avién durante el vuelo tengan las propiedades
de vibraciones estocasticamente excitadas, los coeficientes de amortiguacion pueden ser estimados en base al analisis
de las estimaciones de la funcién de auto-correlacion (y la estimacion de la funcién de auto-correlacion). Las siguientes
publicaciones se refieren a este tema:

- Uhl T., LIsowski W., Kurowski P.: Andlisis modal en funcionamiento y sus aplicaciones, Katedra Robotyki y Dynamiki
Masyn. Akademia Goérniczo-Hutnicza w Krakowie. Krakéw 2001.

- Hermans L., Van der Auweraer H.: Sobre el uso de funciones de auto-correlacion y correlacion cruzada para extraer
parametros modales de datos de solo salida. En los Anales de la 62 conferencia internacional sobre avances recientes
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en la dinamica estructural. Articulo de trabajo en curso, Universidad de Southampton, RU, 1997.

Hay procedimientos conocidos para calcular la estimacién de la auto-correlacion para sefnales estacionarias. Sin
embargo, estos procedimientos cambian los valores de coeficientes de amortiguacion de la sefal de origen de las
vibraciones efectivas.

Hay ecuaciones usadas normalmente para calcular la funcién de correlacién para procesos estacionarios, ergodicos y
estocasticos con el uso de una Unica ejecucién del proceso estocastico, suficientemente extendido en el tiempo. Una
funcién de auto-correlacion de un proceso y(t) puede ser calculada usando la ecuacion (1) mostrada en la Fig. 2.

Un proceso estacionario tiene un valor medio constante my en el tiempo y una varianza constante en el tiempo. Un
proceso estacionario es ergodico cuando los promedios temporales son iguales a los promedios conjuntos sobre el
intervalo de la realizacion de procesos estocasticos.

Sin embargo, las ecuaciones anteriores son aplicables a una sefal de vibracion infinitamente larga. Una funcién de
auto-correlaciéon de una sefial de ese tipo preserva las frecuencias y los coeficientes de amortiguacion modal del objeto
evaluado.

Sin embargo, durante las mediciones en vuelo, los segmentos medidos de las vibraciones son siempre finitos. Las
estimaciones de la funcién de auto-correlacion de tales sefales cambian sus coeficientes de amortiguacion. En tales
casos, las estimaciones existentes de la funcion de auto-correlacion introducen errores metédicos, relacionados
inequivocamente con estimaciones individuales. El analisis de las sefales de vibraciones efectivas introduce ademas
errores resultantes de errores de medicion y del hecho de que las excitaciones de vibraciones en vuelo no son
exactamente un ruido blanco estacionario.

El articulo “Aplicacion de una técnica de prueba de vuelo y de analisis de datos para el aleteo de un avion drone” de
Robert M. Bennett et al (Memorando técnico de la NASA 83136, 1 de mayo de 1981, paginas 1 a 10, XP55030869,
Hampton, Virginia 23665, EE UU) presenta resultados de identificacién modal que fueron obtenidos a partir de pruebas
de aleteo de un vehiculo drone con un ala de investigacién, estando equipado con un sistema de supresion de aleteo
(FSS). La frecuencia y la amortiguacién de varias modalidades estan determinadas por un analisis modal del dominio
del tiempo de la funcién de respuesta de impulso obtenida por transformaciones de Fourier de datos, a partir de la
excitacion de ondas sinusoidales velozmente barridas por las superficies de control del FSS sobre el ala. El
procedimiento usado corresponde a las etapas indicadas en el preambulo de la presente reivindicacién 1.

Una solicitud de patente coreana KR20080000713 presenta un procedimiento para analizar datos de pruebas de
vuelos de aleteo. Una sefial de acuerdo a una situacion de prueba es recibida desde un avién de pruebas. Un auto-
valor de los datos es calculado mediante un algoritmo de identificacién de sistemas sub-espaciales.

Una solicitud de patente estadounidense US2004267478 presenta un procedimiento para analizar datos de pruebas de
aleteo usando el ajuste de curvas sinusoidales amortiguadas.

Ninguno de los procedimientos de la técnica anterior sugiere evaluar vibraciones analizando estimaciones de la funcion
de auto-correlacion.

Es el objeto de la presente invencion proporcionar un procedimiento para la evaluacion de la ausencia de aleteo de un
avion, con el uso de algoritmos tales que permitan la evaluacion en tiempo real en vuelo.

El objeto de la invencion es logrado por un procedimiento implementado por ordenador, de acuerdo a la reivindicacion
1.

Preferiblemente, la funcién de auto-correlacion Ryy(l) se calcula con el uso de una Transformada Rapida de Fourier, de
acuerdo a la ecuacion:
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: ety s ce 1R N
Ry, (k)= 3??5“7 "X ()] para k=0123.. Ni2=«1

Yovpj) = Y0} YP'(G)  j=1,2.5, .. N
Y(j) = FFT[y(n)]

YP(i) = FFIypinl]

¥pory=x{np para  pef 2 5 N2

yp(nj=0  para  pe NG2&], N

enlasquen=1,23..NN= 2. Enla que i es un namero natural.

Preferiblemente, el segmento muestreado de la sefal que tiene la longitud de N muestras es rellenado con ceros a fin
de obtener una secuencia de salida que tenga la longitud de Nsuma = 2, en la que i es un nimero natural y la
Transformada Répida de Fourier se calcula para la secuencia de salida.

Preferiblemente, la Transformada Rapida de Fourier se calcula usando tablas de valores de funciones seno y coseno
para angulos dependientes del numero de muestras y de la frecuencia de muestreo, preparados después del inicio del
sistema.

Preferiblemente, se genera una imagen que visualiza las vibraciones medidas por los sensores, comprendiendo la
imagen una imagen de la estructura del avion y sus desviaciones resultantes de las vibraciones, mientras que las
desviaciones con parametros por encima de valores de umbral estan marcadas con un color distinto al color de las
desviaciones que tienen parametros por debajo de los valores de umbral.

Preferiblemente, las vibraciones son visualizadas usando un procedimiento que implica el calculo de un
desplazamiento de fase o un procedimiento que implica el célculo de una fase de movimiento en puntos especificados
en el tiempo.

El objeto de la invencién también es logrado por un sistema de medicion para la evaluacién en vuelo de la ausencia de
aleteo de un avion equipado con sensores de vibracion situados en la estructura del avién, en el que el sistema
comprende circuitos de procesamiento de sefiales para realizar el procedimiento de acuerdo a la invencién.

El objeto de la invencion también es logrado por un programa de ordenador que comprende un codigo de programa
para realizar todas las etapas del procedimiento de acuerdo a la invencion cuando el programa es ejecutado en un
ordenador.

La solucion de acuerdo a la presente invencién implica un procedimiento de procesamiento de datos, que permite la
evaluacion de propiedades aero-elasticas de un avion durante una evaluacién de aleteo en vuelo. Esto aumenta la
seguridad de las pruebas de aleteo durante el vuelo y reduce el tiempo necesario para ejecutar las pruebas, lo que
disminuye significativamente los costes de produccion de un avion. Los andlisis se ejecutan dentro de un segundo
después de las mediciones de vibraciones que abarcan un periodo de un segundo o unos pocos segundos, facilitando
por ello la respuesta rapida en caso de deteccion de cualquier tendencia a vibraciones peligrosas de aleteo.

Las formas modales de vibraciones se determinan de manera eficaz restando las modalidades predefinidas de las
vibraciones a la sefal evaluada y verificando si, después de la resta, la suma de cuadrados se ha reducido o no en un
valor de umbral predefinido.

El procedimiento divulgado para calcular la funcién de auto-correlacion, basado en segmentos finitos de vibraciones,
preserva las propiedades naturales de las modalidades modales de las vibraciones de la sefal evaluada y preserva los
valores de los coeficientes de amortiguacién y las frecuencias naturales del objeto evaluado. Los célculos pueden
hacerse mas rapidamente por medio de una Transformada Rapida de Fourier.
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El procedimiento presentado para calcular la funciéon de auto-correlacion es adecuado para el analisis de vibraciones
que son crecientes y auto-atenuantes, o el analisis de vibraciones normales durante la explotacion del avién, llevada a
cabo para el analisis de las propiedades dinamicas actuales del avion.

La invencion se muestra por medio de una realizacion ejemplar en un dibujo en el cual:
la Fig. 1 presenta una respuesta de impulso ejemplar de una estructura de avion en vuelo;

la Fig. 2 presenta una ecuacioén para determinar la funciéon de auto-correlacion del proceso y(t);

la Fig. 3 presenta un modelo matematico f/(t) para determinar una suma finita de modalidades de vibracion natural;
la Fig. 4 presenta una ecuacion para calcular la suma de restos de cuadrados (RSS) y sus derivados;

la Fig. 5 presenta el calculo de continuacion del derivado de la RSS;

la Fig. 6 presenta graficamente la ecuacion (9) para dos modalidades;

la Fig. 7 presenta las ecuaciones (9) en un dominio de frecuencia;

la Fig. 8 presenta una transformacién de una sefal temporal que comprende dos formas modales de vibraciones;
la Fig. 9 presenta una secuencia de transformaciones de una sefial y(t) a fin de obtener la ecuacién de fase ;

la Fig. 10 presenta una forma de la funcién y(t);

la Fig. 11 presenta el célculo de la amplitud A en el punto inicial de la ventana de anélisis;

la Fig. 12 presenta ecuaciones para calcular la amplitud A;

las Figs. 13A y 13B presentan ejemplos del calculo de la funcién de auto-correlacion para la funcion y(t);

la Fig. 14 presenta un trazado ejemplar de una sefal atenuadora y su auto-correlacion;

la Fig. 15 presenta la estimacion de la funcion de auto-correlacion en forma de una suma;

la Fig. 16 presenta la estimacion de la funcion de auto-correlacién en forma de una integral;

las Figs. 17 a 20 presentan ecuaciones relacionadas con la respuesta de impulso;

la Fig. 21 presenta una ecuacion analitica de una funcién de auto-correlacion;

las Figs. 22 a 30 presentan un ejemplo del calculo de la funcién de auto-correlacion y los resultados del célculo;
las Figs. 31 a 32 presentan célculos del coeficiente & de amortiguacién de vibraciones;

la Fig. 33 presenta una ecuacion para calcular la funcion de auto-correlacién Ryy(k) usando el procedimiento de la FFT
para la realizacion del proceso estocastico y(n);

la Fig. 34 presenta la ecuacion mas comun para calcular la transformada discreta de Fourier;
la Fig. 35 presenta un algoritmo para calcular la Transformada Rapida de Fourier;
la Fig. 36 presenta una visualizacion ejemplar de modalidades operativas de vibraciones;

la Fig. 37 presenta un ejemplo de un sistema de ordenador para llevar a cabo el procedimiento de acuerdo a la
presente invencion.

Determinacién de formas modales de vibraciones y sus coeficientes de amortiguacién

Las sefiales medidas por sensores de vibraciones son analizadas a fin de determinar las formas modales de
vibraciones y sus coeficientes de amortiguacion.

Suponiendo que un objeto es lineal, para desviaciones pequefas a partir de un estado equilibrado, cada movimiento de
vibracion libre de la estructura del avién estd compuesto por una suma de movimientos relacionados con formas
modales de vibraciones. Para aviones para los cuales la amplitud de las vibraciones del extremo del ala, después de la
excitacion de impulso, no supera, por ejemplo, los 2 mm, la hipétesis de linealidad esta justificada. Se supone que un
movimiento libre registrado de vibraciones atenuadas, después de una excitacion de impulso, puede ser descrito con
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A

un modelo matematico Y(t) que define una suma finita de modalidades naturales, segin se muestra en la Fig. 3.

El coeficiente & de amortiguacion relativa es el valor principal, que ha sido usado como medida de resiliencia a las
vibraciones de aleteo.

El objeto real tiene un numero infinito de modalidades de vibraciones, mientras que el resultado registrado de la
medicién tiene un nimero finito de modalidades, debido a las restricciones del circuito de medicién. Los calculos
numéricos también reducen el nimero de modalidades analizadas, debido a la naturaleza discreta de las mediciones.

La hipétesis inicial de la linealidad del objeto no excluye la posibilidad de detectar la no linealidad, p. €j., determinando
la relacién entre, p. €j., el & de amortiguacion y el valor de la amplitud de las vibraciones, midiendo las propiedades
temporales del objeto mientras las vibraciones se atentian después de la excitacién del impulso.

A
Las ecuaciones Y() de la Fig. 3 son series finitas de Fourier, cuyas modalidades son las formas de las vibraciones
naturales del avién.

El problema de la identificacién de los parametros del modelo del objeto puede ser resuelto definiendo los valores de:
las amplitudes Ay, las frecuencias mwp, los coeficientes de amortiguacion & y los angulos de fase @, de las formas
modales individuales de las vibraciones en los registros analizados de las vibraciones atenuadas.

Teniendo un modelo matematico formulado Y de la configuracién fisica bajo evaluacion y los graficos temporales
efectivos y(t), los parametros de las formas modales de las vibraciones pueden ser determinados a partir de la regla de
minimizacién de la suma de restos de cuadrados (RSS), representada por la ecuacion mostrada en la Fig. 4.

Comparando con cero los derivados de esta suma con respecto a todos los parametros buscados, se obtiene un
conjunto de ecuaciones no lineales. Para P formas modales, se obtiene un conjunto de 4P ecuaciones. Sin embargo,
no es necesario calcular frecuencias naturales a partir de un conjunto extendido de ecuaciones de ese tipo. Para
determinar las frecuencias naturales, pueden usarse transformaciones de Fourier.

A

El procedimiento para determinar parametros éptimos del modelo y(®) puede estar basado en un procedimiento

modificado para buscar los coeficientes 6ptimos de una serie de Fourier para una funcién dada y(®),

Para una serie de Fourier, se supone un conjunto de funciones arménicas y se buscan valores éptimos de los
coeficientes ap y bp.

Teniendo un conjunto de modalidades de vibraciones, pueden hallarse las amplitudes 6ptimas de estas modalidades
de vibraciones. La Unica diferencia es que aqui esta presente una amplitud variable en el tiempo. En la parte adicional
de la Fig. 5 se muestra como calcular un derivado de la RSS con respecto a apt y by, a fin de buscar tales coeficientes,
variables en el tiempo, que también dependen de la influencia de los parametros fup y &p.

Las sumas que tienen una forma (4, 5), segun se muestra en la Fig. 5, después de la multiplicacion por un coeficiente
2/N, forman una transformada discreta de Fourier para la frecuencia natural ww, para la p-ésima modalidad, hecha para
una longitud finita de la sefal y. El coeficiente 2/N resulta de una propiedad de la transformada discreta de Fourier y de
la ecuacién para los coeficientes de la serie de Fourier.

Los conjuntos de ecuaciones (2) y (3) de la Fig. 4, después de la multiplicacion en ambos lados por 2/N, pueden ser
formulados como las ecuaciones (6) y (7) mostradas en la Fig. 5.

Puede confirmarse de tal modo que, partiendo del procedimiento de minimos cuadrados en el dominio del tiempo, ha
sido obtenido un conjunto de ecuaciones en el dominio de la frecuencia.

Las mejores estimaciones de formas modales de vibraciones se obtienen a partir de las reglas de que la parte real de
la transformacién de sefial en el punto fuwp es igual a la suma de las partes reales de las transformaciones de formas
modales de vibraciones en este punto especifico del espectro de vibraciones. Relaciones similares valen para la parte
imaginaria de la transformada de Fourier.

A fin de diagonalizar la matriz del conjunto de ecuaciones, las ecuaciones (7) de la Fig. 5, multiplicadas por una unidad
imaginaria con un signo menos (-j), son sumadas a las ecuaciones (6) para obtener un conjunto de ecuaciones (8)
mostradas en la Fig. 5, presentadas ademas en forma vectorial (9), en las que Y indica una transformacién de la
funcion temporal especifica.

El conjunto de ecuaciones (9) también puede ser obtenido comparando la sefial y(t) con un modelo buscado y(t), y
realizando una transformada de Fourier para las frecuencias naturales de modalidades sucesivas. Sin embargo, un
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proceso de ese tipo no muestra que el conjunto de ecuaciones (9) resulta del procedimiento de minimos cuadrados de
errores.

En la Fig. 6, la ecuaciéon (9) para dos modalidades se presenta en forma grafica. En la Fig. 6, el modulo de
transformacién de la primera modalidad de vibraciones es dominante en el punto fu1, y €l médulo de transformacién de
la segunda modalidad de vibraciones es dominante en el punto fue.

Para los datos presentados en la Fig. 6, la minimizacién de la suma de cuadrados de errores en el dominio del tiempo
lleva a un conjunto de ecuaciones en el dominio de la frecuencia, segun se muestra en la Fig. 7. Estas son ecuaciones
vectoriales para las frecuencias naturales fu1 (la primera ecuacion) y fu2 (la segunda ecuacion).

A

La matriz del conjunto de ecuaciones (9) es similar a una matriz diagonal. La diagonal comprende las palabras ' w1,
A A

Y Y. Co L .
w22 - "wPP | a5 palabras restantes, normalmente, son significativamente inferiores. Por lo tanto, en la primera
aproximacioén puede haber ecuaciones supuestas (10), mostradas en la Fig. 7.

A partir de las ecuaciones (10), puede determinarse la primera aproximacién de las formas modales buscadas de las
vibraciones.

La segunda aproximacién puede implicar la influencia de las modalidades vecinas y adicionales, que fueron calculadas
en la primera aproximacion, sobre el valor de las transformaciones en puntos individuales fup.

En la tercera aproximacion, se incluyen todas las modalidades calculadas en la segunda aproximacion, etc.

La transformada de Fourier de una respuesta de impulso del objeto evaluado puede ser el origen de informacion sobre
las frecuencias naturales.

Los valores maximos (picos de resonancia) indican las ubicaciones de frecuencias naturales. La influencia de las
modalidades vecinas sobre las posiciones de los picos es baja si las modalidades estan separadas entre si. Si las
vibraciones de un ala del avion se miden usando un circuito de calibracion de tension, que registra solamente la flexion,
luego las modalidades medidas son separadas entre si. El circuito de calibracién de tensién para medir la torsiéon de un
ala también registra solamente modalidades de torsion separadas entre si (Fig. 8).

Los sensores de aceleracion situados, p. €j., en la linea de junturas de la modalidad de torsién también registran
solamente las modalidades de flexién separadas entre si. Si dos sensores de aceleracién estan situados sobre un
cordén de ala e igualmente separados del eje de torsion, entonces, sumando sus lecturas, la modalidad de flexién
puede ser eliminada, y restando sus lecturas, la modalidad de torsiéon puede ser eliminada y la modalidad de flexion
puede ser amplificada dos veces.

Sin embargo, no es posible determinar exactamente las frecuencias naturales que estén situadas muy cercanas entre
si, cuando el moédulo de transformacion comprende solamente un pico en lugar de dos picos vecinos, segin se
muestra en la Fig. 8. La transformacion, segun se muestra en la Fig. 8, de la sefial temporal que comprende dos
formas modales de vibraciones tiene solamente un Unico maximo (linea continua). La existencia de picos de
resonancia depende en gran medida del desplazamiento de fase de las modalidades de las vibraciones. En la Fig. 8,
las modalidades de las vibraciones tienen amplitudes iniciales Ay = 15y Az = 15, las frecuencias fu1 = 10,5 Hz y fu2 =

11,5 Hz, los coeficientes de amortiguacion (1 =0,05y (2 =0,04, 111 =1,11,=0.

Al registrar una respuesta de impulso con un tiempo de atenuacion de alrededor de 1s, pueden aparecer problemas
con la determinacion adecuada de dos modalidades separadas por menos de 1 Hz. Empleando los precitados
procedimientos de medicidn, es posible impedir tales problemas en la practica. Las frecuencias determinadas en la
primera aproximacion a partir del conjunto de ecuaciones (10) son corregidas en iteraciones sucesivas, incluyendo la
influencia de las modalidades vecinas sobre la ubicacion de picos de resonancia.

Para frecuencias naturales determinadas de esta manera, los coeficientes de amortiguacién pueden ser calculados
usando los procedimientos conocidos, por ejemplo, usando la transformada de Fourier segun lo presentado en la
siguiente publicacion: Lenort F., “Aplicacion de la transformada de Fourier a pruebas de aleteo”, Revista de Mecéanica
Tedrica y Aplicada, N® 4/94, Warszawa 1994. Una respuesta de impulso conocida de un objeto permite determinar los
valores preliminares de fup y £ de modalidades sucesivas de vibraciones presentes en la sefial evaluada.

Determinacién de fase

Las frecuencias calculadas fyy de las vibraciones naturales sirven como la informaciéon preliminar sobre las
modalidades efectivas de las vibraciones. En base a las pruebas de vibracién en tierra (GVT), las frecuencias
individuales fwp pueden ser asociadas a modalidades especificas de vibraciones: la primera de flexion, la segunda de
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flexion, la primera de torsion, etc.

Para una evaluacién detallada, teniendo varios sensores situados sobre un ala, con dos sensores por cordones de ala
seleccionados, usando transformaciones de Fourier, las fases de movimiento de los puntos de construccién
seleccionados pueden ser determinadas para modalidades individuales de vibraciones en un momento especifico en el
tiempo.

En el modelo matematico tal como se muestra en la Fig. 3, los valores ¢, pueden ser usados para determinar las
modalidades de las vibraciones. Si en el punto inicial de la ventana de andlisis, los angulos ¢, procedentes de dos
sensores situados sobre un Unico cordon de ala, tienen el mismo valor, significa que estan en fase y que el movimiento
de esa frecuencia dada es un movimiento de flexion. Si las fases ¢ difieren en 1809, entonces el movimiento analizado
es un movimiento de torsién.

La determinacién del valor @, se requiere para la identificacién completa de los pardmetros del modelo matematico. La
transformada de Fourier puede ser usada para determinar el valor @,.

La Fig. 9 presenta una secuencia de transformaciones de la sefial y(t) para obtener la ecuacion para la fase ¢, a partir
de la cual puede obtenerse que, habiendo calculado la parte real e imaginaria de una transformada de Fourier para una
frecuencia natural wy dada, la fase ¢ de la funcién y(t) puede ser determinada en el punto inicial de la ventana de
analisis.

Cuando la funcion y(t) representa una sinusoidal amortiguada, la ecuacién para determinar la fase ¢ esta gravada con
un cierto error. Sin embargo, el error puede ser eliminado conociendo de antemano el coeficiente de amortiguacion &.
Una funcion de la forma presentada en la Fig. 10, antes de calcular el valor ¢, puede ser multiplicada por la funcion
exp(At), a fin de eliminar el factor exponencial en la funcion y(t).

La fase ¢ de una unica forma modal de vibraciones, por lo tanto, puede ser calculada exactamente. En el caso de
multiples modalidades, el resultado estd gravado con un error de la influencia de las modalidades vecinas. Esta
influencia puede ser eliminada en iteraciones posteriores eliminando de la sefal las modalidades vecinas, calculadas
en la iteracion previa.

Determinacién de amplitud

Después de que los valores fu, & y ¢ son calculados sucesivamente para la modalidad analizada, para el caso de una
funcién con una Unica modalidad aislada, la amplitud A puede ser calculada exactamente para el punto inicial de la
ventana de andlisis, segun se muestra en la Fig. 11.

Calculando la transformada de Fourier en el punto fu, puede obtenerse la ecuacion para la amplitud A, en la cual F
indica una transformada sencilla de Fourier.

En el caso en que otras modalidades influyen sobre el resultado del célculo, el valor A calculado en la primera
aproximacién a partir de la ecuacion de la Fig. 12 es corregido en las aproximaciones posteriores, eliminando las
modalidades restantes calculadas en la aproximacion previa.

Determinacién de vibraciones de aleteo

El uso del procedimiento de los minimos cuadrados de errores en el dominio del tiempo lleva a un conjunto de
ecuaciones en el dominio de la frecuencia. Las ecuaciones individuales de ese conjunto de ecuaciones corresponden a
propiedades de transformaciones de Fourier en puntos sucesivos fw1, fwz, .., fwp. En estos puntos, la transformacion de
la sefal y(t) es una suma vectorial de transformaciones de formas modales de vibraciones. En estas sumas, la
modalidad que tiene la frecuencia que coincide con los valores sucesivos de fy juega un papel dominante.

Por lo tanto, como primera aproximacioén, puede suponerse que las modalidades estan adecuadamente aisladas y que
sus parametros pueden ser calculados independientemente de las otras modalidades.

Para tales modalidades aisladas, pueden compilarse formulas precisas para determinar los parametros individuales: fu,
& ¢ y A. La secuencia del calculo de estos parametros no deberia ser aleatoria. Los parametros seran calculados
exactamente en este orden: f, debe ser conocido para calcular &; fw y & deben ser conocidos para calcular @; y fw, £y @
deben ser conocidos para calcular la amplitud A.

Antes de calcular los parametros de la segunda modalidad de vibraciones en la primera aproximacion, la primera
modalidad calculada puede ser eliminada de la sefal (restada) a fin de eliminar su influencia sobre los picos de
resonancia vecinos. La segunda modalidad, habiendo sido calculada, también puede ser eliminada de la sefial antes
de calcular la tercera modalidad, etc.

En la segunda aproximacion, antes de calcular la primera modalidad, todas las modalidades restantes calculadas en la
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primera aproximacion son eliminadas de la sefial a fin de evitar su influencia sobre la primera modalidad calculada.
Después de que se calcula la primera modalidad en la segunda aproximacion, se elimina de la sefal de origen y se
eliminan asimismo las modalidades tercera y posteriores, obtenidas de la primera aproximacion. A continuacion, se
calcula la segunda modalidad en la segunda aproximacién.

Las reglas anteriores se mantienen en aproximaciones adicionales. Después de que se elimina la modalidad sucesiva,
se calcula la suma de restos de cuadrados (RSS) en la proxima aproximacion. El valor de la RSS se usa para evaluar
la relevancia de las modalidades individuales de vibraciones.

Para las sefnales efectivas, la manera adecuada de calcular una modalidad es partir de la modalidad que tenga el mas
bajo valor de fu, debido a su maxima contribucién a la variabilidad total.

Las modalidades de vibraciones a clasificar como relevantes son las modalidades que, cuando son restadas de la
sefal de las vibraciones, dan como resultado una disminucién de la suma de restos de cuadrados (RSS), en un valor
no menor que un coeficiente de umbral, por ejemplo, del 5%.

Para respuestas de impulso tipicas y modélicas, los resultados del célculo son correctos. La exactitud de los calculos
depende de la frecuencia de muestreo de la sefial temporal y de la longitud de la sefial (del tiempo de atenuacion de la
senal). El tiempo de los calculos es inferior a un segundo.

Un procedimiento para calcular una estimacién de auto-correlacion

Las sefnales de vibraciones pueden ser analizadas directamente, o por el andlisis de su funcion de auto-correlacion.

El procedimiento de acuerdo a la presente invencion utiliza el calculo de la estimacion de la auto-correlacién en base a
segmentos finitos de vibraciones, lo que preserva los valores de los coeficientes de amortiguacion de la sefal de las
vibraciones, y es adecuado para sefales no estacionarias. Ademas de las sefiales estacionarias, puede haber sefiales
libremente decadentes o senales crecientes. Es una herramienta adecuada para el denominado analisis de tiempo y
frecuencia, para la evaluacion de las propiedades momentaneas de sefiales no estacionarias.

Una nueva estimaciéon de la funciéon de auto-correlacién ha sido empleada en el procedimiento de acuerdo a la
invencion, lo que elimina los errores metodoldgicos de la evaluacion de los coeficientes de amortiguacién, conocidos a
partir de las estimaciones usadas hasta ese momento.

La nueva estimacion se basa en el hecho de que, con un segmento medido y muestreado de vibraciones, las primeras
N/2 muestras son recogidas y desplazadas a lo largo del segmento entero. Después de cada desplazamiento en una
muestra, los valores de muestras acumuladas entre si se multiplican y se suman los productos 1 a N/2. La suma
obtenida se divide entre N/2.

Para un desplazamiento cero, se obtiene el primer punto de la estimacion de auto-correlacion Ryy(0). Los puntos del
segmento desplazado, con el tamano N/2, han sido situados exactamente sobre la primera mitad del segmento
completo.

El ultimo punto de la estimacién propuesta se obtiene cuando el segmento desplazado esta situado exactamente sobre
la segunda mitad del segmento completo de vibraciones (Ryy(N/2)).

Para un vector de sefal de vibraciones con un tamano de N puntos, se obtienen N/2 + 1 puntos de estimacion de la
funcion de auto-correlacién (cuando N es par).

Teniendo en cuenta las propiedades de una sefial dada, puede aumentarse la longitud del segmento desplazado. En
tal caso, se obtiene un segmento mas corto de la funcién de auto-correlacion. A su vez, reduciendo la longitud del
segmento que se desplaza, se aumenta la longitud de la funcién de auto-correlacion obtenida.

Si se usa una Transformada Réapida de Fourier (FFT) para calcular la funciéon de auto-correlacion, entonces N satisfara
el requisito de N = 2™, donde m es un nimero natural.

La estimacién propuesta de la funcion de auto-correlacion puede ser formulada en forma de una suma con el uso de la
ecuacion (12) mostrada en la Fig. 15.

La estimacion propuesta de la funcién de auto-correlacion puede ser formulada en forma de una integral con el uso de
la ecuacién (13) mostrada en la Fig. 16.

Un ejemplo de las reglas para calcular una funciéon de auto-correlacién para una funcién y(t) = exp(-At) se muestra en la
Fig. 13A. La linea continua indica la funcién y(t). La linea discontinua indica la primera mitad de la sefal y(t),
desplazada a lo largo del eje del tiempo. El primer punto de la funcién de auto-correlacion se obtiene para T = 0, y €l
ultimopara T=T.
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A su vez, en la Fig. 13B se muestra un conjunto ejemplar de reglas para calcular la funcion de auto-correlacion para la
funcion y(t) = exp(-At), con el uso de la Transformada Rapida de Fourier (FFT). La linea continua indica una funcion
periédica y(t) con periodo 2T y la linea discontinua indica una funcién periédica y(t) desde 0 a T, rellenada con ceros
desde T a 2T.

Demostracion de que el nuevo procedimiento para calcular la estimacién de auto-correlacién es adecuado

Para los procedimientos de la técnica anterior, usados para una sefial de vibraciones infinitamente largas, se ha
mostrado que la funcién de auto-correlacion puede reemplazar la funciéon desconocida de respuesta de impulso del
objeto evaluado.

Al demostrar que una funcién de auto-correlacion puede reemplazar la funcién desconocida de la respuesta de impulso
del objeto evaluado, fue necesario calcular una integral infinita (desde 0 a +) de un producto de dos respuestas de
impulso. El resultado de esta accion fue una respuesta de impulso que preserva los valores modales naturales
(frecuencia y coeficiente de amortiguacion).

El estimador integral propuesto (ecuacién 3) también preserva los valores naturales (frecuencia y coeficiente de
amortiguacion), incluso en base a una sefal de vibraciones finitas, lo que se demostrard mas adelante.

Puede suponerse una respuesta de impulso en la forma de la ecuacién (14) mostrada en la Fig. 17. Los calculos
adicionales se muestran en la Fig. 18. Las ecuaciones integrales se muestran en la Fig. 19 y su uso para el célculo de
la funcién se muestra en la Fig. 20.

La ecuacion analitica para la funcién de auto-correlacién también puede escribirse en la forma (15), segin se muestra
en la Fig. 21.

Formalmente, el tiempo en la ecuacién (15) puede ser indicado como “t” en lugar de “T”. Puede verse inmediatamente
que la estimacién de la funcion de auto-correlacion Ryy, T(T), segun lo calculado de acuerdo al procedimiento propuesto,
es una sefal libremente decadente que tiene el mismo coeficiente & de frecuencia de amortiguacién y el mismo valor wg
de frecuencia natural que la sefal procesada y(t).

El coeficiente constante A ha sido reemplazado por una constante C, y la fase ¢ = 0 al principio de la sefal ha sido
reemplazada de acuerdo a la ecuacién (16): para una sefal no atenuada, cuando & = 0, la fase de tal sinusoide es igual
a 1/2 rad. La sinusoide no atenuada es reemplazada por una cosinusoide no atenuada, segin se deduce de la teoria.

Debe observarse que se ha obtenido un resultado correcto, es decir, la preservacion de propiedades naturales para
una senal de respuesta de impulso finito: para una sefial no estacionaria.

La ecuacién (16) define que la fase inicial de la funcién de auto-correlacion es dependiente, sin ambigiedad, del
coeficiente de amortiguacién. Para una sefial desvaneciente y(t). la sefial de auto-correlacion comienza con su valor
maximo. Por ejemplo, para & = 0,015, la funcién de auto-correlacion expresada como una funciéon seno comienza con
una fase inicial de ¢ = 1,5558 rad. Para una sefal creciente y(t), su funciéon de auto-correlacién no comienza con su
maximo (la funcién también es una funcion creciente). Por ejemplo, para & = - 0,015, la fase inicial es ¢ = 1,5858 rad. La
sinusoide atenuada de la fase inicial ¢ = 0 tiene su primer maximo para una fase ¢ = arccost. Los maximos adicionales
caenenlospuntos@+n-2x,n=1,23, ..

Con referencia nuevamente a la ecuacién analitica obtenida para la funcion de auto-correlacion (15), en la Fig. 14 se
muestra un gréfico ejemplar de una sefial desvaneciente de acuerdo a la ecuacion (14), indicada con una linea
continua, y su funcién de de auto-correlacion, indicada con una linea discontinua, para A=1,& = 0,015y fd = f0 = 10,6
Hz.

Para T = 1s, la funcién de auto-correlacion (la linea discontinua) se calcula solamente en el intervalode 0 < T < T/ 2. El
valor del coeficiente de amortiguacion & y la frecuencia fq de la sefial de auto-correlacion son los mismos que para la
sefal y(t). Ha habido un cambio en la amplitud y en la fase inicial.

El andlisis de la ecuacién (14) lleva a la conclusion de que, para & = 0 y A = 2, la amplitud de la funcién de auto-
correlacion permanece igual: C = 2. En general, para amplitudes A mayores que 2, las amplitudes aumentan, en linea
con la ecuacion (15), y las amplitudes menores que 2 disminuyen. Esta es una caracteristica ventajosa de la funcion de
auto-correlacién, ya que facilita la descomposicion de la sefal de respuesta de impulso supuesto o de otras sefales
libremente decadentes y sefales de vibraciones durante el funcionamiento normal de un avién en vuelo. El ruido blanco
es practicamente eliminado por completo, y la funcién de auto-correlacion es mas llana que la sefial de vibraciones de
origen.

Se mostrara ahora a continuacion como utilizar el procedimiento propuesto para calcular la funcién de auto-correlacién
para una sefal desvaneciente con longitud infinita cuando T —e<.
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Ha de considerarse una integral de acuerdo a la ecuacion (17) mostrada en la Fig. 22, en la que y(t) es una sefnal de
acuerdo a la ecuacion (14).

Los resultados del calculo se muestran en la Fig. 23.

Como puede verse, el procedimiento propuesto para calcular la funcion de auto-correlacién transforma una sefal
infinita exponencialmente desvaneciente en una sefal infinita de la misma frecuencia y del mismo coeficiente de
amortiguacion.

Suponiendo la misma sefal de acuerdo a la ecuacion (14), definida en un intervalo finito 0 &t 8T, y calculando con el
uso del estimador actual “no sesgado” de la funcién de auto-correlacion (1), es decir, calculando una integral de
acuerdo a la ecuacion (18) en la Fig. 24, se llega a un resultado de la forma mostrada en la Fig. 25.

Un grafico temporal para valores de acuerdo a la ecuacién (19) en la Fig. 25 se muestra en la Fig. 26: la curva C
coincide con la curva B de acuerdo a la ecuacién mostrada en la Fig. 19.

En este ejemplo, el estimador de la funcidon de auto-correlacién es la funcién resultante de la multiplicacion de una
sinusoide exponencialmente desvaneciente y de una funcion creciente C, que en este ejemplo reduce la velocidad de
desvanecimiento de la sinusoide y cambia su naturaleza de variacion en el tiempo: no es desvanecimiento puramente
exponencial.

La Fig. 27 muestra un grafico de una sefal y(t) de acuerdo a la ecuacién (14) (linea continua) y un grafico de su funcién
de auto-correlacion Ryy,T-T (linea discontinua) para T = 1 s. Como puede verse, la funcién de auto-correlacion se
desvanece mas lentamente que la sefal y(t), y tiene un menor coeficiente de amortiguacién.

Las integrales C12 y C2 han sido resueltas anteriormente para un caso que simplifica significativamente la forma del
resultado, es decir, para un caso el que T = k To. Esta simplificacion, sin embargo, no introdujo errores visibles en el
calculo mostrado en la Fig. 26. En este ejemplo especifico, los resultados numéricos difieren solamente en el cuarto
digito mas significativo.

A fin de simplificar las férmulas y aumentar su claridad, se han adoptado las notaciones A y @ segin se muestran en la
Fig. 28, asi como una ecuaciéon para una integral Cqs, también mostrada en la Fig. 28. La integral C41 tiene un
significado crucial en la forma analitica de la funciéon de auto-correlacion. La formulacion de la ecuacion para la integral
C12 se muestra en la parte adicional de la Fig. 28. En la integral C+2, el valor bajo la raiz en el denominador es tan alto,
en comparacion con los valores en el nominador, que la integral C12 es despreciable en comparacién a la integral Cq4
para datos tipicos de mediciones.

La forma de la integral Co, mostrada en la parte subsiguiente de la Fig. 28 para cualquier valor de T, también es
despreciablemente pequefia en comparacion con la integral C11.

Insertando los valores de las integrales en la ecuacion para el valor de la funciéon de auto-correlacion, se obtiene la
ecuacion mostrada en la Fig. 19. Insertando en esta ecuacion las correspondientes ecuaciones para Cq1, Ci2 y Co, se
obtiene una ecuacion para la evaluacion de la amplitud B. Puede examinarse si la amplitud B es independiente del
desplazamiento 1, o si depende de T, y como.

Si C11, C12 y Gz son sustituidas de acuerdo a las formulas en la Fig. 28, donde el limite superior de integracion es
constante y es igual a T, como se propone en el procedimiento para el calculo de la funcion de auto-correlacion,
entonces todas las férmulas son valores constantes, independientes de 7, y la amplitud B es constante. En la funcién
de auto-correlacion resultante, se preserva el coeficiente & de amortiguacion de vibraciones.

Si en las férmulas C+1, C12 y C2 se sustituye, en lugar de la constante T, un limite de integracion variable T — 1, como en
el procedimiento clasico para calcular la funcién de auto-correlacion, entonces la amplitud B es un valor dependiente
del desplazamiento 1. La Fig. 26 muestra, con fines ejemplares, la amplitud B como una funcién del desplazamiento 1
para valores dados de A, fy &.

Para una sefal analitica infinita (Fig. 22), puede obtenerse una funcién de auto-correlacion en la forma mostrada en la
Fig. 30.

La expresion (19) define un valor constante y, por lo tanto, la funciéon de auto-correlacion calculada preserva el
coeficiente & de amortiguacion de la sefial analizada y(t).

Requisitos con respecto a la evaluacién de los coeficientes de amortiguacién de vibraciones

Las normas de aviacién requieren que, para las vibraciones estructurales de un avién en vuelo, los coeficientes & de
amortiguacion, para las modalidades de vibraciones que son relevantes para el aleteo, deberian ser mayores que
0,015.

11



10

15

20

25

30

35

40

45

50

ES 2547 128 T3

Como se sabe, fisicamente, el coeficiente & esta relacionado, de forma no ambigua, con la disminucién en las
amplitudes de la respuesta de impulso, y a la disminucién en las vibraciones libremente decadentes, de acuerdo a la
ecuacion en la Fig. 31. Esto muestra que los requisitos de regulacién pueden ser formulados de la siguiente manera:
cada una de las vibraciones excitadas, y luego libremente decadentes, de una estructura de avion en vuelo, deberia
desvanecerse con una disminucion en la amplitud de alrededor del 10% durante un Unico periodo de vibraciones.

Para el valor del coeficiente & = 0,707, cada desviacion de la configuracién a partir de un punto de equilibrio da como
resultado un retorno lento al punto de equilibrio, sin vibraciones. Un tal valor de amortiguacién de vibraciones puede
suponerse para la evaluacién del error relativo de medicion del coeficiente de amortiguacién.

La medicion del valor de £ = 0,015 + 0,005 significa que un error de medicién relativo es del 0,7%. El valor del
coeficiente & de amortiguacién también se da en porcentaje. El resultado de la medicién de & = (1,5 + 0,7)% significa
una medicion con un error relativo del 1%.

Se requiere normalmente tener, en un segmento de vibraciones analizadas, al menos 10 periodos de vibraciones con
una maxima frecuencia evaluada fg, y tener en el intervalo inferior de las vibraciones fg al menos 20 muestras de la
senal evaluada en un uUnico periodo de vibraciones. Por lo tanto, si la banda de vibraciones de interés esta, por
ejemplo, entre fg = 5 Hz y fg = 50 Hz, entonces el analisis deberia incluir al menos 2.000 muestras, la frecuencia de
muestreo fpr deberia ser de 1.000 muestras por segundo y el segmento de vibraciones analizadas deberia tener una
duracion de 2s. En general, el nUmero de muestras deberia alcanzar N > 200*fy/fq. Estos requisitos permiten calcular la
funcion de auto-correlacion con un error de alrededor del 2%.

Hipdtesis y reglas durante la evaluacion del aleteo en vuelo

El uso de la funcién de correlaciéon pertenece a un grupo de procedimientos basados en la experimentacion pasiva, es
decir, basados en la observacion pasiva de emisiones de objetos sin comprometer las circunstancias naturales del
funcionamiento de objetos.

En este procedimiento, se supone que el objeto en prueba es lineal y que tiene coeficientes constantes, invariables en
el tiempo. Se supone que las sefales de entrada y las interferencias son procesos estacionarios, ergddicos y
estocasticos.

Los procesos estacionarios son procesos estocasticos que tienen un valor esperado constante, independiente con
respecto al tiempo, una variacion temporal constante y una funcioén de auto-correlacién independiente con respecto al
tiempo, y dependiente solamente del desplazamiento 7.

En el caso de vibraciones de avién, la linealidad del objeto, es decir, la invariabilidad del coeficiente de amortiguacion y
de la frecuencia de vibraciones naturales, no se logra por completo.

Las frecuencias naturales de las alas en vuelo cambian junto con la cantidad de combustible en los tanques de
combustible integrales, o debajo de las alas. En aviones de entrenamiento, el cambio alcanza, aproximadamente, el
10%. Inicialmente, las frecuencias son menores y, al final, mayores, de acuerdo al cambio en el peso.

En tal caso, la medicién aconsejada de larga duracién no tiene ningun sentido. Esto llevaria a promediar los valores
efectivos, por ejemplo, de 11 Hz al comienzo del vuelo y de 12 Hz al final del vuelo, hasta el valor de 11,5 Hz.

Por lo tango, seria ventajoso proporcionar procedimientos para la identificacion, tales que permitan la evaluacion
adecuada de la amortiguacion y la frecuencia para segmentos breves de sefales de vibraciones. Este es el objetivo del
trabajo presentado en la presente memoria. Este requisito también es ventajoso para la industria, donde se necesita la
evaluacion en vuelo en tiempo real de la ausencia de aleteo de un avion.

En la practica, es posible usar un procedimiento que esté basado en el analisis momentaneo de segmentos breves de
una sefal, y que implique ademas el calculo de un promedio exponencial. Un promedio de ese tipo disminuye el peso
de los resultados de mediciones previas, segin se muestra en la ecuacién de la Fig. 32. Cuanto mayor sea el valor de
M, mayor es el peso de las mediciones mas antiguas y, en consecuencia, menor es el nivel de “olvido” de mediciones
mas antiguas.

Para una evaluacion completa, es ventajoso almacenar en una memoria de ordenador todos los célculos de origen, sin
calcular promedios, y la visualizacion en vuelo de los valores promediados, linealmente y exponencialmente.

Los valores promediados linealmente muestran cual es el valor medio desde el inicio de la medicién, hasta el momento
actual. Presentan un posible aumento o reduccién en la amortiguacién con un retardo significativo.

Por lo tanto, en pruebas de aleteo se prefiere el promedio exponencial, porque presenta rapidamente la posible
disminucion en la amortiguacién, lo que deberia ser una advertencia para la tripulacién del avién.
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Lo mismo concierne a las reglas de registro y visualizacién de las frecuencias naturales (estructurales) o las
vibraciones armoénicas, que son excitadas, por ejemplo, por las hélices.

Si las vibraciones naturales de una estructura de avidén son probadas en vuelo, entonces las mediciones deberian
hacerse con una velocidad y altitud constantes.

El aumento en la velocidad de vuelo durante las mediciones se relaciona normalmente con el aumento en el nivel de
vibraciones, lo que puede reducir los coeficientes de amortiguacion efectivos. Por otra parte, la medicién de vibraciones
durante la reduccion constante de la velocidad de vuelo puede llevar a una disminucién de los valores efectivos de los
coeficientes de amortiguacion.

En la practica, los vuelos de prueba se hacen para varias altitudes distintas, y con velocidades de vuelo
predeterminadas, gradualmente crecientes, para abarcar el intervalo completo de altitudes y velocidades de vuelo
concebidas para el avién en prueba, con un cierto sobregasto para garantizar la seguridad durante el funcionamiento
normal.

Aceleracién de los célculos con la ayuda de la transformada de Fourier

Durante las pruebas en vuelo de un avion, se necesita calcular lo siguiente, en base a datos procedentes de varias
docenas de sensores de vibraciones: amplitudes de vibraciones, coeficientes de amortiguacion de las modalidades
relevantes de vibraciones y desplazamientos de fase entre puntos individuales en el avién. Ademas, deberian
visualizarse las modalidades de vibraciones relevantes para el aleteo. La relevancia de los parametros calculados
deberia ser evaluada y deberian ser ejecutadas ciertas tareas, tales como la adquisicion, los calculos y los andlisis de
datos. Estos célculos requieren miles de transformaciones de Fourier, por ejemplo, por segundo, si un retardo de ese
tipo es admisible para los calculos realizados en tiempo real.

Durante las pruebas de aleteo, no deberian presentarse las modalidades modales de vibraciones. Las modalidades de
vibraciones de aleteo son usualmente modalidades que comprenden dos o tres modalidades modales de vibraciones,
por ejemplo, formas de torsion-flexion de vibraciones o vibraciones de torsién del plano de la cola, conectadas con la
flexion de la parte trasera del fuselaje, y con un movimiento desplazado en fase del elevador de la misma frecuencia.

Por lo tanto, es mas importante rastrear las denominadas modalidades operativas de las vibraciones, es decir, la
visualizacion de modalidades de vibraciones en aquellos puntos del espectro de vibraciones donde las amplitudes son
maximas. Puede verse entonces si estas son vibraciones peligrosas de la naturaleza de un aleteo, o solamente
vibraciones fuertemente excitadas por la turbulencia aérea, por ejemplo, formas de flexién de las vibraciones de las
alas.

Puede alcanzarse una velocidad adecuada de los célculos calculando una Transformada Rapida de Fourier, Por
ejemplo, la funcion de auto-correlacion Ryy(k), para realizar el proceso estocéastico y(n), puede ser calculada usando la
ecuacion (20) mostrada en la Fig. 33.

En este ejemplo, la transformada inversa se calcula para un producto de la transformacion Y(j) y de la transformacion
conjugada YP*(j), calculada para una sefial de medio pulso yp(n).

El calculo de la funcion de auto-correlacion, usando este procedimiento, es, para N = 1.024, dos veces mas rapida y,
para N = 2.048, cuatro veces mas rapida.

Aumento de la resolucién de los calculos

La Fig. 34 muestra una ecuacion frecuentemente usada para calcular una transformada discreta de Fourier. Si el
segmento muestreado de una sefnal de vibraciones es indicado como T = N - At, en la que At es el periodo de muestreo
de la sefal y(t), entonces la resolucién del espectro discreto resultante en Hz es Af = 1/T. A fin de lograr una alta
resolucion, es decir valores bajos de Af, son necesarios segmentos largos de vibraciones. Sin embargo, los segmentos
largos de vibraciones retardan la obtencion de los resultados del andlisis.

A fin de aumentar la resolucion del espectro de vibraciones, las muestras de una senal pueden ser sometidas al relleno
con ceros. El intervalo de altas frecuencias depende de la frecuencia de muestreo de sefiales y por tanto no sera
cambiada.

Si la transformacién modificada se usara solamente para buscar los maximos espectrales locales (picos de
resonancia), entonces el relleno con ceros puede aumentarse. El relleno con ceros ha sido verificado en la practica
para N muestras con N, 3N, 7N y 15N ceros. Tal relleno con ceros satisface el requisito para Nsyma = 2', donde N=2'¢e |
=1,2,3,..

Por medio de este procedimiento, después de la adquisicion de las muestras de la sefal analizada durante 1 s, los
calculos de una transformacion sobre una sefial modificada, de una longitud de 16 s, pueden ser realizados para recibir
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casi instantaneamente un resultado de resolucion Af = 0,0625 Hz, en lugar de Af = 1 Hz. Sin embargo, debe observarse
que se obtendra un resultado correcto del andlisis a partir de la frecuencia f = 1 Hz, cuando las N muestras de sefal
estén dentro de un Unico periodo de vibraciones, como ocurre en el procedimiento de célculo de la FFT.

Si, en los ejemplos anteriores, es deseable obtener un espectro de vibraciones entre 1 Hz y 50 Hz, entonces la senal
evaluada puede ser muestreada con una frecuencia for = 128 muestras / s. En este ejemplo, N = 128, Nsuma= 2.048.

El intervalo espectral entre 1 Hz y 50 Hz es suficiente para pruebas de aleteo en vuelo para una mayoria de aviones y
planeadores (para planeadores y grandes aviones de pasajeros: entre 2 Hz a 10 Hz, para aviones de entrenamiento:
entre 5 Hz y 50 Hz, para aviones militares: entre 10 Hz y 60 Hz).

Aceleracién del célculo de la Transformada Rapida de Fourier

En la presente invencion, un procedimiento estdndar para calcular una Transformada Rapida de Fourier ha sido
modificado para acelerar el tiempo de calculo de las vibraciones presentes en un avién, es decir, las vibraciones que
tienen una frecuencia entre varios Hz y varias docenas de Hz. El algoritmo modificado para calcular una Transformada
Rapida de Fourier se presenta en la Fig. 35.

Durante las mediciones de aleteo en vuelo, hay frecuentemente una necesidad de calcular una transformada de
Fourier solamente en ciertos puntos del espectro de vibraciones.

El nuevo algoritmo de acuerdo a la invencién esta basado en el conocido algoritmo de Murphy McCauley VBFFT
(1999).

El cambio principal introducido es que, en la primera ejecucién del analisis durante el vuelo, se calcula una tabla de
valores de funciones seno y coseno, y estos valores son almacenados como sn(mb) y cs(mb). Durante los célculos de
transformacién, el algoritmo modificado captura los valores preparados desde la tabla en las etapas definidas por las
lineas 13y 14.

Visualizacién de vibraciones

La Fig. 36 presenta una visualizacién ejemplar de modalidades operativas de las vibraciones obtenidas por el
procedimiento de acuerdo a la presente invencién. La visualizacion ilustra una colocacion de referencia 101 de
elementos estructurales del avién con los sensores 102, marcados con una linea continua, y la colocacion efectiva, en
vuelo, de los sensores 112 y las desviaciones 111 de los elementos estructurales del avién, resultantes de la
colocacién efectiva, marcadas con una linea discontinua. La visualizacién puede ser presentada en color, de modo que
las colocaciones efectivas estén marcadas con una linea verde cuando no se detectan vibraciones excesivas, y con
una linea roja cuando se superan los valores de umbral. Esto permite la evaluacién inmediata del comportamiento de
los elementos estructurales del avion en vuelo. En la visualizacion presentada, es visible una torsiéon del extremo del
fuselaje, como resultado de un equilibrio inadecuado del timén: un movimiento del timon retardado en fase con
respecto al plano de cola horizontal tiene el caracter de vibraciones de aleteo con amplitud restringida. Ademas de tal
visualizacion, para cada sensor pueden presentarse: la frecuencia de vibraciones, la amplitud de vibraciones y la
amplitud de velocidad de vibraciones. Ademas, las amplitudes pueden ser presentadas en comparacién con la amplitud
en un punto de referencia.

A fin de obtener tal visualizacion en vuelo, en tiempo real, es decir, en un tiempo de menos de un segundo desde la
medicion, es necesario utilizar el nuevo procedimiento de andlisis de vibraciones. El procedimiento de acuerdo a la
presente invencién se basa en el andlisis de regresién no lineal, apoyandose en el procedimiento de minimos
cuadrados de los errores de sefales temporales.

En el caso del andlisis de sefiales de vibraciones durante el vuelo normal, sin excitar las vibraciones aumentadas con el
uso de dispositivos adicionales, la funciéon de auto-correlacién se calcula con el procedimiento formulado para sefales
no estacionarias con una duracion finita, lo que no cambia los valores de los coeficientes de amortiguacion de las
sefales medidas.

Sistema para llevar a cabo el procedimiento de acuerdo a la presente invencion

El procedimiento de acuerdo a la presente invencion puede ser llevado a cabo por medio de un sistema de ordenador
mostrado en la Fig. 37. El sistema comprende los circuitos de procesamiento de sefiales 201 para procesar sefales
procedentes de los sensores de vibraciones 202, situados en una estructura de avién. Los circuitos de procesamiento
de sefales utilizan, durante el funcionamiento, la memoria 203 para almacenar mediciones y la memoria caché 204
para almacenar variables en memoria caché, por ejemplo, los valores de funciones seno y coseno, para mejorar la
velocidad del célculo de la Transformada Rapida de Fourier, de acuerdo al algoritmo de la Fig. 35. Los circuitos de
procesamiento de sefiales 201 pueden ser circuitos integrados dedicados, optimizados para realizar ciertos céalculos.
Los circuitos de procesamiento de sefiales 201 también pueden ser implementados en un tipico ordenador de tipo PC,
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con el software para llevar a cabo los procedimientos divulgados en lo que antecede. El sistema es operado por una
interfaz de control 205, mediante la cual puede ser configurado el funcionamiento actual del sistema. Los resultados del
andlisis pueden ser presentados en un monitor 206 y almacenados en una memoria de resultados 207. El sistema
completo puede ser instalado a bordo de un avién. El sistema también puede ser instalado parcialmente a bordo de un
avion y parcialmente en tierra, en donde las sefales intercambiadas entre los elementos a bordo y en tierra del sistema
pueden ser intercambiadas de manera inalambrica, por medio de un enlace de un ancho de banda suficiente.
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REIVINDICACIONES

1. Un procedimiento implementado por ordenador para la evaluacién en vuelo de la ausencia de aleteo de un avion,
que implica el andlisis de las vibraciones estructurales del avién, en base a sefales no estacionarias que tienen una
duracién finita, indicadas por sensores situados en la estructura del avion, en el que los calculos son realizados en
tiempo real, en base a datos de mediciones actuales recogidos desde los sensores, y en el que, para datos de
mediciones a partir de sensores individuales, se determinan formas modales de vibraciones, determinando para cada
forma modal una frecuencia natural (f), un coeficiente de amortiguacién (&), una fase (¢) y una amplitud (A), usando el
procedimiento de minimos cuadrados de errores de sefiales temporales, en el que la importancia de las modalidades
de vibraciones se determina restando de la sefal de vibraciones la modalidad especifica de vibraciones y calculando el
valor de la disminuciéon en la suma de restos de cuadrados, caracterizado porque las vibraciones son evaluadas
analizando estimaciones de la funcion de auto-correlacion para sefiales de vibraciones operativas, en el que la funcién
de auto-correlacion Ryy(l) se calcula multiplicando un nimero constante de muestras, preferiblemente N / 2, de la sefal
de vibraciones (yn), por segmentos sucesivos de la sefial de vibraciones (yn), teniendo la sefial de vibraciones un
tamafo de N muestras, y sumando los resultados de acuerdo a la ecuacién:

N/2
R_)y(')= _N/2 ZJ)', Jn+1
n=123 ..N  1=01.2 ... N2

a fin de obtener una funcién de auto-correlacién R, () con la longitud de una mitad del segmento evaluado de
vibraciones, manteniendo a la vez los valores de los coeficientes de amortiguacion de las sefales no estacionarias que
tienen una duracién finita.

2. El procedimiento de acuerdo a la reivindicacion 1, caracterizado porque la funcion de auto-correlacion Ryy(l) se
calcula con el uso de una Transformada Rapida de Fourier, de acuerdo a la ecuacion

"‘“"“‘““““‘l FTYoul f s - a2 X
}2},}, (k) ] }\’; 2]‘1%? 1[} }TP(J )] para k= O.L 2. 3““ N gz - l
Yivoll) = Y6 YPG) j=1,2.3, ., N
Y(j) = FFT[y(n)]

YP(i) = FFIypinl]

¥poy=x{np para g f,

yp(nj=0  para  pe NG2&], N

enlasquen=1,23, .., NN=2, enlaqueies un nimero natural.

3. El procedimiento de acuerdo a la reivindicacién 2, caracterizado porque el segmento muestreado de una sefial con
una longitud de N muestras es rellenado con ceros a fin de obtener una secuencia de salida con la longitud de Nsyma =
2', en la que i es un numero natural y la Transformada Répida de Fourier se calcula para la secuencia de salida.

4. El procedimiento de acuerdo a la reivindicaciéon 2, caracterizado porque la Transformada Rapida de Fourier se
calcula usando tablas de valores de funciones seno y coseno, para angulos dependientes del nimero de muestras y de
la frecuencia de muestreo, preparados después del comienzo del sistema.

5. El procedimiento de acuerdo a la reivindicacion 1, caracterizado porque se genera una imagen que visualiza las
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vibraciones medidas por los sensores, como la imagen que comprende una imagen de la estructura del avién (101) y
sus desviaciones (111) resultantes de las vibraciones, mientras que las desviaciones con parametros por encima de
valores de umbral estdn marcadas con un color distinto al color de las desviaciones con parametros por debajo de
valores de umbral.

6. El procedimiento de acuerdo a la reivindicacién 5, caracterizado porque las vibraciones son visualizadas usando un
procedimiento que implica el célculo de un desplazamiento de fase, o un procedimiento que implica el calculo de una
fase de movimiento en puntos especificados en el tiempo.

7. Un sistema de medicién para la evaluacion en vuelo de la ausencia de aleteo de un avién equipado con sensores de
vibraciones situados en la estructura del avidn, caracterizado porque el sistema comprende circuitos de
procesamiento de sefiales para realizar las etapas de procedimiento de acuerdo a las reivindicaciones 1 a 6.

8. Un programa de ordenador que comprende c6digo de programa para realizar todas las etapas del procedimiento de
acuerdo a las reivindicaciones 1 a 6 cuando el programa es ejecutado en un ordenador.
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T LR [ S o e e B e D e 1 r—r—T — —

o 05 1,0 1,5 2,0 25 30 B .
| - 1[s8}
Fig. 1 '
N . 1 -t .
R (=R, ()= T_—z—' I[y(.t)—m,y 1y +)—m,Jdt (1)
5 "0 :

5%
enlaque m, =m, =—[y(t)dt
y T!y )

Fig. 2
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y .
¥(t)= ZAP exp(-—ipt)sen(whp! + QDP)
. p=l

P .
$(1) =3 exp(~A,)[ a, cos(@,t) + bysen(@,,1)]

=l
&
- " — =p
Ay é’ﬂaf’ﬁ e 2 ¥p
=F 2
7
- —F
O, , =0, I=E,
en las que
& — Coeficiente de amortiguacion adimensional
g, — Frecuencia en rad de vibraciones naturales de la configuracién sin amortiguacion
O — Frecuencia de vibraciones naturales con amortiguacion, frecuencia de

vibracicnes libremente decadentes de la configuracion con amortiguacion

Para una configuracién con un grado de libertad, descrita con una férmula

mi+cy+hky=20
Hay relaciones conocidas '

k
Wy = |—
m

LS.
T Cp  2vkm

La férmula puede ser expresada en forma de:

§+ 263+ @y =0

Fig. 3
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N=d

RSS =2 [3(t,)-§t,)]*
n=0 -

a, =d, e'cp( —=At} .

b,=b, exp( /‘Ipi)
ﬁp"z‘““ie"T*?f?ﬁ}
‘ 1-Z° .
F
N-] ’
.GRSS——ZZ[y(r Js Z(a cosca‘;,t,,-*-b sena)‘,‘atﬂj]cosw £, -0
P n=l p=l
&RSS g
o ——22[1*{1‘) Z(a cos o1, -l-b,senmkp t,)]sen i, =0
pi n={ ) :

geid (=128, F

Cambiando el orden de la suma, obtenemos:

P N-I N-]
Z Z j}ﬂrf cos a,wr'tn = Z y €os a)witn i= "!"2""’ P (2)
p=l n= n=g ; .

P N2 N-1

Z j‘,}n SEX mw}.rn = Z yﬂsen wu'irra 7 i = ‘112!"'1 P (3)
p=l n= ) n=0 )

Para mayor concision de la formula se ha def|n|do lo siguiente

Fon =a,CO8 Q1 +b,5en o [

wptn

Y, =¥4)

Fig. 4
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N-i '
D ¥, cos @, 1, (4)
r=0

N1

Z y;, sen a)w",t,1 (5)

=0

ReY,,  +Re¥, ,+---+Re¥, , =ReY,,
Ref::lj ‘!‘Ref“un.} + "'+Rei}wl~.‘p :REII-\,..J’-

©)

Re¥ ., +Re¥ , +--+Re¥ ,,=ReY,

¥, +Im¥,, +--+Im¥, ,=mY,
Im]"wi',+fmﬁd; +--t Iml;wf =ImY,, (7)

ImY ;, +ImY ,, +--+Im¥ ,, =ImY ,

en las que
Y‘rrz ; — Una transformada para el i-ésimo componente buscado para la frecuencia owp
Y. — Una transformada de la sefial en el punto cwp

>

®

iy Tloakve¥ s =X,

Yosg ¥ pa+ ¥y =¥, (8)
Yw?,i‘ ¥ y;-.r.ﬂ,; v "'Yu-p,p =Y.

‘En forma vectorial:

(i)t peinr @

=7

Fig. 5
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Y]

wi w2
ImY _ _imY
. _'Y1
A \A‘
Y .
L3 Y2
¥ Yoy
ALY VA
 ReY : ReY
Fig. 6
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¥
>

w+1;,; =1,
w+¥; =Y,

Para sefales tipicas, valen las siguientes relaciones:

\Yu >z 1 }Y)? = Y:;l
vl Z =4

>

"wz,;:sz : ' (10)

[

<

WPl = Y WP

Fig. 7

Lis]

Ivi|

f ¢ [Hz]
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¥i)=cos{@ji+@)

r .
Y(w,)= | cos( w1+ @)exp(—jo,t)dt
o ' .

Por lo tanto
!‘ - . .
ReY{w,)={{cos ®tcos p—sen e tsenyp)cos o, dt
. _

T :
Im¥(o,)=- | (cos &, tcos @ —sen @, I senpjsen @t dt
[; o
2z
@

w

Para T:_[.I;h=].,

Hlay
Re¥(®,)=—cos
mY(e, )= %semp-

Por lo tanto

Im¥Y(ew,)
Q= arctg ———*~
- “ReY(w,)

De manera similar, para una funcién:

y(t)=sen(wt+ @)
Se obtiene una relacion:

ReY(w,)

= ety ———————
¢ , © ~ImY(w, )

Fig. 9
(1) = exp(—At Jsen (@t + @)

Fig. 10
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\/\fz\/ N e \?ﬁf
Fig. 11

" Ejecutando una transformada de Fourier en el punto f para una funcién:

y(t)=Aexp(—AT )sen(w t+ @)

Se obtiene una relacion

~ ¥ (a,)|
|F [exp(~At)sen(w,t+ )], | -

Fig. 12
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Fig. 13A
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¥l
v
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tfs]
Fig. 14
l Ni2
Rm,(l) 5 N/2 E.Vn ‘¥
. { & yaf (12)
RIS, 1=012, .. N2
Fig. 15
] T
R (1) =?fy(f)-yft +7)-df
w (13)
y(t) es una sefial real en el intervalo O0greT+7
O=<st<T
Fig. 16
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w(t) = Aexp( —Cw,t )sen( w,t) (14)

enlague 4 _ Amplitud de vibraciones
¢ — Coeficiente de amortiguacion viscosa

W Frecuencia de vibraciones naturales, de la configuracion, sin amortiguacion
1]

Frecuencia de vibraciones naturales, de la 7
w,— configuracién, con amortiguacion w, = woxll -&
Fig. 17

T
Ryi(t) == [¥(t) y(1+7) dr =
=0

)T
=?f

Aexp( —Layt)sen’ eyt ) - Aexpl —Ewy(t + v )jsen( w (t + 1 ))dr =
t=0 2

i T
= -‘%—- exp( -gfm,,z)fe.rp( -Z{Zm,r)[seﬂz {wyt }eos( w,T ) +sen ( a,t)cos( w,t )sen (@, )]dt =
& . :

A’ . i
= ?exp(—c_‘,'wr) cas(wdr)fa\'p(-Zé‘w,.!)seul‘{cu‘{)a'r +
-0
2 r

A* :
+ o exp( ~Ew,T )sen r’wﬁ.r)farp( —2&wyt )sen( wyt ) cos{ eyt )di =
s =0

= C, axp( Lot ) cos( @,t) + C, exp( Ly Jsen( @,7)

en las que

2 7
C) = ATfarp(—.?Cw,t) sen’ {w,t jdt =
1=¢

2

" S il

= T!ﬂefp(-?@wﬂ);(j - cos( 2w, 1 )jdt =
£ At 1

L —2Fw t jdr -2 =, 2 =
oT :!;m‘p( 28wyt )dt = :!;e:xp( 2&at jcos( 2w, t)dr

=C,-C,

Fig. 18
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2 T

p o
C= i J!;m-p(f_?_&uaf)d! =
At P 2T

4w, T
Para 7 = kT,,=k 2x/2w4. k =1,2,3,.. una integral
4T -
Cy= —fm‘p[—Zé'mo!‘)co.f(}(ud?)d: -
T

2 Ey [ 1 = expi =25w,T )]
AT w; +(Ewy )" ]

=4

pPara T = kT,,=k 2z2w,, k=123.. unaintegral

27T
C, = %Imp(—}é’wor)sm(wd tjcos w,yt jdt =

t=0
A7 :
= Efmp(-z‘_fwarjsen(.?waf,}dr =
=0 -

o g Quld = ep(=2Cw, T )}
T[] + (L, ) |

Fig. 19

Ry 1(7) =(Cpy = Cyy Jexpt ~Lungr ) cos( 1) + Cy exp( =Gyt Jsen( @t ) =

1 epl~2wg) s gl ]~ expl ~2w,T )]
4w, T T[] +(Ew, )]

2 @[ —exp( —2Le, T )] '

AT [ +(Ew, ) ]

s i Fexp( =Lt ) oos( a)d-"r'._) +-' "

+4

expl =£w, T Jsen{ @w,T ) =

: i —axp(-2l0,T ) 3 .
. e L o —Ea,T ) f ety cOSE e T )+ iy Eengsen( wT )] =
4;(001-[(0; +(_Z’wo)3] ol =Lt ) f ey ‘ o T ) el sen( ;T )]

_ "y
-4 [l ep(-2e,T ) exp( —&ew T jsen{w, T+ @)=
_ dr_f,'a)pT-Jw: +( &, ) -

- atTo 7 [ ep(=2n,T)]
Co 4L, T

exp( —Eew,T sen( o, T+ @)

Fig. 20
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Ry 1(T) = C axp( =Lw,T )sen( 0,7 + @) (15)

En la que la constante C se formula como

1 - exp(~28w,T)]
C=A2 {1_ A P2ty
¢ 48w, T

w : &w,
sen(p =————d_ COS(P= =

(/]
Jo! +(Ew,)’ Nwg +(Ew, )’

oy W1 -7 L q1-¢&7
@ =arclg — = arclg————— = arclg
L, - Lw, (8

Se deduce de la anterior ecuacion que:

@, 1-&%  sen A[1-cos’®
f8¢’=_,,'d = D - 3 ?
Gy - G cos @ cos @

por lo tanto @ =arccos{

Fig. 21
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¢ 4
Ry u(2) = limy e [9(1) (1 47) (17)
=0
Fig. 22
Ry .(1)= A1 -7 g w expf —éfrv;f)s""f“’w" %/
&y
por lo tanto
Ry (t)=AN1-E7 L ewpr ~EeyT Jsen( @t + @)
X 4fw, }
por tanto

R, .(T)=C, exp( -Cwar)se(rr DT+ @)

en la que C_ = const

Fig. 23

T-r

R,,.;_,(r)=TI f_)f(t)-y(r4r)-df (18)

'fr:-o

Fig. 24

1= exp(=28a,(T -7))]
R,y;_,(r)=A2\fI—_E_’2 [ j}(mo(Tir) : ]erp(—é'wor)sen(wdr+ @)

En la que la férmula

o T (1= ep( =2ty (T =)
T o

no es una constante y depende del tiempo de desplazamiento <.

Fig. 25
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06

05

04

2oz siil ‘

o ! | e
02 F—1

0,1

0 -
0,0 02 -’ 04 06 08 1,0

Ys]

En el que t es el tiempo de desplazamiento ©

C = _Cr.,(T«t} :
A=1£&E=0015 f,=106H:

Fig. 26

1,5

0,5/\/\/\/\ "

AWARIPARAW OO
RTIRRIRIRE

J

41
7
1
1,5 :
0,00 025 . 0,50 0,75

tis]

Fig. 27
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A=y ¥ =y

I—exp(~2AT )
Cp=A"—F——"—~
" 42T

2

A
2 g+

v G [cos @ — exp( 2T ) cos(ewT +@)]

En las que @= m’ctg;ﬁ

2

| C,= :”_— mi-se:: @ — exp( —2AT jsen (@l + ';p)]
Fig. 28
Ry () = G, expl =i os{ )+ C, xp( 3 sen ) -

=(C, = C,)ep(=At Jcos(wt ) + C, exp( = AT ;sen{ @7 ) =
=exp(=Ar)[(C, - C,, )cos(wt )+ C,sen’wr )]

acosa+bsena=a’ +b (——— g sen @) = Bsen(a + @)

e PSR
9
~Na® + b a’ + b’

En las que m= B a =sen @ —b =cos ¢ @ =arclg =
a’+b’ . Va? + 5’ b

B= \J(C” = Cn)z * C.f

Fig. 29
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.Az i A 9 w P 2 [
R]yp(‘r) =—4' (I ¥ AJ"P&))) +(Ag +w2 ) E\]J(- "t)se'" (COT+Q9)

= arct, E
p= git
iz\/i_ A 2 w 2 2 G- zi_ 3 4 ;
4 (,1 Tvar’ s ¢ e S (19)
Fig. 30
(n 22y
t”__ A)HJ

20 ) (-2 y?
(2m) +(‘"f4n )_

+{

para £=0,015, coeficiente J = 4, =1,1

Fig. 31
£ =(1--)E 45
n M rn-1 M

en la que M sirve para fijar el grado de “olvido” de mediciones mas antiguas

éj . €s un promedio exponencial sobre n mediciones

£ esun resultado de la n-ésima medicién
-

Fig. 32
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N2 4
'R’”(k)=FIE y(n)-y(n+k) enlaque k=0,12.,N/2-1 (20)

en la que n=1,23.,N N=2" Enlaqueies un nimero natural

“ypm)=y(n) para n=12 3, .., N2
_ypm)=0 para n=N2+1.,N

Y() = FFT[v(n)]

YP(j) = FFT[vp(n)]
Yo() = Y() YP'G) j=1,23, ., N

R, (k) - pFrapy, (] . para k=0123,.,N/2-1

N/2
Fig. 33
&= P
J’(k)=ﬁzjr-(;z)exp(—Jﬁkw) k=0123..,N-1
a=0
Fig. 34
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1 FinBloque = 1
2 TamafioBloque = 2
3 .
4 Do While TamafioBloque <= NumMuestras
5 m = NumMuestras / TamailoBlogque
3
4 I =0
8 Do While I < NumMuestras
g mb = 0
10 j =T
11 For n = 0 To FinBloque - 1
12 K = j + FinBlogque !
13 TR = cs (mb) * RealSalida (K) - sn (mb) * ImagSalida (K)
14 TI = sn (mb) * RealSalida (K) + cs (mb) * ImagSalida (K)
15 RealSalida (K) = RealSalida(j) - TR
16 ImagSalida (K) = ImagSalida(j) - TI
17 RealSalida (j) = RealSalida(j) + TR
18 ImagSalida (j) = ImagSalida(j) + TI
19 mb = mb + m
20 Y=o ok 1
21 Next
2.2
23 I = I + TamafloBloque
24 Locp
25 .
26  FinBloque = TamafioBloque
27 TamafioBloque = TamafioBloque * 2
28 Loop
en el que
NumMuestras —
TamarnoBloque -
m -
mb -

sn(mb) — valor de la funcién sen(mb) extrafdo de tabla previamente calculada
cs(mb) — valor de la funcion cos(mb) extraido de tabla previamente calculada

Fig. 35
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Fig. 37
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