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RESUMEN

Este trabajo presenta un modelo de Dindmica del Vielo de 6 grados de libertad elaborade para
formar parte de un Sistema de Simulacién de Vuelo.an tiempe real, reconfigurable, que estd siendo
desarrollado bajo el auspicio de la ANPCyT en forma conjunta par grupos de distintas instituciones
de IyD del pais, con el objeto de contar con una herramienta modular, de bajo casto, capaz de
satisfacer diferentes necesidades dentro del ambito de IyD aerondatico en ¢l pais.

Partiendo de las ecuaciones diferenciales cldsicas de movimiento en 6 grados de libertad, bajo una
Sformulacién tensorial, se desarrolian las mismas para los sistemas de ejes wtilizados, utilizando una
Jormulacion clésica de cuaterniones para la. expresion de la cinemdtica de actitud. Se dedican
también sendos parrafos a los métodos aerodindmicos utilizados para la obtencion de los coeficientes
agrodindamicos y a modelos de prapulsion con distintos grados de fidelidad.
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NOMENCLATURA
m = masa del cuerpo
v = veloecidad
f = fuerzas externas

.
l’ﬂ ] = tensor de Inercia

do” T’

T:l = aceleracion angular del cuerpo respecto del sistema Inercial, referido a gjes cuerpo
[0¥F.[0"F.lp a r]=velocidad angular del cucrpo respecto del sistema Inercial, referida

2 &jas cuerpo
fm ,]’ = momentos cxternos:
4 = vector aceleracion de la gravedad
40919>9: = componentes del vector cuaterniont
[T} = matriz de rotacién sist. ejes cucrpo —sist. local
t

= tiempo-
h = -paso de ticmpo
x(t) = funcién del tiempo
¥ = pendiente de x(t)
O35} = ordendel eror (5to) _
detMj = determinante dela matriz M
adiM) = matriz adjunta de M
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INTRODUCCION

Durante el afio 2005, la necesidad de la comunidad aeronfutica de la Argentina por un desarrollo de
modelos mateméticos para Simuladores de Vuelo, era evidente. En la actualidad la mayoria de los
trabajos en simulacién en los campos militares y civiles se desarrolla en simuladores comerciales, los
cuales son plataformas de cidigos cerrados y su adaptacion para cumplir con los cambios en los
sistemas o0 cambios de especificacion, presenta dificultades y su costo es elevado. Mis alm, el trabajo
académico en esta drea del conocimiento, es8 desarrollado por grupos de I&D aslados y de acuerdo a
sus propias necesidades. En vista de esta situacién, y bajo el patrocinio de la Agencia Nacional de
Promocién Cientifica y Tecnologica, se cred el Proyecto “Simulador de Vuelo” PAE2004-22614. El
programa comenzé en Abril de 2007, uniendo esfuerzos de grupos de I&D de cinco Universidades
Nacionales (Cérdoba, La Plata, Buenos Aires, La Pampa y Bahia Blanca) y el Instituto de
Investigaciones Cientificas y Técnicas para la Defensa (CITEFA).

El proyecto Simulador de Vuclo, ha sido concebido con los objetivos principales de: obtener <l
conocimiento tedrico propio de este tipo de tecnologia, y entrenar un grupo interdisciplinario de
trabajo el cual es responsable de llevar a cabo ¢l proyecto. El proyecto se enfoca en tres areas
principales;: Modele d¢ Dindmica de Vuelo, Modelo de Entomo Topografico y Plataforma de
Movimiento. En el presente trabajo sc desarrollan los temas referentes al Modelo de Dinimica de
Vuelo y los subsistemas que lo componen (ecuaciones de vuelo, sistemas de coordenadas, modelo de
aeronave, algoritmos. de integracion, etc.)

MODELO DE DINAMICA DE VUELO

La Dindmica del Vuaelo, por supuesto, ha sido tratada histéricamente como un problema de la mecamca clasica, de ahi
que las Referenciaz 1 y 3 han aportado el sustento tedrico para el anilisis de este problema desde los afios 50 hasta el
presents. En el drea éspecifica de la Dinamica del Vuelo, Ja ruta ha sido pavimentada por autores tales como Perkins
& Hages y Etkin [4 y 5], quienes fueron referencias para cualquier ingeniero acrondutico durante décadas. De hecho,
Etkin introdujo ¢l tratamiento matricial, como esi también los cdlculos digitales en el andlisis. Este tratamiento, junto
con la inclusién de los cuaterniones como parametros para desaipcion de actitud {6, 7 y 8], formaron la corriente
principal en la modelacién de Ia Dindmica del Vuelo hasta fines de los afios 80. El gran incremento en el poder de
odmputo desde los afios 90 a la fecha, permiti6 el tratamiento directo de la Mecanica del Vuelo en forma tensorial [9],
1o cual fue la elecci6n para este desarrollo.

FORMA TENSORIAL DE LAS ECUACIONES DE VUELO

El Modelo de Dinamica de Vuelo presentado en gste trabajo, esti basado en Ref. [9], por lo que se
dejard de lado el desarrollo tensorial completo y se pasard a la presentacién de las Ecuaciones
Generales de Vuelo en forma tensorial.

El movimiento de traslacién de 1a aeronave es gobemado por la Segunda Loy de Newton la cual toma
la forma:

wDY=f

Los super- y sub- indices I y B indican Sistema Inercial y Cuerpo respectivamente.
De forma similar, el movimiento de rotacion de l1a acronave ¢s descripto por las ecuaciones de Euler, y
referido al centro de masa de 1a acronave toma la forma:

(o R 77 (0 8 e
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SISTEMAS DE COORDENADAS

Como es usual, en la presente simulacién sc utilizan varios sisternas de coordenadas; aquf sélo sc
mostraran los mds importantes:

1) Sistema de Ejes Cuerpe. Con origen en ¢l centro de masa del vehiculo y los ¢jes alincados con las
direcciones de referencia del vehiculo. Los ¢jes "x” y "2" se encucentran en ¢l plano de simetria. El cje
*x" spunta hacia la nariz del vehiculo y d ¢je "z* apunta hacia sbajo. El ¢j¢ "y" apunta hacia afoera del
ala derecha 9]

2) Sistema de ejes viento. Necesarios para calcular fuerzas y momentos aerodinémicos. Los dngulos
usados son: ¢l éngulo de ataque "alfa" y ¢l dngulo de deslizamiento "beta”. El origen de este sistema ¢s
¢l centro de masa del vehiculo. El ¢je "x" os paralclo y en la direccién del vector velocidad del centro
de masa del vehiculo respecto del aire. El éngulo de ataque se denota con 1a letra a y se mide desde la
linca de referencia del fusclaje hasta la proyeccién del vector velocidad relativa del viento en el plano
x-z. Es positivo cuando la velocidad relativa del viento incide desde la parte inferior del avidn. El
éngulo de deslizamiento se denota con la letra f y se mide entre el vector viento y la proyeccién sobre
el plano de simetria. Es positivo cvando el vector viento incide por el lado derecho del avién.[9]

3) Sistema de ¢jes de Estabilidad, El ¢je "x" ¢s parslelo y en 1a direccién de la proyeccién del vector
velocidad relativa al viento sobre ¢l plano de simetria. Los ¢jes "y” y "z" son los mismos que en
sistema de ¢jes cuerpo[9]

Figura 2. Ejes cuerpo, ¢jes viento y dngulos aerodindmicos,

4) Sistena de Coordenadas Local La tierra-se considera un sitema dereferencia inercial Los gjes*x* e'y* se
encuentran en el plano horizontal. El ¢je "x* spunta en la direccidn norte, el eje 'y apunta en la direccidn este y
ol ¢je 'z’ apunta hacia abajo{10]

5) Sisterna de Coordenadas de Trayectoria de Vueln. Este sistems relaciona ¢l vectar velocidad del vehiculo
respecto de la Tiarra, con el sistemna geogrifico. El eje *x* es paralelo y en Ia direccién de la velocidad respecto
de la Tierra, y ¢l eje *y* parmanece en el planc tangencial a la Tiera. Dos dngulos relacionan las coordenadas de
Ia velocidad con el sistema geogréfico: el dngulo de rumbo X (poner letra griega), medido desde la direccién
norte hasta 1a proyeccidn del vector velocidad sobre el plano tangente local; y el angulo de trayectoria de vuelo,
medido desde el plano tangente hasta &l veciar velocidad.[S]
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Figura 3. Sistemas de coordenadas Loesl y de Trayectoria de Vuelo.

IMPLEMENTACION MATRICIAL
Considerando 2 Tictra ¢omo Sistema d¢ Referencia Inercial y ademés de geometria plana, las
-ecuaciones de fuerzas y momentos (1) y (2), toman la forma clasica [5,9):

(4]l G-l
Z[ifzf'T“[ﬁgr AR I 7

donde ¢ supers indice E indica la ticrra como Sistema Inercial y los sub- indices aer y prop indican
fuerzas serodinémicas y propulsivas respectivamente.
Denotando:-

[2*]=]p ¢ 7] ®

y usando lIa formulacién clisica de custerniones [6,8,9], obtenemos ¢l siguiente grupo de ecuaciones
diferenciales: o
1 . _ ~ .

9o 0 -p -qg ~rig

q PP O r ~qglq

2 Cer D , ©).

| ir @ -p 0 ]q
193]

y la matriz de rotacida endre ¢ sistema de coordenadas b ejes cuerpo y ¢l sistema local:

’ ) Qtl 4’% *qJ +qﬁ 2(@1?: +'?oqzj 2(q,q3 +q5q2) :

.[‘Tlm"’;“' 2(41'3: %43) da-gi+ds—a 2(‘?:?3‘4‘%9!) ¥

| 2agstam)  Aad-aa) &-oi-dl+d

La integracién en o ticmpo de las ecuaciones (3), (4) y (6), junto eon ¢l uso dec la matriz de

transformacién (7), permite conocer la posicién en ¢l espacio del centro de masa de la aeronave y su
‘posicién sngular. Este ¢s ¢l procedimiento bésico de simmlacién del modelo. La ventaja principal de
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este método matricial es la simplicidad de las formulas a programar lo que facilita la operacién de
debug y permite incorporar modificaciones al modelo de forma ripida.

ALGORITMOS PRINCIPALES

Solucién numérica de las ecuaciones de Estado: Para la solucién de las ecuaciones de Estado se
utiliza el Método Runge-Kutta de Cuarto Orden. La ventaja de cste método es que resuelve
directamente el el problema de valor micial; por lo que no se necesitan valores anteriores pars iniciar
la ntegracién. En este caso el método no realiza evaluacién de error, y utiliza para el cilculo un paso
de tiempo fijo. Esto es posible cuando el paso de tiempo es suficientemente pequeiio para evilar
inestabilidades. El algoritmo usado es [11]:

K =r,x)
B =f +£.:::l +hk—I}

= f(¢ +—~ X +.& }
k' = f(F +h,x‘ +k‘}
¥ =2+ (k+ 2% +2k’+1r‘)g 8)

Donde ¥ es Ia pendicnte de xft) en t=f, ¥’ y ¥ rcpresentan Ias pendientes do xt) en el punto
intermedio r=f+#/2, y ¥ es la pendients de x(1) en el punto final #=f+k. Los coeficientes on la cc. (8)
son elegidos de forma tal que aseguran que el ervor de truncamiento local es de arden O(hS), y el eror
de truncamiento global es de orden O(h4).[11]

Inversion de la matriz de inercia: Como se puede ver en ec. {4), para poder resolver el sistema de
ccuaciones ¢s necesario realizar la inversion de la matriz de inercia. Un algoritmo probado y muy
simple es aquel que hace uso de la matriz adjunta. Es simple de programar y de gjecucion rapida. El
método es el siguiente: cuando M es invertible, su inversa se escribe M" y puede ser determinada

mediante la siguiente férmula [12]):

i O
M del{M} adj(M)

La notacién adj(M) representa la matriz adjunta de Af. La férmula indica que la mversa de la matriz Af
puede ser calculada como la matriz adjunta de Af multiplicada por la inversa del determinante (el cual
es un cscalar). La matriz adjunta es también upa matriz cuadrada de dimension », y sus clementos ajf
st definen como: af=¢ji (notar que los indices § estin invertidos en ¢l lado derecho de la ecuacién,
para transponer la matriz). Los coeficientes cif se llaman cofactores y se definen como el determinante
de la matriz cuadrada de dimension »-/ obtenida al quitar la linea iy la columna j de M [12].

Este método aplicado a la matriz de Inercia 3x3 lleva a la siguiente expresion:

Fgplyy —igplyy Igplyz—Ijplsy 112123 —-Ixphs
G| Y8 -2 in-Inhs Main-hia |G
Ingl3yg=Is1ly Iz -Indza hidzp-Inh2

i

Donde det(7)=1I);(I 5353 —Ta2lny) + 10y (Taalys —Hadss) + Iy (laloa = Infy3)  (10)

Notar que al hacer uso de la simetria de /, las Ec. (9) y (10) se reducen.
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MODELO DE AERONAVE

Como modelo principal utilizado en este desarrollo, se selecciond un avién de combate multipropésito
basado en las caracteristicas del DASSAULT MIRAGE 2000. La scleccién se debe a que la
configuracién de esta acronave es, al mismo tiempo, moderna y relativamente simple de analizar. Sus
principales caracteristicas son:

- Ala baja, delta y delgada, dngulo de flecha en el borde de ataque 58°, espesor miximo 3%, fuselaje
disefiado segin ley de las Arcas. _

- Elevones de doble seccién en el ala e hipersustentadores de borde de ataque.

= Strakes fijos en tomas de aire y acrofrenos sobre y debajo del ala.

- Empenaje vertical, sin empenaje horizontal.

- Un motor turbofan con postcombustién y medios conos méviles en tomas de aire.

- Velocidad méxima de Mach 2.2 y techo de servicio de 20000 metros. Factor de carga limite "g"
+9,0/-3,2 (+11,0/4,5 Gltima).

A continuacion se presentan los modelos usados para los cdlculos asrodindmicos y propulsivos,
basados en csta configuracion.

Aerodinamica: Como es usual (ver Ref. 3, 5, 9, 10) la aerodinémica de cualquier vehiculo acronave
es definida mediante un grupo de parimetros adimensionales conocidos como coeficientes
serodindmicos. Estos coeficientes, son usados para calcular las foerzas y momentos aerodinamicos
que actian sobre la aeronave. Los coeficientes dependen de los dngulos aerodinidmicos a y §, como asf
también del nimero de Mach y ¢l nimero de Reynolds. El modelo incluye los siguientes coeficientes:

- Coeficientes longitudinales CD, CL, Cm, CN, y CA

- Derivativas estiticas CL.,, Cm,, Cyg, Cng y Clp

= Derivativas dindmicas CLg, Cmg, CLag, Cag, Cly, Cy, Cny, Cae ¥ Cl;

- Incrementos en los coeficientes por efecto de deflexién de comandos TXCL), D(Cm), D{CLmax),
D(CDmin), D(CDI), D(CI) (rolido), D(CN) (guifiada).

Debido a la gran cantidad de datos necesarios, en esta fase de desamollo del programa se utilizan
principalmente mélodos de ingenieria, como los presentados en Ref. 13, no obstante esta previsto
realizar cilculos més detallados (gj. paneles y/o CFD) en las proximas fases del proyecto. Los métodos
precisos a utilizar serin definidos més adelante, teniendo en cuenta la precisién requerida como
también los acuerdos entre los centros y grupos de desarrollo de la region.

Propulsion: EL modelo del sistema de propulsién integra los efectos de las tomas de aire, ¢l motor y
la tobera de escape. Para nuestro caso se utiliza el modelo SNECMA M53 [14], que equipa al
DASSAULT MIRAGE 2000, sus principales caracteristicas son:

- Bajo indice de derivacién, con postcombustion y eje Gnico.

- Empuje estitico de 64 kN de potencia militar, 95 kN con postcombustion.

- Tomas laterales axisimétricas, triple rampa (medios conos méviles).

- Tobera de geomstria variable.

La demora en la respuesta del motor es modelada mediante un refraso en Ja respuesta (de primer
orden). El oddigo de simulacion utiliza datos de empuje y consumo especifico en forma de tablas
obtenidas mediante ol cstudio termodindmico del ciclo del sistema toma-motor-tobers. Una buena
referencia es 15, la cual da una deduccion detallada de la teoria involucrada,

Modelo de Atmésfera: El modelo se basa en ¢l U.8. Standard Atmosphere 1976, el cnal divide la
atmosfera en sicte capas, cubriendo desde 0 hasta 86 km [16]. Los limites de las capas son definidos
por la variacion en el gradiente de temperatura. El modelo calcula las propiedades del aire a la altura
respectiva haciendo uso de las ecuaciones de la hidrostitica y utilizando valores de referencia a nivel
del mar junto con el gradiente de temperatura. Las propiedades atmosféricas correspondicntes a las
condiciones de vuelo son calculadas y almacenadas en el vector de estado para ser usadas cuando se lo
requiera.
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CONCLUSIONES

Este trabajo presentd el estado actual de desarrollo de un Simulador de Vuelo de bajo costo; la
arquitectura principal fue presentada brevemente asi como el Modelo de Dindmica de Vuelo. Bl
tratamiento matematico en profundidad fue obviado intencionalmente, debido & que en esta fase del
proyecto se consideré mas ilustrativo presentar una vision global de los modelos usados. Los trabajos
a seguir nos aportardn una visién mis detallada acerca del rendimiento de los modelos presentados,
Dinimica de Vuelo, Aerodinimica y Propulsion, y su interaccion con el resto de los Componentes del
Simulador (¢j. Navegacién, Topografia, Visualizacion y Movimiento),
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