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Resumen

El uso de métodos numéricos para la resolucionatielos como es el caso de la ecuacion
integro-diferencial de Prandtl nos permite deskaradoftware para ensefiar y/o analizar
ciertos fendmenos de la mecanica del vuelo quetrddorma, serian dificiles de reproducir.
Este trabajo tiene por objeto presentar la impléanidn de estos métodos en el desarrollo
de un software para realizar en tiempo real laipceth de los parametros de un ala
tridimensional y el estudio de fendbmenos como @s/k&rsion de comandos debida a efectos
no aeroelasticos.

La metodologia del presente trabajo ha sido eltptarde un modelo de aeronave
simplificado, restringido, para evidenciar prindipante los pardmetros objeto de estudio.
Se ha incorporado al modelo el método de Glauestlpaesolucion de la ecuacion integro-
diferencial de Prandtl y se desarroll6 un softw@re tecnologia orientada a objetos para
implementar el modelo resultante. Por ultimo sedésarrollado también una interface
gréfica para que los resultados sean vistos emptigsal a medida que se va interactuando
con la simulacion y se puedan observar de formficgrdos resultados y pardmetros a
medida que van siendo alterados permitiendo irtiggiacon los mismos.

Los resultados obtenidos demuestran que la ulifimacle los métodos numéricos
disponibles en la implementacién resulta de utiligara el andlisis de ciertos fenbmenos y
para la facil visualizacion de conceptos que stadien la ensefianza de la Mecanica del
Vuelo y que serian dificiles de observar sin egte tle herramientas. La aplicacion
especifica de esta herramienta para el estudia idedrsion de comandos debido a efectos
no aeroelasticos permite de forma clara y seneilaalizar, analizar y explicar aspectos
relativos a este fenébmeno.
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1. INTRODUCCION

La ensefianza y el andlisis de fenomenos de la Nbacdel Vuelo requieren herramientas de softwaeerops
permitan analizar y hasta predecir situacionessguian dificiles e incluso peligrosas de produgiftaerealidad.
Dentro de estas herramientas son de especial iampoataquellas en que existe una interaccion mptaeal del
usuario de forma que pueda introducir variacionedos parametros al momento en que van ocurriertgo.
desarrollo de este tipo de herramientas se basgpéanteo de un modelo matemético simplificad@ppre cumpla
con los requerimientos del fenomeno estudiado.

Acorde a lo expuesto anteriormente SIMUROL es utwsoe desarrollado dentro del Grupo de Simulacion
Dinamica del Vuelo (GSDV) con el objeto exclusive @rindar una herramienta académica util para la
determinacion de las caracteristicas de un alaitsional sometida al efecto de una corrientéivalde aire con
el objetivo de permitir el estudio de ciertos fetiws de la mecanica del vuelo como es la invedadtomandos
debido a fendmenos no-aeroelésticos. Cabe adaedtamamos inversion de comandos cuando los mosiee
rolido generados por los alerones son inversoglartaanda producida por ellos.

La teoria asociada al modelo matematico que selbacionado para el presente trabajo tiene suroggeun
trabajo publicado por el fisico BritAnico Hermanka@&rt como método de integracion de la ecuacifegin
diferencial de Prandtl, conocida como modelo matemdle la linea Sustentadora de Prandtl, o tambaémo
Teoria del Ala de Lanchester-Prandtl. Este mooheitematico conocido como método de Glauert, fuardgiado
originalmente Unicamente para distribuciones deegatecion simétricas. Esto genera muchas limitesipdebido
gue son muy raras las condiciones de vuelo simétdaeon por lo cual se ha utilizado el método editm
desarrollado enl].

El modelo matematico del ala no es suficiente phamalisis de estos fendbmenos sino que se hgioreato un
modelo simplificado de la aeronave, restringiendaas grados de libertad como se describe maaradel

Analizando los requerimientos u objetivos que @antos para este tipo de software se observa qeeesario
incluir las asimetrias aerodindmicas (distintagct@risticas aerodinamicas en secciones simétaspecto de la
linea de referencia equidistante entre ambos emieatares); geomeétricas(distinta forma de planéa ah
posiciones simétricas respecto de la misma lineeefd@encia central y distinto angulo de montajati®);
inerciales(el centro de gravedad del ala no seesrtiusobre la linea de referencia central antesioada); y
funcionales(Velocidad relativa del aire no es paahl plano de la misma linea central y el ej@#nal a ella).

Otro aspecto es el incorporar los fendmenos dealidad de la funcioal = f(«), eliminando la equivalencia
entre “a”, secante de la funci@li = f(«) que pasa por el origen de coordenadad,y pendiente de la citada
funcion en el punto donde la secante mencionadaierer término corta a la funcid®l = f(a). Otro de los
objetivos perseguidos es el que permita el andlisidos efectos aerodinamicos que generan invedgolos
momentos de rolido debido a causas no aeroelasticsante de multiples accidentes fatales.

Dentro de los aspectos que se deben tener en mgeqte este desarrollo debe servir como basecigatas
algoritmos matematicos que se utilizaran en futdesarrollos de simuladores de vuelo en el martGugo de
Simulacion Dinamica del Vuelo de la Universidad i@égica Nacional, Facultad Regional Haedo.

Considerando el punto de vista académico, debeeprayna herramienta para el calculo de la susiéntac
tridimensional de diferentes tipos de planta dbarto cualitativamente emulando el control de wlié un avién,
como cuantitativamente para resolucion numéricerdieajos Practicos y o solucion ingenieril de pealds reales.
Al mismo tiempo, debe permitir analizar la totatidde los factores que influyen sobre el fenémerteriam
retrasando o acelerando la ocurrencia del fenéraditode predecir situaciones de inversion de lomentos de
rolido. Este caso en particular, esta afectaddguimenos dindmicos por lo que su estudio requierandlisis
dinamico en forma interactiva, esto es el modelmérico debe trabajar en tiempo real en el que\igeen
fenomenos inerciales.

2. PROCEDIMIENTO Y DESARROLLO

La primera parte del modelo matematico a implerestal software, es la representacion del alartedsional
o real. Este modelo es la implementacion del M@t Glauert el cual se basa en la ecuacién intgitgeencial
de Prandtl. Segun ésta la velocidad inducida grunito del ala tridimensional estara dada por:

ar

1 /=b/2 3y
0O ==ty 52 dy (1)
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Dondew(y;) es la velocidad inducida en un pumtosobre la superficie alar generada por un torkellinAl
mismo tiempo el angulo de ataque efectivo en laide@n estudio estara determinado por:

0.(y) = a(y) - 22 2)

Donea,(y) es el angulo de ataque efectivo en la secciond'@y) es el angulo de ataque de la SeCCiéUH‘%Z

representa el angulo inducido en la seccién obtemjahrtir de la relacion entre la velocidad indagi la velocidad
de la corriente libre. Hermann Glauert ha resudittba integral utilizando series de Fourier plantio la siguiente
solucion:

[ =2bV; ¥, An Sen(n#;) 3)

2 . . . .,
Dondef = — 73’; b es la envergadura al&f;es la velocidad de la corriente libre en el pamt@uestionidn son

los coeficientes incognita en este casnas la cantidad de estaciones en que se ha divatimla como se explica
a continuacion.

Para implementar el método, se debe dividir lagigpealar en estaciones en posiciones con uriloligion ya
sea angulard) o lineal §). La implementacion del software debe permitibamtipos de distribucion.

Linea Equidistante entre los dos
Extremos del ala

Semiala Izquierda Semiala Derecha

Figura 1: Distribucién de 12 estaciones equidigsnt

En la figura 1 podemos observar una distribucioi2lestaciones en forma lineal, mientras que égusa 2
se puede observar la distribuciéon del tipo angular.

Linea Equidistante entre los dos
Extremos del ala

Semiala lzquierda Semiala Derecha

Y=b/2*cos ®
Figura 2: Distribucién de 12 estaciones en fornguiar
Una vez definidas las estaciones también debeasagge parametros adicionales que definen elibiada y

que estaran asociados a cada una de las estaditmede estos parametros es la ubicacion delacaatodinamico
de cada seccion para definir la flecha de la mism@o se observa en la figura 3.
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Fuselaje

Figura 3: Diagrama de ingreso del centro aerodiodmé cada estacion

Ccl

o 112

e “

Figura 4: Modelo Curva

Definida la Planta Alar, es necesario conoceruasibnesCl = f(a) y Cd, = f(a), para diferentes numeros
de Reynolds y para cada perfil utilizado en las §#h Las mencionadas funciones se ingresan comagatun
los puntos caracteristicos y se realiza una intecgiin lineal en tiempo de ejecucion para valonesrimedios entre
los puntos. Debemos notar que el modelo de lasmsubliga a ingresar la funcion completa en ajm&ng a +§
lo cual se logra proyectando las curvas del pesfta estos puntos como se observa en la figura 4.

Un ejemplo de curva especificada en forma tabpkma el perfil NACA-4412 se puede observar enbiéata.

Angulo de Ataque Bidimensional Coeficiente de
en Grados Sustentacion

() (Ch

-90 0
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-12 -1.21
-10 -1.06
0 0

10 1.06
12 1.21
14 1.34
15 1.35
17 1.392
20 1.14
21 1.065
90 0

Tabla 1: Tabla Representativa de las Curvas &@)=f(

Los alerones son las superficies de control dedsteara el modelo, con lo cual han sido incorpmsadediante
la variacion del angulo de ataque que produceraastiacion considerada mediante el parametjge es una
funcién de la relaciéon de cuerdas entre ala y aleffe aqui que:

Aa = 7% d6a (4)

SiendoA«a la variacién de angulo de ataque local producwroupa deflexion de aleronéa.

Una vez definido el modelo del ala la representadé la aeronave como cuerpo fisico, se ha realinad
modelo simplificado que responde a la condicidiedigle vuelo horizontal (sin desplazamientos esjeel) y esto
se asegura utilizando como variable de ajustesal de la aeronave, lo que es equivalente a degitagaeronave
mantiene velocidad vertical nula en todo momento.

Figura 5: Ejes de Referencia de la Aeronave

También en el modelo se ha incorporado la definidié una velocidad de giro sobre el eje z (r), pefmida
como un dato de entrada que se mantiene fijo efémsos de ver su influencia en el andlisis quealice.

Para el caso de la velocidad angular en “x”, lagipracién es diferente ya que se obtiene comoteekulde
los Momentos generados por la distribucion de stestén y los Momentos de Inercia polares respeéetaitado
eje, aplicando la siguiente ecuacion:

L =1y 6 5)
Esto es asi para que permita determinar la infiaesel momento de inercia poldy,), y de la velocidad de
deflexién de los alerones sobre la posibilidadndgedso en Inversion de los Momentos de Roliglo(
A nivel desarrollo de software se ha utilizado isefio orientado a objetos por las ventajas queptaentre
las cuales se destaca el relso ya que era une tegleerimientos antes mencionados. En la figwe @uede ver
la estructura simplificada de las clases que lméar.
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MGlauert

+stations

Station

+updatefdt: double)
+configurel)

+airfoils

MGlauertDynamic

Airfoil

+aetC(Feynaolds: double, Alpha: dauble)

Figura 6: Diagrama de Clases

La clase MGlauert encapsula la implementacién dgbdo basico. Se ha generado una clase que deriza
anterior (MGlauertDynamic) para agregar las comaitlenes dinamicas que se hemos tratado comovebtzadad

de guinada (velocidad angular en el eje z).

Grupo de Simulacion Dinamica del Yuelo - SIMUROL

Figura 7: Ejemplo de interface gréafica

La interaccion en tiempo real con el usuario, abz& mediante el uso de una interface gréfica déednuestran
los pardmetros basicos del calculo y permite laificadion de éstos mediante componentes dondedintiplos
valores manualmente, o bien, mediante el uso dilde/ joystick modificando el angulo de ataqudlea@n de
alerones, velocidad de vuelo y velocidad de guifi&tamo ejemplo de la interface grafica se pue@etas figuras

7vy8.
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Grupo de Simulacion Dinamica del Yuelo - SIMUROL

Figura 8: Ejemplo de interface grafica (aleronefedtados)

3. RESULTADOS

Este tipo de software se perfila como de grandatilitanto académica como también desde el puntistdede
ingenieria. Como se puede observar en la figureeMos una distribuciéon de sustentacion calculatalgp
herramienta para un ala rectangular. Este tipesigltados se pueden extraer sin mayores difiedtaésde la
misma para la condicion establecida en ese momento.

Distribucion de Clw
Ala Rectangular

=

Clw

/ £

-20 -15 -10 -8 u] 5 10 15 20

ubicacién enla envergadura (m)

Figura 9: Distribucidn de Sustentacion para alsaregular.

Como ejemplo del uso de la herramienta para qimode andlisis se puede observar en la figura Hjamplo
de la aeronave en situacion de inversion de consan8e observa que la demanda de alerones deheidardo
resultado una rotacion a la izquierda (alerén deredajo), mientras que el resultado que se obs@aotacion
hacia la derecha lo cual es inverso a lo esperado.
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B2 Grupo de Simulacion Dinamica del Yuelo - SIMUROL

IMUROL

Figura 10: Situacion de Inversién de Comandos.

Tomando otra posibilidad de andlisis que se pudbzeg y que resulta de interés para la ensefiaeza d
Mecanica del Vuelo, es el efecto de amortiguamientovelocidad de rolido, que se puede ver penfieetde en
tiempo real al observar como se modifican los &®de ataque locales y en consecuencia la disihibue

sustentacion alar.

4. DISCUSION

Si bien los resultados obtenidos en la utilizadénla herramienta han sido satisfactorios, erasagieeuna
mejor interaccion con la misma ya que tratar derotar la aeronave mediante el uso del teclado joystick es
practico pero también se observaba el potenciajugela interaccion con el software se realizara@oriroles
similares a una cabina de vuelo. Debido a estopsstruyo una plataforma con controles de vuegicbé de
forma que la modificacion de los pardmetros enpiereal se pueda realizar a través de dicha iceeda hardware.

La plataforma se puede observar en las figuras1?l y

Figura 11: Hardware para interface hombre maquina.
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Figura 12: Hardware adquisicion de datos.

El uso de hardware para la interface del usuarocetonodelo matematico ha habilitado la variacigiempo
real de los parametros de control del mismo pesndid que los fendmenos sean mostrados en formeealésta
para el usuario ya que por ejemplo el uso de uadedmplicaba un movimiento de alerones a unacvedal
ficticia.

El uso de tecnologia orientada a objetos permatiftil incorporacion de estas modificaciones, ya se ha
generado una estructura de drivers que abstragpoetle hardware de control que interactia con @dieto
(encapsulamiento de teclado, joystick, plataforete). El diagrama de clases se puede obserJarfigura 13.

MGlauert

+stations

+update(dt: double)

+configurel)

MGlauertDynamic

InputDriver

+updatel)
+processEvent()

i

DrvJoystick DrvKeyboard DrvHardware

Figura 13: Diagrama de Clases.

5. CONCLUSIONES

Los resultados obtenidos demuestran que la utifimade los métodos numeéricos disponibles en la
implementacién resulta de utilidad para el anatisiciertos fendmenos y para la facil visualizaclérconceptos
que se dictan en la ensefianza de la Mecéanica dadb\Wuque serian dificiles de observar sin este tip
herramientas. La aplicacion especifica de estatméznta para el estudio de la inversion de comsdébido a
efectos no aeroelasticos permite de forma clamngika visualizar, analizar y explicar aspectdatieos a este
fenomeno.
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