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Resumen

Se ha desarrollado en EcosimPro una libreria de
componentes para construir de forma modular
modelos de mecanica del vuelo de aviones y otras
aeronaves. Dicha libreria permite calcular las
actuaciones y la respuesta dinamica de la aeronave
teniendo en cuenta los posibles autopilotos. A fin de
verificar los componentes de la libreria se han
construido un modelo de F-16 y dos modelos de
autopiloto, con los cuales se han calculado las
actuaciones de este avion y las respuestas dinamicas
del mismo con y sin autopilotos.

Palabras Clave: Simulacién, Ecosimpro, modelado
de sistemas fisicos orientado a objetos, mecanica del
vuelo, sistemas de control y autopiloto.

1 INTRODUCCION

El proposito de este trabajo es desarrollar una libreria
de componentes de EcosimPro que permita construir
de forma modular modelos para calcular las
actuaciones de aviones y otras aeronaves, asi como su
respuesta dindmica en maniobra.

Pero antes de entrar en los detalles propios de la
elaboracion de una libreria de estas caracteristicas en
EcosimPro parece necesario hacer al menos una leve
descripcién del modelo que se va a abordar.

En primer lugar se fijardn las hip6tesis sobre €
modelo fisico-matemético de avién que se va a
simular y que nos proporcionard las ecuaciones
generales del movimiento. Se considera un avién
solido y rigido sobre € cual las Unicas fuerzas que
actlan son las gravitatorias, las aerodindmicas y las
propulsivas.

Con estas hipétesis se esta en disposicion de plantear
las ecuaciones que determinan la evolucion del
sistema, supuestas conocidas las condiciones iniciales
y una expresion de las fuerzas que intervienen en €
modelo.

Para ello se debe elegir unos ges de trabajo, por 1o
que, en segundo lugar, se van a describir los dos

sistemas que se utilizan para representar el estado de
la aeronave. Se utiliza un primer sistema de eges
denominado Ejes Cuerpo con origen (Oy) en e centro
de masas de la aeronave, gje O,X perteneciente al
plano de simetria de éstay dirigido hacia adelante, e
OyZ perteneciente a plano de simetria también y
dirigido hacia abajo en actitud normal de vuelo y gje
OpY tal que forme un triedro a derechas. Y un
segundo sistema denominado Ejes Tierra con origen
(Og) en un punto de la superficie terrestre, gje ON
perteneciente a plano horizontal y dirigido hacia €
norte, eje O perteneciente al plano horizontal
también y dirigido hacia e este y ge OD
perpendicular a plano horizontal y dirigido hacia
abgjo. Para entender la orientacion relativa de estos
gesvéaselafigural.

Figura 1: Orientacion relativa entre
Ejes Cuerpoy Ejes Tierra

Posicién relativa que determinard, como se vera més
adelante, la actitud de la aeronave respecto a tierra
mediante los angulos ? (angulo de guifiada), ?
(dngulo de asiento) y j (éngulo de balance).

En tercer lugar debe afiadirse una hipdtesis sobre €l
modelo de atmésfera a utilizar para € célculo de las
propiedades del aire en funcién de laaturade vueloy
gue serala atmosfera esténdar internacional (1SA).

Y en ultimo lugar se deberia aclarar el acance de los
modelos de control y autopiloto. Todos responden a
disefios tipicos de CAS (Control Augmentation
Systems), los cuales comandarén las superficies de
control de la aeronave, que se han modelado como
actuadores con retardo de primer orden y limitados en
deflexion y en velocidad de deflexion.
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2 MODELO FiSICO-MATEMATICO DE
LA AERONAVE.

Como ya se introdujo, nuestra aeronave sera
considerada un sblido rigido, por tanto, con seis
grados de libertad (aunque por una serie de razones
gue escapan a acance de este texto éstos quedaran
reducidos a cuatro y que se denominaran parametros
de control de la aeronave). Se pueden plantear
entonces las seis ecuaciones del movimiento de un
solido rigido en el caso de estar sometido a los tres
tipos de fuerzas ya descritas. Como se hard este
desarrollo en Ejes Cuerpo, no inerciades, sera
necesario incluir los términos de inercia en las
ecuaciones.

Ademés se deben incluir las ecuaciones necesarias
para obtener, a partir de las velocidades lineal y
angular, la posicién y la actitud de la aeronave
respecto a Tierra. Para ello serd4 necesario dar las
relaciones cinematicas que determinan la actitud en
funcién de lavelocidad angular y la matriz de cambio
de sistema de referencia que nos permita calcular la
velocidad de la aeronave en Ejes Tierra en funcién de
laactitud.

21 FUERZASGRAVITATORIAS

Para el célculo de las fuerzas gravitatorias en nuestro
modelo se supondra que la gravedad es una constante
independiente de la posicion de la aeronave, 1o que
implica que se trabgja con la hipétesis de Tierra
plana.

Teniendo en cuenta la anterior consideracion solo
sera necesario proyectar la fuerza de la gravedad
sobre Ejes Cuerpo, sabido que es una fuerza aplicada
en la direccion del ge O.D y de mddulo e producto
de lamasa de la aeronave (M) por la aceleracion de la
gravedad (g), obteniéndose

F _=- xen?
xG mg
F . =mxgxenf xcos? (3)
yG
F_ = f ?
G mxg xcosf xcos

Si ademés se fijael centro de masas como origen para
el cdculo de los momentos sobre la aeronave no
existira momento alguno sobre ésta debido al campo
gravitacional, por lo que

Mg =0 (4)

22 FUERZASAERODINAMICAS

Para el clculo de las componentes de la fuerzay €
momento aerodindmicos se dispone de un conjunto
de tablas que proporcionan cada uno de los
coeficientes aerodindmicos como funcién de las
condiciones de vuelo y de los angulos de deflexién de
las superficies de control. Estas vienen dadas por las
expresiones

Fep = XS Cyiy
FyA:q>6>Cy-|— (5)
Fon =SCyr

Myp = XS0Cip
MyA:q><S><c>CmT (6)
M, = 45S%0>C 1
donde q es la presion dindmica, Sla superficie alar, b
laenvergadura del aa, c la cuerdamediadel alay los

coeficientes de fuerza y de momento totales se
obtienen como

Cyt =Cy1 (a, a, de)
CyT = CyT (a, (3, p,r,da, dr) (7N

Cr =Cr (a, R q, de)

Ci1=C7 (a, (3, p,r,da, dr)
Crit =CmT (a, p, de, Xr, Xcg) (8

Cqat =Ch1 (a, 3, p,r,da,dr, Xr, Xcg)

donde a es e angulo de atague, b e angulo de
dedlizamiento, p, q y r las componentes de la
velocidad angular de la aeronave en Ejes Cuerpo, d,
d, y d, las deflexiones de las superficies de control
(elevador, alerones y deriva, respectivamente) y Xg y
Xcg las posiciones nominal y real del centro de masas
adimensionalizadas con la cuerda del ala.

Este modelo tiene unos intervalos de validez para las
variables limitados por los valores disponibles en las
tablas y es por esto que en algiin momento se deberan
hacer notar |as siguientes restricciones

al [ 15°, 45°]

BT [- 30°,307]

del [- 25°, 25 9)

dai [- 215°,215°]
dri [- 21°,21°]
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23 FUERZASPROPULSIVAS

Al igua que para el caso de la fuerza aerodindmica,
para €l caso de la fuerza propulsiva se tienen unas
tablas que determinan € empuje en funciéon de las
condiciones de vuelo y el parametro de control del
motor. A efecto de todos los célculos se supone que
la direccion de aplicacion del empuje coincide con €l
ge OpX por lo que

e =Fer )

Fy_l_ =0 (10)

F =
zT0

donde My es el Mach de vuelo de la aeronave, h esla
dturadevueloy p el parametro de control del motor.

Segln las hipdtesis hechas, € empuje no genera
momento alguno respecto del centro de masas de la
aeronave, aunque si se considerara un cierto momento
angular (H) constante debido a giro del motor.

Myr =0
Myr == (11)
M1 =g

3 MODELO FiSICO-MATEMATICO DE
LA ATMOSFERA

El modelo de atmosfera a utilizar es el denominado
modelo ISA (International Standar Atmosphere) para
€l cual se suponen las siguientes hipétesis: €l aire es
un gas ideal, las condiciones a nivel del mar son
(To=288K y pp=101.325Pa) y es conocido € perfil de
temperaturas como funcion continua de la altura y,
por tanto, el de presionesy el de densidades. De estas
consideraciones se desprenden los valores de la
temperatura (T), la presion (p) y la densidad (r) del
airey lavelocidad del sonido (a) a cualquier atura

12

RT (12)
j'_T +a_xh

T=tT 13
: 11 (13)
T 73"

1 é -g

[ & & ORrxal

T pO Xél+§T_ xht O[_'j

0% & 5 G

: e g

i é g U

p=1p,, xexpé——— x(h - 1.000)g (14)

S <R XT P

i 0 0

: i g
T [, € 1 UR a1 i
i Py 711+ 7 n - 20000)g Ly
i i 11 0 |
o b

a=4?xRXT (15)

donde los subindices 0 y 11 indican los valores de la
variable anivel del mar y 11.000 m, a es €l gradiente
de temperatura con la atura, R es la constante de los
gases para €l airey las expresiones de la temperatura
y la presion estédn dadas para los tres intervalos
siguientes. desde €l nivel del mar hasta los 11.000m,
desde los 11.000m hasta los 20.000m y para mas de
20.000m.

4 MODELO FiSICO-MATEMATICO DE
LOS SISTEMAS DE CONTROL Y
AUTOPILOTO

Con objeto de simular algunas maniobras que puedan
resultar de interés se van a modelar dos autopilotos
complementarios. Un autopiloto longitudina que
actle sobre los movimientos en e plano de simetria
de la aeronave (control de la velocidad angular de
cabeceo) y otro latera -direccional que actle sobre los
movimientos fuera del plano de simetria (control de
lavelocidad angular de balance y de guifiada.

El esquema detallado de estos sistemas se vera
cuando se realice e modelado para EcosimPro. Por el
momento se limitara a una representacion que
permita entender cuales las varidbles de entrada
de los sistemas y cudes|las de sdida. Véase-las

figuras 23—

d
e ’CAS - )IA\IC

D O

Figura 2: Autopiloto longitudinal
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Figura 3: Autopiloto lateral-direccional
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donde A/C representa la aeronave, CAS el sistema de
control o autopiloto y p., Q. Y r. las variables de
control o comandadas.

5 MODELO FiSICO-MATEMATICO DE
LOSACTUADORES

Para los actuadores se ha elegido un modelo sencillo
de respuesta (retardo de primer orden) y ademés se
consideran unos ciertos limites para el angulo de
deflexion y para la velocidad de deflexion, de tal
forma que

d':?lX(dc- d)

di [dmin, dmax] (16)

d'1 [d min, d max]

donde dc y d son los angulos de deflexién comandado
y rea de la superficie de control y t e tiempo
caracteristico de respuesta del actuador.

6 GENERALIDADES DE LA LIBRERIA
FLIGHT_SIM

En este apartado se van a tratar aguellos elementos
previos que son necesarios implementar para abordar
el desarrollo de una libreria de estas caracteristicas.
Esto es, definicion de las coordenadas de los distintos
gjes de referencia, constantes, puertos y funciones no
ligadas directamente a modelo.

6.1 ELEMENTOSCOMUNES

Todos estos elementos estan incluidos en € fichero
FLIGHT_common.el, como es usua en toda libreria
de EcosimPro.

Para poder manejar variables vectoriales se definen
dos conjuntos de coordenadas, unas para Ejes Cuerpo
(x,y,2) y otras para Ejes Tierra (N,E,D).

ENUM MovilAxis={x,y, z}
ENUM EarthAxis={N, E, D}

Entre las constantes definidas cabe destacar la
aceleracion de la gravedad (g), la constante de los
gases para el aire (R) y e cociente de caores

especificos (g).

CONST REAL g =9.806 "gravity acceleration (m/s**2)"
CONST REAL R =287. "air gas constant (Jkg*K)"
CONST REAL gamma=1.4 "ratio of air specific heat ()"

Y, por ultimo, para pasar los valores de |as fuerzas en
el modelo y para tratar las variables de estado del
sistema se han definido dos puertos. Forces y Sate
respectivamente. El primero pasa dos variables SUM
vectoriales correspondientes a la fuerzay al momento
en Ejes Cuerpo, y € segundo trece variables EQUAL
gue describen toda la evolucion del sistema la
posicion respecto a Tierra, la velocidad y la
aceleracion en Ejes Cuerpo y en Ejes Tierra y la
actitud respecto a tierra y respecto a la corriente
incidente.

PORT Forces
SUM REAL F[MovilAxis]
SUM REAL M[MovilAxis]
END PORT

"external forces (N)"
"exteranl moments (N*m)"

PORT State
EQUAL REAL apha
EQUAL REAL beta

"angle of atack (rad)"
"sidedlip angle (rad)"
EQUAL REAL VT "aircraft velocity (m/s)"
EQUAL REAL V[MovilAxis] "body axis velocity (m/s)”
EQUAL REAL Vdot[MovilAxis] "body axis accel. (m/s**2)"
EQUAL REAL W[MovilAxis]  "body axisangular velocity
(rad/s)"
EQUAL REAL Wdot[MovilAxis] "body axis angular
accel. (rad/s**2)"
"body axis absolute
acceleration (m/s**2)"

EQUAL REAL A[MovilAxig]

EQUAL REAL psi "yaw angle (rad)"
EQUAL REAL theta "pitch angle (rad)"
EQUAL REAL phi "roll angle (rad)"

EQUAL REAL R[EarthAxig]
EQUAL REAL Rdot[EarthAxis]
END PORT

"earth axis position (m)"
"earth axis velocity (m/s)"

Todos estos puertos estan definidos y son usados de
tal manera que pasan las variables con unidades
pertenecientes al sistemainternacional como seindica
en los comentarios del codigo.

6.2 MODELO ATMOSFERICO

Todos los elementos necesarios estan contenidos en
el fichero FLIGHT _f_Atm.el.

El modelo esta compuesto de todas las funciones
necesarias para evauar la temperatura, lapresiony la
densidad ddl airey lavelocidad del sonido en funcién
delaatura

En definitiva, son funciones con un dnico argumento
de entrada: la altura de vuelo, y que devuelven €
valor de la propiedad que se desea cacular. Los
nombres que se han dado a estas funciones son TAtm,
pAtm, rhoAtm y VsoundAtm. Un gemplo de estas
funciones es
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FUNCTION REAL rhoAtm (IN REAL altitude)

DECLS
REAL T "temperature (K)"
REAL p "pressure (Pa)"
BODY

T = TAtm(dtitude)

p = pAtm(altitude)

RETURN p/(R* T)
END FUNCTION

7 COMPONENTES PRINCIPALES DE LA
LIBRERIA FLIGHT_SIM

Estos componentes son los que incluyen todas las
caracteristicas que definen nuestra aeronave y que
darén lugar al modelo final de F-16.

Se debe aclarar antes de proseguir que parte de estos
componentes son genéricos y permiten, por tanto, su
reutilizacién en cualquier modelo que se pretenda
simular pero otros son propios de la configuracion del
F-16 y deberan ser implementados para cada caso,
aun asi éstos sirven como ejemplo de aplicacion.

71 COMPONENTE “Frame’

Es el componente basico de la libreria, contiene todas
las ecuaciones del movimiento de un sdlido rigido y
las necesarias para calcular las distintas variables de
estado caracteristicas del movimiento de la aeronave
y estadefinido en el fichero FLIGHT _Frame.€l.

Es un componente definido con un puerto de entrada
tipo Forces y otro de salida tipo Sate. Tales que por
e puerto de entrada se le pasan los valores de las
distintas fuerzas que actlian sobre € solido y por € de
salidadevuelve € estado del mismo.

COMPONENT Frame
PORTS
IN Forcesforces in
OUT State state_out

"external forcesinput"
"aircraft state output”

Otra caracteristica resefiable de este componente son
sus datos, através de los cuales se pueden cambiar las
propiedades de inercia de nuestra aeronave (como son
la masa y los momentos de inercia) lo que lo hace
totalmente reutilizable.

DATA
REAL mass =10000. "mass (kg)"
REAL Ixx =10000. "moment of inertialx (kg*m**2)"
REAL lyy =100000. "moment of inertialy (kg*m**2)"

REAL Izz  =100000. "moment of inertialz (kg* m**2)"

REAL Ixy =0. "product of inertia Pxy (kg*m**2)"
REAL Ixz =1000. "product of inertiaPxz (kg*m**2)"
REAL lyz =0. "product of inertia Pyz (kg*m**2)"

7.2 COMPONENTE “F16Aerodynamics’

Es el componente encargado de obtener las fuerzas
aerodinamicas que actllan sobre el modelo de F-16,
por lo que es un componente especifico, y esta
definido en €l fichero FLIGHT _F16Aerodynamics.el.

Contiene todas las ecuaciones necesarias para obtener
las fuerzas en funcion de los coeficientes de fuerzas y
momentos, tal y como se definieron en el apartado
relativo al model o fisico-matematico.

Es un componente definido con cuatro puertos de
entrada, uno tipo Sate y tres tipo analog_signal, y
dos puertos de salida, uno tipo Forces y otro tipo
analog_signal. Tales que por los puertos de entrada
se le pasan las variables de estado de la aeronave y
las deflexiones de las tres superficies de control y por
los de salida devuelve las fuerzasy el Mach de vuelo.

Dado que todos los pardmetros necesarios para la
obtencion del valor de los coeficientes vienen dados
por el estado de la aeronave, excepto las deflexiones
de las superficies de control, este componente tendra
tres grados de libertad: de, day dr, los que fijaran tres
de los cuatro pardmetros de control de la aeronave.

Al igual que en el caso del componente Frame resulta
interesante hacer alguna resefia sobre los datos de
éste, que, ademés de todas las tablas para e céculo
de los coeficientes, incluye los valores de la cuerda,
la envergadura y la superficie aar, y dos magnitudes
adimensionales que nos determinan la posicion
nominal del centro de masas (Xg) y la posicion red
(Xcg), cuyos valores van a condicionar notablemente
la estahilidad de |a aeronave.

7.3 COMPONENTE “F16Engine”

Es el componente encargado de obtener las fuerzas
propulsivas que actlian sobre e modelo de F-16, por
lo que es también un componente especifico, y esta
definido en €l fichero FLIGHT_F16Engine.el.

Contiene todas |as ecuaci ones necesarias para obtener
las fuerzas en funcion de los niveles de potencia
demandados (incluyendo las ecuaciones que dan los
tiempos caracteristicos de retardo) y las condiciones
de vuelo, tal y como se definieron en el apartado
relativo al modelo fisico-matematico.

Es un componente definido con tres puertos de
entrada, uno tipo Sate y dos tipo analog_signal, y un
puerto de salida tipo Forces. Tales que por los
puertos de entrada se le pasan las variables de estado
de la aeronave, el parametro de control del motor y el
Mach devueloy por el de salidadevuelve las fuerzas.

Dado que, de igual manera, todos los parametros
necesarios para la obtencion de las fuerzas vienen
dados por e estado de la aeronave, excepto €
parametro de control del motor, este componente
tendra un sélo grado de libertad: p, € que fijara €
cuarto de los parametros de control de la aeronave.

Se hara a continuacion alguna resefia sobre los datos
de este componente, como se ha hecho para los
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anteriores, y que en este caso incluye tres tablas de
empuje para tres condiciones de empuje (raenti,
militar y méxima) en funcién de dtitud y Mach de
vuelo y e valor del momento angular del motor.

74 COMPONENTE “Trimmer”

Es un componente que permite obtener el estado de la
aeronave para unas determinadas condiciones de
vuelo estacionarias. Como el sistema completo tiene
cuatro grados de libertad bastara imponer cuatro
condiciones independientes, como son la de vuelo
coordinado (aceleracién lateral nula) y las de
velocidad de vuelo, dngulo de trepada y velocidad de
viraje horizontal constantes. El componente Trimmer
€s un componente genérico vélido, por tanto, para
cualquier modelo y esta definido en e fichero
FLIGHT_Trimmer.el.

Este componente es €l més singular de esta libreriay
su justificacién se encuentra en la necesidad de
calcular unas determinadas condiciones iniciales
estacionarias a partir de las cuales comenzar a simular
cualquier maniobra. El hecho es que, para un sistema
tan complgjo e inestable, la determinacion de estas
condiciones iniciales no es nada trivial y por ello se
requiere de este componente para que las imponga.

Contiene las cuatro ecuaciones necesarias para que se
impongan las condiciones de vuelo estacionario o se
mantengan los pardmetros de control de la aeronave
constantes, e iguales a los obtenidos a calcular las
condiciones iniciales, segin e valor que tome la
variable global Trim. Variable alacual sele asignael
valor 1 cuando se quiere calcular un estacionario y el
valor 0 cuando se quiere propagar €l sistema. Véase
en el codigo la influencia de esta variable en las
ecuaciones del bloque “ Sationary Conditions’.

Es un componente definido con un puerto de entrada
tipo State y cuatro de salida tipo analog_signal. Tales
gue por el puerto de entrada se le pasan las variables
de estado de la aeronave y por el de salida devuelve
los valores de los cuatro pardmetros de control para
las condiciones estacionarias impuestas.

En este componente es a través de los tres datos que
se definen: VT req (velocidad de vuelo requerida),
ClimbAngle req (dngulo de trepada reguerido) y
dpsi_req (dnhgulo de virgie requerido), como se
controlan las condiciones iniciadles de vuelo. Esto
hace que se puedan modificar estos valores a usarlo
para definir otros componentes o cada vez que lo se
reguiera en un experimento.

COMPONENT Trimmer
PORTS
IN State state in
OUT analog_signa s _elevator
OUT analog_signa s aileron
OUT analog_signa s _rudder
OUT analog_signd s _throttle

DATA
REAL VT_reg =100. "required aircraft velocity (m/s)"
REAL ClimbAngle _req = 0."required climb angle (rad)"

REAL dpsi_reg =0. "required turn rate (rad/s)"
DECLS

REAL alpha "angle of atack (rad)"

REAL beta "sidedlip angle (rad)"

REAL VT "aircraft velocity (m/s)"

REAL V[MovilAxis] "body axis aircraft velocity (m/s)"

REAL W[MovilAxis] "body axisangular velocity (m/s)"

REAL psi "yaw angle (rad)"

REAL theta "pitch angle (rad)"

REAL phi "roll angle (rad)"

REAL ClimbAngle "climb angle (rad)"

REAL dpsi "derivative of the yaw angle (rad/s)"

REAL elevator "deflection of the elevator (rad)"

REAL aileron "deflection of the ailerons (rad)"

REAL rudder "deflection of the rudder (rad)"

REAL throttle "throttle position [0., 1.] ()"
CONTINUOUS

alpha= state in.alpha

beta = state_in.beta

VT =gtate inVT

V =dtate in.V

W = gtate in.W

ps = state in.psi

theta = state_in.theta

phi = state_in.phi
-- Climb angle for coordinated flight

sin(ClimbAngle) = cos(alpha) * cos(beta) * sin(theta) - \
('sin(beta) * sin(phi) + sin(alpha) * cos(beta) * cos(phi) ) * \
cos(theta)
-- Derivative of the yaw angle

dpsi = (W[y] * sin(phi) + W[Zz] * cos(phi) ) / cos(theta)

-- Stationary Conditions
elevator' + Trim * ( ClimbAngle req - ClimbAngle) = 0.
aileron' + Trim * (dpsi_req - dpsi ) =0.
rudder' + Trim* (WI[x] * V[z] - W[z] * V[x] +\
g* sin(phi) * cos(theta) ) = 0.
throttle + Trim* (VT_req-VT)=0.

-- Outputs Asignation
s elevator.signal = elevator
s alleron.signal = aileron
s rudder.signal = rudder
s throttle.signal = throttle
END COMPONENT

75 COMPONENTE “Actuator”

Es e componente implementado para simular €
comportamiento de las superficies de control y que
contiene, por tanto, todas las ecuaciones necesarias
para modelar el retardo de primer orden y establecer
los limites de deflexion y velocidad de deflexion.
Esta definido en el fichero FLIGHT _actuators.el.

Es un componente definido con un puerto de entrada
y otro de salida, ambos tipo analog_signal. Tales que
por €l puerto de entrada se le pasan los valores de las
deflexiones exigidas y por € de salida devuelve €
valor rea de la deflexion, incluidas las limitaciones
del actuador.

De nuevo, los datos son una de las caracteristicas
resefiables del componente ya que a través de ellos se
establece la inversa del tiempo caracteristico de
respuesta del actuador (Rtau), € limite de deflexidn
(DL) y € limite de velocidad de deflexion (RL).
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8 CONSTRUCCION DEL COMPONENTE
“F16" DE LA LIBRERIA FLIGHT_SIM

Ya se estd en disposicién de conectar todos los
componentes definidos hasta e momento (Frame,
F16Aerodynamics, F16Engine, Trimmer y Actuator)
y que daran lugar a modelo final de F-16 y que esté4
definido en € fichero FLIGHT _F16.€l.

Es un componente definido con cuatro puertos de
entrada tipo analog_signal y un puerto de salida tipo
Sate. Tales que por los puertos de entrada se le pasan
los valores de las variables de control y por € de
salidadevuelve € estado de la aeronave.

Ademas se debe indicar en el cddigo todos aquellos
componentes de ésta u otras librerias que van a ser
utilizados.

Es en el momento de implementar este componente
cuando se debe asignar los valores del modelo a los
datos de los componentes genéricos de la libreria con
€l objeto de particularizar |as ecuaciones a modelo de
F-16, es decir, los de los componentes Frame,
Trimmer y Actuator. Se puede ver como se hace esto
en el bloque “TOPOLOGY" en e codigo.

COMPONENT F16
PORTS
IN analog_signal s _elevator
IN analog_signal s aileron
IN analog_signal s _rudder
IN analog_signal s throttle
OUT State state_out

TOPOLOGY
Frame Frame(

mass = 9071.8,
Ixx = 28384.,
lyy = 166832.,
1zz = 188610.,
Ixy =0,
Ixz = 2935.,
lyz=0.)

F16Aerodynamics Aero
F16Engine Engine

Actuator El_Actuator (
Rtau = 20.2,
RL =60,
DL =25)

Actuator Ail_Actuator (
Rtau = 20.2,
RL =80.,
DL =21.5)

Actuator Rdr_Actuator (
Rtau = 20.2,
RL =120.,
DL =30.)

Trimmer Trimmer (
VT_req =100,
ClimbAngle req =0,
dpsi_req=0.)

S _summing Suml
S summing Sum2
S summing Sum3
S _summing Sum4

-- Components connections
CONNECT s _elevator TO Suml.s in_1
CONNECT s aileron TO Sum2.s_in_1
CONNECT s _rudder TO Sum3.s_ in_1
CONNECT s throttle TO Sum4.s in_1

CONNECT Trimmer.s_elevator TO Suml.s in_2
CONNECT Trimmer.s_aileron TO Sum2.s_i
CONNECT Trimmer.s_rudder TO Sum3.s i
CONNECT Trimmer.s_throttle TO Sum4.s_in_2

n_2
n2

CONNECT Suml.s_out TO El_Actuator.s in
CONNECT Sum2.s_out TO Ail_Actuator.s in
CONNECT Sum3.s_out TO Rdr_Actuator.s in
CONNECT Sumd4.s_out TO Engine.s_throttle

CONNECT El_Actuator.s out TO Aero.s_€elevator
CONNECT Ail_Actuator.s out TO Aero.s _aileron
CONNECT Rdr_Actuator.s out TO Aero.s_rudder

CONNECT Aero.s Mach TO Engine.s Mach

CONNECT Aero.forces_out, Engineforces out TO\
Frame.forces_in

CONNECT Frame.state_out TO Trimmer.state_in, \
Aero.state_in, Engine.state in, state_out

END COMPONENT

Ha podido verse en & cbdigo con que sencillez se
conectan entre s los distintos componentes de la
libreria para dar lugar @ componente F16 y, por
tanto, que fécilmente podria modelarse cualquier otra
aeronave con una altisima reutilizacion de codigo.

Estas interconexiones se muestran esguematicamente
en la figura 4 donde los cuatro puertos de entrada
estan situados alaizquierdade lafiguray € de salida
aladerecha. Se observa que las sefides de control de
la entrada se suman a las obtenidas en el componente
Trimmer, es decir, a las del vuelo estacionario. A
continuacion los tres parametros de control de, da y
dr, tras pasar por cada uno de los componentes
Actuator, entran a componente F16Aerodynamics
para calcular las fuerzas aerodinamicas mientras que
el parametro de control p entra directamente al
componente F16Engine, pues este componente ya
incluye el modelo de actuador, para calcular las
fuerzas propulsivas. Asi las sdlidas de ambos
componentes proporcionan los valores de las fuerzas
a componente Frame que integra e estado del
sistema. Como varios componentes necesitan conocer
el estado de la aeronave en cada instante las salidas
del componente Frame van a resto, a igua que
sucede para €l componente F16Engine que requiere
conocer € Mach de vuelo en cada instante, € cua se
lo proporciona el componente F16Aerodynamics.
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Figura 4: Conexidn de los componentes para la construccion del modelo de F-16

9 MODELADO DE LOSAUTOPILOTOS

El modo de implementar un modelo de autopiloto
en EcosimPro sigue unos pasos muy semejantes a
los seguidos a la hora de construir el componente
F16. Es por ésta razén que se necesita conocer un
esguema con los componentes necesarios y como
estan interconectados.

Hay que recordar antes que los autopilotos, como
todo sistema de control, son especificos de cada
sistema y deberan ser implementados para cada
aeronave en particular. Si bien los que se detallarén
a continuacién sirven de gemplo para posteriores
desarrollos de modelos para otras aeronaves.

Seran necesarios algunos componentes comunes a
cualquier sistema de control y que se encuentran
definidos en la libreria de control (multiplicadores,
integradores, sumadores y restadores, ...) y otros
propios de la libreria FLIGHT_SIM. Algunos de
éstos componentes responden a diferentes modelos
de actuadores como es €l caso del componente ARI
(Aileron-Rudder Interconnect) que esta definido en
¢ fichero FLIGHT actuators.el y otros a diferentes
modelos de sensores que nos permiten obtener
algunas variables de estado de la aeronave como
son €l sensor de angulo de ataque (AOA Sensor), €l
sensor de angulo de deslizamiento (SDL Sensor),
los girdscopos (GyroSensor) y los acelerdmetros
(AccelSensor) y que estan definidos en el fichero
FLIGHT sensors.el. Sera sobre estas variables
sobre las que se gjercera el control.

A continuacion se detallarén, siguiendo el esgquema
establecido, dos autopilotos caracteristicos. Un
primer autopiloto longitudinal que comandara la
velocidad angular de cabeceo (q) y que se

denominard F16gAutopilot. Y un segundo
autopiloto lateral-direccional que comandard la
velocidad angular de balance (p) manteniendo la
condicién de velocidad angular de guifiada (r) nula
y que se denominara F16prAutopilot. Ambos
componentes estédn definidos en e fichero
FLIGHT _autopilots.el.

9.1 COMPONENTE “F16gAutopilot”

Es un componente definido con dos puertos de
entrada, uno tipo Sate y otro tipo analog_signal, y
otro de salida tipo analog_signal. Tales que por los
puertos de entrada se le pasan los valores de estado
de la aeronave y la velocidad angular de cabeceo
comandaday por €l de salida devuelve el angulo de
deflexion comandado del elevador.

Se puede ver en lafigura5 el esquema detallado del
sistema de control donde los dos puertos de entrada
estén situados a la izquierda y €l de sdida a la
derecha

Se observa como se pasan las variables de estado a
los distintos sensores para obtener las sefidles de
realimentacion del autopiloto y las comandadas al
sistema de control.

Aparecen en este modelo algunos componentes que
pertenecen a la libreria CONTROL y otros a la
libreria FLIGHT_SIM. Los de lalibreria de control
son componentes tipicos como filtros, integradores,
multiplicadores, sumadores, ... Y los de la libreria
FLIGHT_SIM son en este caso un sensor que mide
el angulo de atague de la aeronave (AOA Sensor) y
un giréscopo que mide la velocidad angular de
cabeceo (GyroSensor).
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Figura 5: Conexion de los componentes para la construccion del model o de autopiloto longitudinal

9.2 COMPONENTE “F16prAutopilot”

Es un componente definido con tres puertos de
entrada, uno tipo Sate y dos tipo analog_signal, y
otros dos de salida tipo analog_signal. Tales que
por los puertos de entrada se le pasan los valores de
estado de la aeronave y las velocidades angulares
de balance y guifiada comandadas y por los de
sdida devuelve los éangulos de deflexion
comandados de los aleronesy laderiva.

Se puede ver en lafigura 6 el esquema detallado del
sistema de control donde los tres puertos de entrada
estan situados a laizquierday los dos de salida ala
derecha.

Se observa nuevamente como se pasan las variables
de estad fsti

-

p@@&mlas—»

sefiales de realimentacion del autopiloto y las
comandadas al sistema de control.

En este modelo se destacara Unicamente aguellos
componentes diferentes. Los pertenecientes a la
libreria de control son del mismo tipo y no
requieren mayor atencion. Por el contrario aparecen
algunos componentes nuevos de la libreria
FLIGHT_SIM como son un acelerébmetro que mide
la aceleracion lateral de la aeronave (Accel Sensor)
y un actuador denominado ARI (Aileron-Rudder
Interconnection) que suele corresponder con un
sistema tipicamente hidraulico o eléctrico (Kary).
Ademés de sendos giréscopos que en este caso
miden las velocidades angulares de cabeceo y de
guifiada de la aeronave (GyroSensor).
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Figura 6: Conexién de los componentes para la construccién del modelo de autopiloto lateral-direccional
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10 CONSTRUCCION DEL
COMPONENTE *“F16_Autopiloted” DE
LA LIBRERIA FLIGHT_SIM

Ya se esta en disposicion de conectar ambos
autopilotos a modelo de F-16 (componente F16) y
gue daran lugar al modelo final de F-16 con control
longitudinal y lateral-direccional, que esta definido
en el fichero FLIGHT_F16_Autopiloted.el.

Es un componente definido con un Gnico puerto de
entrada tipo analog_signal, ya que solo se deja un
parametro de control de la aeronave libre, e del
motor. Tal que por este puerto de entrada se le
pasan los valores del mando de potencia del motor.

A continuacién se muestra en la figura 7 como se
conect sti

s_aileron |
>

s_aileron |

>
ST s_rudder o
Fibpréutopilot S-fuaer state out
s thtl s throttle e > -
—F FI

s elevator =, g

qAutqpilot
s q s_elevator
>

A
— state_in

Figura 7: Conexion de los componentes parala
construccion del modelo de F-16 con control
longitudinal y lateral-direccional

11 SIMULACION CON ECOSIMPRO DE
LOS MODELOS DE LA LIBRERIA
FLIGHT_SIM

Todo este desarrollo ha llevado a la consecucion de
dos modelos (dos componentes) que permitiran
redlizar una serie de experiencias de interés y
mostrar asi las capacidades de simulacion y las
posibles aplicaciones en el ambito de la mecénica
del vuelo que ofrece la herramienta EcosimPro. Por
una parte se podra simular el comportamiento de la
aeronave con e componente F16 y por otra €l
comportamiento de la misma a control de ambos
autopilotos (longitudinal y lateral-direccional) con
el componente F16_Autopiloted.

Teniendo en cuenta el modelo de F-16 elegido y las
capacidades implementadas esta libreria permite
simular tanto maniobras estacionarias como no
estacionarias. Se veran a continuacion agunos
gemplos. En concreto se obtendran las curvas de
actuaciones mas caracteristicas de la aeronave (para
diferentes condiciones y regimenes de vuelo) y
curvas de respuesta de la aeronave a los pardmetros
de control (elevador, aerones, deriva y potencia),
asi como distintas maniobras gobernadas por ambos
autopilotos.

111 CURVASDE ACTUACIONESDEL F-16

Se pretende obtener el valor de una serie de
variables de estado o de control para distintas
condiciones de vuelo simétrico y estacionario para
distintos valores de los parametros libres, por
giemplo, curva de potencia o de deflexion de
elevador requeridos para condicion de vuelo
horizontal, simétrico y estacionario en un plano
vertical en funcion de la velocidad de vuelo, o para
condiciéon de virge coordinado en un plano
horizontal en funcidn de la velocidad de virgje para
unavelocidad de vuelo dada.

Todos estos resultados se obtienen calculando los
estacionarios del componente F16 para distintos
valores de los datos del Trimmer, tales que
impongan las condiciones de vuelo estacionario
deseadas. Se puede ver en e primer gemplo con
gue facilidad se hace esto en e caso de un
experimento implementado con EcosimPro

-- Steady state conditions:

-- VT =[40 m/s, 240 m/g]
-- ClimbAngle=0rad
-- ps'=0radls

Trim=1
Trimmer.ClimbAngle req=0.
Trimmer.dpsi_req = 0.
FOR(Trimmer.VT_req = 40.; Trimmer.VT_req < 240.;\
Trimmer.VT_req = Trimmer.VT_req+5.)
STEADY()
END FOR

En primer lugar se fija €l vaor de la variable Trim
para calcular condiciones de vuelo estacionario,
luego se fijan las condiciones de vuelo horizontal
en un plano vertical y por Ultimo se obtiene los
resultados para distintas velocidades de vuelo
comprendidas entre 40 y 240 m/s.

Asi se obtienen las siguientes curvas de actuaciones
del F-16, véase figuras 8 y 9, para vuelo horizontal,
simétrico y estacionario en un plano vertical

top P(-)

0 100 200 300

Vr (m/s)
Figura 8: Curva de potencia para vuelo horizontal,
simétrico y estacionario en un plano vertical
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de (deg)

q

Vr (m/s)

Figura 9: Curva de deflexion del elevador para
vuelo horizontal, simétrico y estacionario en un
plano vertical

Haciendo de forma andloga para las condiciones de
viraje coordinado en un plano horizontal se obtiene,
véase figuras 10 y 11, las curvas de carga y de
angulo de balance.

@1 Ax (m/s’)
Az (m/sz) —-——

oz 0a0
Y (rad/s)

Figura 10: Curvade carga paravirge
coordinado en un plano vertical

1 (rad)

Y’ (rad/s)
Figura 11: Curva de angulo de balance para
virgje coordinado en un plano vertical

11.2 CURVASDE RESPUESTA DEL F-16

Se pretende obtener con estos experimentos la
respuesta del F-16 a diferentes perturbaciones en
los pardmetros de control de la aeronave, tiempos
caracteristicos de respuesta, picos maximos de
respuesta, ...

Para ello se debe someter a componente F16, a
partir de una cierta condicion de vuelo estacionaria,
a estas perturbaciones de los pardmetros de control
(condiciones de contorno) y propagar €l modelo.

La obtencion de unas condiciones estacionarias
inicidles se hace como se ha visto en los
experimentos anteriores, asi que se mostrard
Unicamente como se implementan las condiciones
de contorno para un gemplo de perturbacion en
forma de doublet de la superficie de control del
timon de profundidad (el evador).

BOUNDS -- set expressions for boundary variables
s elevator.signa = 2.*step(TIME, 1.0, newlInt()) - \
4.*step(TIME, 1.5, newlInt()) + 2.*step(TIME, 2.0, newlInt())
s aileron.signa =0
s rudder.signal =0
s throttle.signal =0

Se puede ver en las figuras 12 'y 13 la deflexion red
de la superficie (incluido e comportamiento del
actuador) y la respuesta de los éngulos de cabeceo

() y atague (a).

1 e (rad)

t(s)

Figura 12: Deflexion de la superficie
de control (elevador)

s 9 (rad)
a (rad) ~77

()(;)
Figura 13: Curva de respuesta de los
angulos de cabeceo y de atague

De igual forma se puede hacer para las restantes
variables de estado y para los restantes parametros
de control de la aeronave. Se obtienen entonces
curvas de respuesta equivalentes, sin necesidad de
realizar un esfuerzo suplementario gracias a la
reutiliacion de cédigo.

11.3 MANIOBRAS CONTROLADAS POR
LOSAUTOPILOTOSDEL F-16

Se mostrara en Ultimo lugar dos gjemplos diferentes

de maniobras con autopiloto. La primera involucra
sdlo control longitudina y por tanto tiene lugar en

12-11



12 Reunion de Usuarios de EcosimPro, UNED, Madrid, 3-4 Mayo 2001

un plano vertical. La segunda involucra a ambos, y
latrayectoriafinal resultatridimensional.

En la figura 14 se muestra una gréfica con la
trayectoria de la primera maniobra. El €je vertical
representa la altura de vuelo y el ge transversa el
desplazamiento horizontal de la aeronave.

-9000 - RID] (M)

5000 6000 7000

8000 9000 10000 11000 12000 13000

RIN] (m)

Figura 14: Trayectoria de la maniobra realizada
mediante control longitudinal de la aeronave

Para la obtencién de esta maniobra se exige a
autopiloto la siguiente secuencia de control: 5s de
vuelo horizontal estacionario (g, = 0), 10s a 8 79/s
de velocidad de cabeceo (g. = 8'7), 30s de vuelo
vertical estacionario (g, = 0) y 50s a 10%s de
velocidad de cabeceo (9. = 10). Ademés se
establece que en €l instante en €l que comienza la
maniobra de cabeceo se coloca € pardmetro de
control del motor al 100%.

Esto se implementa con la misma sencillez que en
|os experimentos vistos hasta el momento

BOUNDS  -- set expressions for boundary variables
prAutopilot.s p.signa = 0.
gAutopilot.s_g.signal = 8.7*( step(TIME, 30., newlInt()) - \
step(TIME, 40., newlnt()) ) + 10.*step(TIME, 70., newInt())
prAutopilot.s r.signal = 0.
s thtl.signal = ( 1. - F16.Trimmer.throttle ) * \
step (TIME, 30., newlInt())

Algunos resultados interesantes que se desprenden
de este experimento, y que permiten ver algunas
capacidades més de la libreria, se observan en las
figuras 15 y 16. En la primera se muestra la
respuesta de la aeronave a control gercido por el
autopiloto, y como éste obtiene las velocidades de
cabeceo comandadas. En la segunda se muestran
los valores que toman los pardmetros de control
para obtener la maniobra exigida (en particular la
deflexion del elevador y el pardmetro de control del
motor).

Igual que se ha hecho para estas magnitudes es
inmediato representar cualquier otra variable de
estado.

267 q(radls)

N

1

Figura 15: Velocidad angular de cabeceo
obtenida por € autopiloto

t(s)

&

6

7

Figura 16: Deflexién del elevador y pardmetro de
control del motor necesarios parala maniobra

En la figura 17 se muestra la trayectoria resultante
de la segunda maniobra. El eje vertical representala
altura de vuelo y €l desplazamiento lateral y en el
gje transversal € desplazamiento horizontal de la
aeronave.

200 ¢ RIOHM) ——
RIE] (m) ===~

1200

200 RIN] (m)
Figura 17: Trayectoria de la maniobrareaizada
mediante control |ateral-direccional de la aeronave

Para la obtencién de esta maniobra se exige a
autopiloto la siguiente secuencia de control: 5s de
vuelo horizontal estacionario (g. =0, p.=0) y 30sa
15%s de velocidad de cabeceo (g, = 15). Ademas se
exige que cuando la aeronave esté casi en e punto
més ato del looping realice medio tonel durante 2s
a 150%s de velocidad de balance (p. = 150). Por
altimo, y como se hizo en el caso anterior, se
establece que en €l instante en el que comienza la
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maniobra de cabeceo se coloca € parametro de
control del motor al 100%.

En este caso se usara € control del autopiloto
lateral sobre la velocidad angular de guifiada para
evitar el resbalamiento durante la maniobra (r, = 0).

Todo esto se implementa con la misma sencillez
gue en los experimentos vistos hasta el momento

BOUNDS  -- set expressions for boundary variables
prAutopilot.s p.signal = 150.*( step(TIME, 15., newInt()) - \
step(TIME, 17., newlnt()) )
gAutopilot.s g.signal = DtoR * 15. * step(TIME, 5., newlnt())
prAutopilot.s r.signal = 0.
s thtl.signal = ( 1. - F16.Trimmer.throttle) * \
step (TIME, 5., newlInt())

Algunos resultados interesantes que se desprenden
de este experimento se observan en las figuras 18 y
19. En la primera se muestra la respuesta de la
aeronave al control gercido por los autopilotos, y
como tratan de obtener las velocidades angulares
comandadas. En la segunda se muestran los valores
gue toman los pardmetros de control para obtener la
maniobra exigida.

p (rad/s)
q (radis) ————
r (rad/s)

e
Figura 18: Velocidades angul ares obtenidas
por el autopiloto

207 de(deg)

§

N

=ampmmm———=

Figura 19: Parametro de control de la aeronave
necesarios parala maniobra

De esta manera se ha hecho un recorrido por todos
los componentes desarrollados para modelos de
mecanica del vuelo, que han sido implementados en
lalibreria FLIGHT_SIM, y de las posibilidades de
aplicacién que ofrece EcosimPro en este campo. Se
enumeraran a continuacién las capacidades que se

podrian afiadir, muchas de las cuales estan siendo
incluidas ya.

Nuevas CapacidadesparalaLibreria

= Mejorar & componente Frame de manera que
la integracion de la actitud de la aeronave se
realice utilizando indistintamente cuaterniones
o0 angulos de Euler.

= Desarrollo de un modelo que incluya los
efectos de atmdsfera en movimiento (vientos,
réfagas, turbulencia, ...)

= Mejoras de detalle en los modelos de los
actuadores y de los sensores.

= Desarollo de otros modelos de aeronave,
como helicopterosy misiles.

= Desarrollo de componentes para representar los
autopilotos mas tipicos.

Conclusiones

La libreria FLIGHT_SIM permite construir de
forma répida y sencilla modelos de aeronave, los
cuales pueden ser utilizados para calcular las
actuaciones estacionarias o la respuesta transitoria
de la misma. Esta capacidad que ofrece EcosimPro
permite el uso de un modelo Unico, reduciendo €l
esfuerzo de desarrollo de modelos y la labor de
mantenimiento de los mismos.

L os autopilotos se simulan de forma similar a como
se representa para los modelos de aeronave
utilizando conjuntamente los componentes de la
libreria CONTROL (preexistente de EcosimPro) y
lalibreria FLIGHT _SIM.
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