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RESUMEN

Este trabajo presenta un modelo de Dinámica del Vuelo de 6 grados de libertad elaborado para 
formar parte de Un Sistema de Simulación de Vuelo en tiempo real, reconfigurable, que está siendo 
desarrollado bajo él auspicio de laANPCyT en forma conjunta por grupos de distintas instituciones 
de fyD del país, con el objeto de contar con una herramienta modular, de bajo costo, capaz de 
satisfacer diferentes necesidades dentro del ámbito de fyD aeronáutico en el país.
Partiendo de las ecuaciones diferenciales clásicas de movimiento en 6 grados de libertad, bajo una 
formulación tensorial, se desarrollan las mismas para los sistemas de ejes utilizados, utilizando una 
formulación clásica de cuatemiones para la expresión de la cinemática de actitud. Se dedican 
también señáis párrafos a los métodos aerodinámicos utilizados para la obtención de los coeficientes 
aerodinámicos y a modelos depropulsión con distintos grados de fidelidad

Palabras clave: Dinámica del vuelo -tiempo real * cuatemiones - propulsión.

NOMENCLATURA

m = masa del cuerpo
v = velocidad
f ≈ fuerzas externas

tensor de Inercia

aceleración angular del cuerpo respecto del sistema Inercial, referido a ejes cuerpo

velocidad angular del cuerpo respecto del sistema Inercial, referido 
a qcs cuerpo

ΚΓ = momentosexternos
g vector aceleración de la gravedad
qo>qj,q2>q3 = componentes del vector cuatemión
trj“ = matriz de rotación sist, ejeβ cuerpo -sist. local
t =≡ tiempo
h - paso de tiempo
x(t) función del tiempo
K pendiente de x(t)
O(h5) = orden del error (5to)
<⅛i(M) determinante de la matriz M
adj(M) = matriz adjunta de M
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INTRODUCCIÓN

Durante el año 2005, la necesidad de la comunidad aeronáutica de te Argentina por un desarrollo de 
modelos matemáticos para Simuladores de Vuelo, era evidente. En la actualidad la mayoría de los 
trabajos en simulación en loe campos militares y civiles se desarrolla en simuladores comerciales, los 
cuales son plataformas de códigos cerrados y su adaptación para cumplir con los cambios en los 
sistemas o cambios de especificación, presenta dificultades y su costo es elevado. Más aún, el trabajo 
académico en esta área del conocimiento, es desarrollado por grupos de I&D aislados y de acuerdo a 
sus propias necesidades. En vista de esta situación, y bajo el patrocinio de la Agencia Nacional de 
Promoción Científica y Tecnológica, se creó el Proyecto “Simulador de Vuelo” PAE2004-22614. El 
programa comenzó en Abril de 2007, uniendo esfuerzos de grupos de I&D de cinco Universidades 
Nacionales (Córdoba, La Plata, Buenos Aires, La Pampa y Bahía Blanca) y el Instituto de 
Investigaciones Científicas y Técnicas para la Defensa (CITEFA).
El proyecto Simulador de Vuelo, ha sido concebido con los objetivos principales de: obtener el 
conocimiento teórico propio de este tipo de tecnología, y entrenar un grupo interdisciplinario de 
trabajo el cual es responsable de llevar a cabo el proyecto. El proyecto se enfoca en tres áreas 
principales: Modelo de Dinámica de Vuelo, Modelo de Entorno Topográfico y Plataforma de 
Movimiento. En el presente trabajo se desarrollan los temas referentes al Modelo de Dinámica de 
Vuelo y tos subsistemas que to componen (ecuaciones de vuelo, sistemas de coordenadas, modelo de 
aeronave, algoritmos de integración, etc.)

MODELO DE DINÁMICA DE VUELO

La Dinámica del Vuelo, por supuesto, ba sido tratada históricamente como un problema de la mecánica clásica, de ahí 
que las Referencias 1 y 3 han aportado el sustento teórico para el análisis de este problema desde los años 50 hasta el 
presente. En el área específica de lá Dinámica del Vuelo, la ruta ha sido pavimentada por autores tales como Perkms 
& Hages y Etkin [4 y 5], quienes fueron referencias para cualquier ingeniero aeronáutico durante décadas. De hecho, 
Etkin introdujo el tratamiento matricial, como asi también loa cálculos digitales en el análisis. Este tratamiento, junto 
con la inclusión de los cuatα∙∏iones como parámetros para descripción de actitud [6, 7 y 8], formaron la comente 
principal en la modelación de la Dinámica del Vuelo hasta fines de los años 80. El gran incremento en el poder de 
cómputo desde los años 90 a la fecha, permitió el tratamiento directo de la Mecánica del Vuelo en forma tensorial [9], 
to cual fue la elección para este desarrollo.

FORMA TENSORIAL DE LAS ECUACIONES DE VUELO

El Modelo de Dinámica de Vuelo presentado en este trabajo, está basado én Ref. [9], por lo que se 
dejara de lado el desarrollo tensorial completo y se pasará a la presentación de las Ecuaciones 
Generales de Vuelo en forma tensoriaL
El movimiento de traslación de la aeronave es gobernado por la Segunda Ley de Newton la cual toma 
la forma:

maD1vtt = f (1)

Los super- y sub- índices I y B indican Sistema Inercial y Cuerpo respectivamente.
De forma similar, el movimiento de rotación de la aeronave es descripto par las ecuaciones de Euler, y 
referido al centro de masa de la aeronave toma la forma:

(2)
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SISTEMAS DE COORDENADAS

Como a usual, en la frésente simulación se utilizan varios sistemas de coordenadas; aquí sólo se 
mostraran los más importantes:

1) Sistema <te Ejes Cuerpo. Con origen en el centro de masa del vehículo y los «jes alineados con las 
direcciones de referencia dd vehículo. Los ejes "x" y "z" se encuentran en el plano de simetría. El eje 
’x" apunta hacia la nariz del vehículo y d eje "z" apunta hacia ahajo. El eje "y" apunta hacia afuera del 
ala dcrechaj9]

2) Sistema de ejes viento. Necesarios para calcular fuerzas y momentos aerodinámicos. Los ángulos 
usados son: d ángulo de ataque "alfa" y d ángulo de deslizamiento "beta". El origen de este sistema es 
d centro de masa del vehículo. El eje "x" es paral do y en la dirección dd vector velocidad del centro 
de masa dd vehículo respecto dd aire. El ángulo de ataque se denota con la letra a y se mide desde la 
línea de referencia dd fuselaje hasta la proyección dd vector vdocidad relativa dd viento en d plano 
x-z. Es positivo cuando la vdocidad relativa dd viento incide desde la parte inferior dd avión. El 
ángulo de deslizamiento sc denota con la letra β y se mide entre d vector viento y la proyección sobre 
el plano de simetría. Es positivo cuando d vector viento incide por d lado derecho dd avión.[9]

3) Sistema de qjes <te Estabilidad. El eje "x" es paralelo y en la dirección de la proyección dd vector 
vdocidad relativa d viento sobre d plano de simetría. Los ejes "y" y "z" son los mismos que en 
sistema de ejes cunpo^9]

Figura 2. Ejes cuerpo, ejes viento y ángulos aerodinámicos.

4) Sistema de Coordenadas Local La tierra se considera un sistema dereferencia inercial Los ejes ∙χi e "y· se 
encuentran en el plano horizontal El qe axa apunta en la dirección norte, el eje ,yi apunta en la dirección este y 
d eje n  z b apunta hada abajα[ 10J

5) Sistema de Coordenadas de Trayectoria de Vuela Este sistema retadona el vector velocidad del vehículo 
respecto de la Tierra, con d sistema geográfico. El eje "x" es paralelo y en la dirección de la velocidad respecto 
de la Tierra, y el eje ,y∙ permanece en el plano tangencial a la Tierra. Dos ángulos relacionan las coordenadas de 
la velocidad con el sistena geográfico: el ángulo de rumbo X (poner letra griega), medido desde la dirección 
norte hasta la proyección del vector velocidad sobre el plano tangente local, y el ángulo de trayectoria de vuelo, 
medido desde el plano tangente hasta él vector velocidad.[9]
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Figura X Sistemas de coordenadas Local y de Trayectoria de Vuelo.

IMPLEMENTACIÓN MATBICIAL

Considerando a Tierra como Sistema de Referencia Inercial y además de geometría plana, las 
ecuaciones de fuerzas y momentos (1) y (2), toman la forma clásica [5,9]:

(3)

donde d super- índice E indica la tierra como Sistema Inercial y los sub- índices αer y prop indican 
fuerzas aerodinámicas y propidsivas respectivamente.
Denotando:

= [p <? d <J)

y usando la formulación clásica de cuatenúones [6,8,9], obtenemos el siguiente grupo de ecuaciones 
difercncialcκ

(S)

y la matriz de rotación cofre d sistema de coordenadas en ejes cuerpo y d sistema local:

σ)

La integración en d tiempo de las ecuaciones (3), (4) y (6), junto con d uso de la matriz de 
transformación (7), permite conocer la posición en d espacio del centro de masa de la aeronave y su 
posición angular. Este es d procedimiento básico de simulación dd modelo. La ventaja principal de 
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e st e  m ét o d o  m atri ci al  e s  l a si m pli ci d a d  d e  l a s f ór m ul a s a  pr o gr a m ar  l o q u e  f a cilit a l a o p er a ci ó n  d e  

d e b u g  y  p er mit e  i n c or p or ar m o difi c a ci o n e s  al  m o d el o  d e  f or m a r á pi d a.

A L G O RI T M O S  P RI N CI P A L E S

S ol u ci ó n  n u m éri c a  d e  t a s e c u a ci o n e s  d e  E st a d o:  R at a  l a s ol u ci ó n  d e  l a s e c u a ci o n e s  d e  E st a d o  s e  

utili z a  el  M ét o d o  R u n g e- K utt a  d e  C u art o  Or d e n.  L a  v e nt aj a  d e  e st e  m ét o d o  e s  q u e  r e s u el v e 

dir e ct a m e nt e  el  el  pr o bl e m a  d e  v al or  i ni ci al; p or  l o q u e  n o  s e  n e c e sit a n  v al or e s  a nt eri or e s  p ar a  i ni ci ar 

l a i nt e gr a ci ó n. E n  e st e  c a s o  el  m ét o d o  n o  r e ali z a e v al u a ci ó n  d e  err or,  y  utili z a  p ar a  el  c ál c ul o  u n  p a s o  

d e  ti e m p o fij o. E st o  e s  p o si bl e  c u a n d o  el  p a s o  d e  ti e m p o e s  s ufi ci e nt e m e nt e  p e q u e ñ o  p ar a  e vit ar  

i n e st a bili d a d e s. El  al g orit m o  u s a d o  e s  [ 1 1]:

( 0)

D o n d e  t é e s  l a p e n di e nt e  d e  xft)  e n  / =/, t é y  t é r e pr e s e nt a n l a s p e n di e nt e s  d e  x(t)  e n  el  p u nt o  

i nt er m e di o f ≡ √ + ⅛ 2, y  t é e s  l a p e n di e nt e  d e  x(t)  e n  el  p u nt o  fi n al r =∕ + ⅛. L o s  c o efi ci e nt e s  e n  l a e c.  ( 8) 

s o n  el e gi d o s  d e  f or m a t al q u e  a s e g ur a n  q u e  el  err or  d e  tr u n c a mi e nt o l o c al e s  d e  or d e n  O( h 5),  y  el  err or  
d e  tr u n c a mi e nt o gl o b al  e s  d e  or d e n  O( h 4).[l  1]

I n v er si ó n d e  l a m atri z  d e  i n er ci a: C o m o  s e  p u e d e  v er  e n  e c.  ( 4), p ar a  p o d er  r e s ol v er el  si st e m a  d e  

e c u a ci o n e s  e s  n e c e s ari o  r e ali z ar l a i n v er si ó n d e  l a m atri z  d e  i n er ci a. U n  al g orit m o  pr o b a d o  y  m u y  

si m pl e  e s  a q u él  q u e  h a c e  u s o  d e  l a m atri z  a dj u nt a.  E s  si m pl e  d e  pr o gr a m ar  y  d e  ej e c u ci ó n  r á pi d a. El  
m ét o d o  e s  el  si g ui e nt e:  c u a n d o  M  e s  i n v erti bl e, s u  i n v er s a s e  e s cri b e  M' 1 y  p u e d e  s er  d et er mi n a d a  

m e di a nt e  l a si g ui e nt e  f ór m ul a [ 1 2]:

L a  n ot a ci ó n  a dj( M)  r e pr e s e nt a  l a m atri z  a dj u nt a  d e  M  L a  f ór m ul a i n di c a q u e  l a i n v er s a d e  l a m atri z  M  
p u e d e  s o*  c al c ul a d a  c o m o  l a m atri z  a dj u nt a  d e  Λ/ m ulti pli c a d a  p or  l a i n v er s a d el  d et er mi n a nt e  ( el c u al  

e s  u n  e s c al ar).  L a  m atri z  a dj u nt a  e s  t a m bi é n u n a  m atri z  c u a dr a d a  d e  di m e n si ó n  n,  y  s u s  el e m e nt o s  a y  

s e  d efi n e n  c o m o:  ctij = cji  ( n ot ar q u e  l o s í n di c e s y  e st á n  i n v erti d o s e n  el  l a d o d er e c h o  d e  l a e c u a ci ó n »  
p ar a  tr a n s p o n er l a m atri z).  L o s  c o efi ci e nt e s  cij  s e  ll a m a n c of a ct or e s  y  s e  d efi n e n  c o m o  el  d et er mi n a nt e  

d e  l a m atri z  c u a dr a d a  d e  di m e n si ó n  n- 1  o bt e ni d a  al  q uit ar  l a lí n e a i y  l a c ol u m n a  j d e M  [ 1 2].
E st e  m ét o d o  a pli c a d o  a  l a m atri z  d e  I n er ci a 3 x 3  ll e v a a  l a si g ui e nt e  e x pr e si ó n:

( 9)

D o n d e  d ct( Z)  ≡  I ntf a z h s " ⅛ ⅞ 3) + J 2 1( ⅞ 2 A 3  ~ ⅛ 2 ⅛ 3)*  hι( h 2 ⅛ 3  ~  h, 2 h 3) ( 1 0)

N ot ar  q u e  al  h a c er  u s o  d e  l a si m etrí a  d e  7,  l a s E c.  ( 9) y  ( 1 0) s e  r e d u c e n.
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M O D E L O  D E  A E R O N A V E

C o m o  m o d el o  pri n ci p al  utili z a d o  e n  e st e  d e s arr oll o,  s e  s el e c ci o n ó  u n  a vi ó n  d e  c o m b at e  m ulti pr o p ó sit o  

b a s a d o  e n  l a s c ar a ct erí sti c a s  d d  D A S S A U L T  MI R A G E  2 0 0 0.  L a  s el e c ci ó n  s e  d e b e  a  q u e  l a 
c o nfi g ur a ci ó n  d e  e st a  a er o n a v e  e s,  al  mi s m o  ti e m p o, m o d er n a  y  r el ati v a m e nt e  si m pl e  d e  a n ali z ar  S u s  

pri n ci p al e s  c ar a ct erí sti c a s  s o n:

- Al a  b aj a,  d elt a  y  d el g a d a,  á n g ul o  d e  fl e c h a e n  el  b or d e  d e  at a q u e  5 8 °,  e s p e s or  m á xi m o  3 %,  f u s el aj e 

di s e ñ a d o  s e g ú n  l e y d e  l a s ár e a s.

- El e v o n e s  d e  d o bl e  s e c ci ó n  e n  el  al a  e hi p er s u st e nt a d or e s  d e  b or d e  d e  at a q u e.

- Str a k e s  fij o s e n  t o m a s d e  air e  y  a er ofr e n o s  s o br e  y  d e b aj o  d el  al a.

- E m p e n aj e  v erti c al,  si n  e m p e n aj e  h ori z o nt al.

- U n  m ot or  t ur b of a n c o n  p o st c o m b u sti ó n  y  m e di o s  c o n o s  m ó vil e s  e n  t o m a s d e  air e.

- V el o ci d a d  m á xi m a  d e  M a c h  2/ 1  y  t e c h o d e  s er vi ci o  d e  2 0 0 0 0  m etr o s.  F a ct or  d e  c ar g a  lí mit e " g "  

+ 9, 0 ∕- 3, 2 ( +ll, 0∕-4, 5  últi m o),

A  C o nti n u a ci ó n  s e  pr e s e nt a n  l o s m o d el o s  u s a d o s  p ar a  l o s c ál c ul o s  a er o di n á mi c o s  y  pr o p ul si v o s,  

b a s a d o s  e n  e st a  c o nfi g ur a ci ó n.

A er o di n á mi c a:  C o m o  e s  u s u al  ( v er R ef.  3,  5,  9,  1 0)  l a a er o di n á mi c a  d e  c u al q ui er  v e hí c ul o  a er o n a v e  

e s d efi ni d a  m e di a nt e  u n  gr u p o d e  p ar á m etr o s  a di m e n si o n al e s c o n o ci d o s c o m o c o efi ci e nt e s  

a er o di n á mi c o s.  E st o s  c o efi ci e nt e s,  s o n  u s a d o s  p ar a  c al c ul ar  l a s f u er z a s y  m o m e nt o s  a er o di n á mi c o s  

q u e  a ct ú a n  s o br e  l a a er o n a v e.  L o s  c o efi ci e nt e s  d e p e n d e n  d e  l o s á n g ul o s  a er o di n á mi c o s  a y/ ?,  c o m o  a sí  

t a m bi é n d el  n ú m er o  d e  M a c h  y  el  n ú m er o  d e  R e y n ol d s.  El  m o d el o  i n cl u y e l o s si g ui e nt e s  c o efi ci e nt e s:

- C o efi ci e nt e s  l o n git u di n al e s C D,  C L,  C m,  C N,  y  C A

- D eri v ati v a s  e st áti c a s  C L α , C m β , C y p , C ∏ p  y  C ⅛

- D eri v ati v a s  di n á mi c a s  C L q , C m φ  C L β *  C m α d , Cl p , C y p , C n f>,  C n r y  Cl r

- I n cr e m e nt o s e n  l o s c o efi ci e nt e s  p or  ef e ct o  d e  d efl e xi ó n  d e  c o m a n d o s  D( C L),  D( C m),  D( C L m a x),  

D( C D mi n),  D( C DI),  D( C 1)  (r oli d o), D( C N)  ( g ui ñ a d a).

D e bi d o  a  l a gr a n  c a nti d a d  d e  d at o s  n e c e s ari o s*  e n  e st a  f a s e d e  d e s arr oll o  d el  pr o gr a m a  s e  utili z a n  

pri n ci p al m e nt e  m ét o d o s  d e  i n g e ni erí a, c o m o  l o s pr e s e nt a d o s  e n  R ef.  1 3,  n o  o b st a nt e  e st a  pr e vi st o  
r e ali z ar c ál c ul o s  m á s  d et all a d o s  ( ej. p a n el e s  y/ o  C F D)  e n  l a s pr ó xi m a s  f a s e s d el  pr o y e ct o.  L o s  m ét o d o s  

pr e ci s o s  a  utili z ar  s er á n  d efi ni d o s  m á s  a d el a nt e,  t e ni e n d o e n  c u e nt a  l a pr e ci si ó n  r e q u eri d a c o m o  

t a m bi é n l o s a c u er d o s  e ntr e  l o s c e ntr o s  y  gr u p o s  d e  d e s arr oll o  d e  l a r e gi ó n.

Pr o p ul si ó n:  E L  m o d el o  d el  Si st e m a  d é  pr o p ul si ó n  i nt e gr a l o s ef e ct o s  d e  l a s t o m a s d e  air e,  el  m ot or  y  

l a t o b er a d e  e s c a p e.  P ar a  n u e str o  c a s o  s e  utili z a  el  m o d el o  S N E C M A  M 5 3  [ 1 4], q u e  e q ui p a  al  
D A S S A U L T  MI R A G E  2 0 0 0,  s u s  pri n ci p al e s  c ar a ct erí sti c a s  s o n:

- B aj o  i n di ∞ d e  d eri v a ci ó n,  c o n  p o st c o m b u sti ó n  y  ej e  ú ni c o.

- E m p uj e  e st áti c o  d e  6 4  k N  d e  p ot e n ci a  milit ar,  9 5  k N  c o n  p o st c o m b u sti ó n.
- T o m a s  l at er al e s a xi si m étri c a s,  tri pl e r a m p a ( m e di o s c o n o s  m ó vil e s),

- T o b er a  d e  g e o m etrí a  v ari a bl e.
L a  d e m or a  e n  l a r e s p u e st a d el  m ot or  e s  m o d el a d a  m e di a nt e  u n  r etr a s o e n  l a r e s p u e st a ( d e pri m er  

or d e n).  El  c ó di g o  d e  si m ul a ci ó n  utili z a  d at o s  d e  e m p uj e  y  c o n s u m o  e s p e cífi c o  e n  f or m a d e  t a bl a s 

o bt e ni d a s  m e di a nt e  el  e st u di o  t cr m o di n á mi c o d el  ci cl o  d el  si st e m a  t o m a- m ot or-t o b er a. U n a  b u e n a  

r ef er e n ci a e s  1 5,  l a c u al  d a  u n a  d e d u c ci ó n  d et all a d a  d o  l a t e orí a i n v ol u cr a d a.

M o d el o  d e  At m ó sf er a:  El  m o d el o  s e  b a s a  e n  el  U. S.  St a n d ar d  At m o s p h er e  1 9 7 6,  el  c u al  di vi d e  l a 

at m ó sf er a  e n  si et e  c a p a s,  c u bri e n d o  d e s d e  0  h a st a  8 6  k m  [ 1 6], L o s  lí mit e s d e  l a s c a p a s  s o n  d efi ni d o s  

p or  l a v ari a ci ó n  e n  el  gr a di e nt e  d e  t e m p er at ur a. El  m o d el o  c al c ul a  l a s pr o pi e d a d e s  d el  air e  a  l a alt ur a  

r e s p e cti v a h a ci e n d o  u s o  d e  l a s e c u a ci o n e s  d e  l a hi dr o st áti c a  y  utili z a n d o  v al or e s  d e  r ef er e n ci a a  ni v el  

d el  m ar  j u nt o c o n  el  gr a di e nt e  d e  t e m p er at ur a. L a s  pr o pi e d a d e s  at m o sf éri c a s  c orr e s p o n di e nt e s  a  l a s 
c o n di ci o n e s  d e  v u el o  s o n  c al c ul a d a s  y  al m a c e n a d a s  e n  el  v e ct or  d e  e st a d o  p ar a  s er  u s a d a s  c u a n d o  s e  l o 

r e q ui er a.
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CONCLUSIONES

Este trabajo presentó el estado actual de desarrollo de un Simulador de Vuelo de bajo costo; te 
arquitectura principal fue presentada brevemente así como el Modelo de Dinámica de Vuelo. El 
tratamiento matemático en profundidad fue obviado intencionalmente, debido a que en esta fase del 
proyecto se consideró más ilustrativo presentar una visión global de los modelos usados. Los trabajas 
a seguir nos aportarán una visión más detallada acerca del rendimiento de los modelos presentados, 
Dinámica de Vuelo, Aerodinámica y Propulsión, y su interacción con el resto de los Componentes del 
Simulador (ej. Navegación, Topografía, Visualización y Movimiento).
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