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Resumen

Los simuladores de vuelo, basados en el uso de una plataforma de Stewart, funcionan al
accionar los actuadores de ésta de tal manera que generen movimientos que permitan trans-
mitir sensaciones de fuerza y aceleracion al piloto que se estda entrenando. Es complicado
encontrar en la literatura aquellos algoritmos que dicten como se van a mover dichos actua-
dores, relacionando el esquema cinematico de la plataforma de Stewart y las ecuaciones de
movimiento de la aeronave simulada. Dicha relacién yace en determinar el rango geométrico
de movimiento de la plataforma de Stewart, asi como los elementos presentes en la trayectoria
vuelo de un aviéon, y unirlos de tal manera que nos indiquen las posiciones que debe alcanzar
la plataforma para representar la actitud de la aeronave durante el vuelo simulado.

En el presente documento, en el Capitulo 1, se dard una introduccion de los elementos
principales involucrados en una simulacién de vuelo, donde destaca el sistema de movimiento
y la presentacion de un modelo matematico de vuelo controlable en el plano vertical para una
aeronave de transporte, con ayuda de la implementacion del teorema de Tikhonov se va a
presentar un sistema simplificado del vuelo de un avién en el plano vertical e se presentaran
dos diferentes situaciones de movimiento durante la trayectoria de vuelo, una lenta y una
rapida. A partir de esta identificacion, se propondran dos algoritmos de simulacion dinamica
para su representacion a través del movimiento de la plataforma de Stewart. En el Capitulo 2,
se planteara el algoritmo de simulacién dindmica para la componente lenta de la trayectoria
de vuelo, este algoritmo estaré centrado en la inclinaciéon del vector sobrecarga, k, el cual se va
a construir con ayuda de las ecuaciones de movimiento de la aeronave. Durante el Capitulo
3, se presentard el algoritmo de simulacién que resuelva las situaciones para movimientos
rapidos dado por el decremento del vector sobrecarga, en donde se presentara la aplicacion
del principio de maximo de Pontryagin, que ayudara en la construccion de los algoritmos para
el retorno optimal a una posiciéon de inicio de la simulacion, y asi completar la simulacion
dindmica de vuelo en el plano vertical para un avién de transporte.

Los dos algoritmos de simulacion dinamica permitiran, a la plataforma de Stewart, generar
movimientos coordinados que ayuden a la generacion de estimulos adecuados para el correcto

entrenamiento de pilotos. Ademas, se mostrard la aplicacién del algoritmo de simulacién



dinamica en la plataforma de Stewart propiedad de INAOE, en la cual se generé una breve
simulacién que representa situaciones de movimiento lento. La respuesta proporcionada por

la plataforma se muestra al final del capitulo 2.



Introduccion

Los sistemas de simulacion de vuelo, comtinmente conocidos como simuladores de vuelo,
son dispositivos integradores de aplicaciones de software y hardware que permiten, a un
grupo de personas especializadas, crear escenarios y situaciones lo mas semejantes posibles a
la realidad, que representen el comportamiento en vuelo de una aeronave determinada.

La simulacién dindmica de vuelo estid basada en el uso de un simulador de vuelo como
generador de estimulos adecuados que representen las experiencias de un vuelo real. Alrede-
dor del mundo el desarrollo de este tipo de simuladores ha sido muy importante pues son
utilizados para el correcto entrenamiento y capacitacion de pilotos, generalmente militares y
comerciales.

En un vuelo real de entrenamiento, el piloto no es el tnico dentro del aviéon, un grupo de
personas evaluadoras e instructoras deben ir a bordo para indicar y evaluar las ejecuciones
durante el vuelo, pero esto representa riesgos y altos costos, por lo tanto, el simulador de
vuelo permite evaluar las habilidades del piloto, es usado para reducir actividades en vuelo
relacionadas con el entrenamiento e investigacion, ayudando en el ahorro de recursos como
combustible, minimizando costos de operacion y tiempos de vuelo, asi como la contaminacion
al medio ambiente, todo esto de forma segura para generar simulaciones de situaciones nor-
males, anormales y de emergencia para el entrenamiento de pilotos, generalmente militares
y de aviacién comercial. Esto es muy importante, pues en la vida real pueden presentarse
situaciones de emergencia de distintos tipos, tales como atmosféricos (perturbaciones en la
atmosfera, tormentas, etc.), o que la aeronave presente fallas en sus sistemas (propulsion,
eléctrico, neuméatico, hidraulico). Existen otras situaciones en las que, por motivo de alguna
adversidad, el piloto tenga que realizar una maniobra delicada y tendra que hacer uso de
sus habilidades para sobreponerse a éstas, como un aterrizaje forzoso o muy complicado, por
ejemplo en pistas localizadas en terrenos montanosos en los que el angulo de deslizamien-
to, al aterrizar, debe ser un poco mas grande que el normal, que esta entre 2.7° y 3°, para
garantizar un aterrizaje seguro. Bajo este tipo de situaciones adversas de entrenamiento, el
piloto obtiene la experiencia y las habilidades necesarias para desempenar los vuelos que se

le requieran. El uso de simuladores de vuelo es una parte esencial en el entrenamiento de



pilotos y es regulado por autoridades especializadas, como la DGAC (Direccion General de
Aeronautica Civil) en México.

En la actualidad, México no cuenta con un desarrollo tan amplio en materia de simuladores
de vuelo, pues se requiere de la creacion de diversos modelos matemaéticos eficientes y eficaces
que relacionen cada una de las situaciones normales y de emergencia que pueda presentar la
aeronave durante un vuelo real, asi como de representar fielmente a la aeronave simulada, es
decir, contener toda la informacion de ésta, como los coeficientes aerodinamicos, sistemas de
control de vuelo, modelo matematico de motores, etc.

En esta tesis se presentara una manera de construir algoritmos de simulacién dinamica,
tomando en cuenta el modelo matematico de vuelo de un aviéon de carga en el plano vertical,
y el uso de una plataforma de Stewart como generador de movimiento para su alplicacion en

un simulador de vuelo.
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Capitulo 1

Marco tedrico y planteamiento del

problema

Se define como simulaciéon de vuelo a la representacion dindmica del comportamiento
de un vehiculo de manera tal que permita al operador interactuar con la simulacién. Las
dinamicas son modeladas mateméticamente por las leyes de Newton y Euler, mientras que
la inmersion del operador ocurre mediante estimulos sensoriales [41]. La simulacion de vuelo
puede imitar cualquier vehiculo tripulado, desde aeronaves de ala fija (aviones pequenos)

subsonicos e hipersonicos, hasta vehiculos de ala rotativa (helicopteros).

1.1. Simuladores de vuelo

Un simulador de vuelo es considerado como un aparato fisico que se utiliza para repro-
ducir en tierra el comportamiento de una aeronave en vuelo mediante simulaciones de vuelo,
que tiene como objetivo hacer creer al piloto que esti experimentando situaciones de vuelo
continuas. Existen algunos ejemplos de dispositivos de entrenamiento de vuelo presentados a
inicios del Siglo XX, pero el disenio y construcciéon de éstos permitia tinicamente generar los
efectos de los controles de una aeronave. Alrededor de 1910, se present6 el entrenador San-
ders, el cual ya contenia una cabina de avion que podia dirigirse en la direccion del viento vy,
si el viento era lo suficientemente fuerte, la cabina podia moverse en respuesta al movimiento
de los controles movidos por el piloto. En esos mismos anos, otras personas como Walters
y Antionette, desarrollaron dispositivos similares agregando movimiento a la cabina, pero el

movimiento era realizado por los instructores, como se muestra en la Figura 1.1.
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Figura 1.1: Entrenador de vuelo de Sanders, [6].

Durante la Primera Guerra Mundial, el uso de entrenadores de vuelo se volvié muy impor-
tante, pues ahora ya se contaba con espacio para dos personas, una de ellas era el instructor,
quien realizaba y ensenaba las operaciones de maniobra al piloto aprendiz, de tal manera que
obtuviera la experiencia necesaria y pudiera realizar vuelos en un avion real por si mismo.
Después de la Primera Guerra Mundial, el crecimiento tecnologico de aeronaves se expandio
rapidamente y, como consecuencia, era necesaria la introduccién de mejoras a los entrena-
dores o simuladores de vuelo. Los simuladores de vuelo de hoy en dia tienen sus origenes en
aquel construido por el llamado “padre de la simulacién de vuelo”, Edwin A. Link., en 1929
[24], quien desarroll6 un simulador que ya tenia un sistema de movimiento primitivo, pero
no contaba con elementos visuales como pantallas o espejos, pero permitia a los pilotos ex-
perimentar el ambiente de la cabina de una aeronave asi como su comportamiento dindmico
y el performance[6].

En la mayoria de simuladores de vuelo de la actualidad, se cuenta con un sistema de
movimientos de seis gdl, descritos en la Tabla 1.1. Los simuladores de vuelo han sido muy
relevantes en la historia de la aviacion, pues principalmente son usados para el entrenamiento
de pilotos. Los simuladores permiten, por ejemplo, a los pilotos militares ensayar misiones
complejas y practicar sus habilidades de pilotaje que puedan ser inaceptables y peligrosas
en un escenario real. Ademas, con los simuladores de vuelo es posible programar situaciones
anormales situaciones de emergencia de la aeronave simulada, en un ambiente que mantenga

fuera de riesgo al piloto.
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] gdl \ Tipo de movimiento ‘

1 | Traslacion, a lo largo del eje x, surge.
Traslacion, a lo largo del eje y, sway.
Traslacion, a lo largo del eje z, heave.
Rotacion, alrededor del eje x, roll.
Rotacion, alrededor del eje y, pitch.
Rotacion, alrededor del eje z, yaw.

O O | W DN

Cuadro 1.1: Movimientos disponibles en un simulador de vuelo.

En los simuladores de vuelo, se tienen movimientos en seis grados de libertad (gdl),

descritos en la Tabla 1.1.

Figura 1.2: Simulador de vuelo para investigacion y desarrollo de la TU Delft, Delft, Holanda.

Actualmente, los simuladores de vuelo modernos son indispensables en temas de aeronau-
tica, teorfa de control, fisiologia, matematicas, fisica, software, entre otras, pues ademas de
dar servicio para el entrenamiento y capacitacion de pilotos, son usados para investigacion
y desarrollo de nuevos instrumentos de vuelo, aplicaciones de software, e implementacion
de nuevos algoritmos orientados a un mejor desempeno del ambiente de simulacion como el
Simulador para Investigacion Simona (SRS, por sus siglas en inglés) del Instituto Internacio-
nal de Investigacion, Movimiento y Navegacion de la Universidad Tecnologica de Delft, ver
Figura 1.2, y los trabajos realizados por [19, 20, 10, 40].

A grandes rasgos, un simulador de vuelo se compone por diversos modulos en los cuales se
desarrollan aplicaciones por parte de especialistas, tales como ingenieros, fisicos, mateméticos
programadores, etc. En el Anexo A se detalla la organizacion general de un simulador de vuelo.

Un esquema funcional para la construccion de un simulador se presenta en [5], y también en
[11, 6].
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Simuladorde
vuelo

‘;{ Piloto ]—

Algoritmos de

simulacion: Modelo

- Visual matematicode |
-Dinamica vuelo controlable

- Sonido

Figura 1.3: Esquema funcional de un simulador de vuelo [5].

Cada bloque del diagrama presentado en la Figura 1.3 corresponde a una serie de elemen-
tos que cumplen una funcién especifica en el simulador de vuelo. A continuacion se hace una

breve descripcion del contenido de cada uno de los bloques:

s “Simulador de Vuelo”: representa a todo el conjunto mecéanico, eléctrico y electronico,

es decir, la parte tangible de un simulador de vuelo.

= “Piloto”: es la persona en entrenamiento que se encuentra en el simulador, y es la que

genera la mayoria de las 6rdenes de control.

= “Modelo matematico de vuelo controlable” representa el tipo de aeronave que se va a
simular. Llamese modelo a toda representacion, fisica o analitica, de la estructura o
dindmica de un sistema o proceso [41]. Ademés, debe contener el modelo aerodinamico
que normalmente es una base de datos que contiene los coeficientes aerodinamicos
caracteristicos de cada aeronave; se debe implementar modelo de motores que considere
la dinamica del sistema de propulsion que provee la fuerza de empuje al vehiculo, asi

como los efectos producidos por el tren de aterrizaje.

= “Algoritmos de simulacién™ contiene a los algoritmos que van a controlar los eventos
dentro del simulador de vuelo, como las proyecciones del ambiente de vuelo (a través de
pantallas), que corresponde al lugar de despegue o aterrizaje, los efectos de sonidos que
debe estar coordinados con las circunstancias que corresponden a las acciones del piloto
y al ambiente visual, adicionalmente, se cuenta con un modelo de cargas dindmicas,
como el realizado en [14], que provee al piloto de todas aquellas sensaciones causadas

por la activacion o desactivacion de los controles de vuelo, tales como el timén, pedales,
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diversas palancas y controles en el tablero dentro de la cabina. Ademas, y resaltado en
negritas en la figura anterior, se requiere de la inclusion de algoritmos de simulacion
“Dinamica” que permiten la imitacién de las sensaciones presentes en un vuelo real
y se logra mediante el uso de un sistema de movimiento (PS). Cabe sefialar que la
construccion de los algoritmos de simulacion dindmica son el tema central de este

trabajo de tesis.

Plataforma de Stewart

A mediados del siglo pasado, Stewart [37]| introdujo el manipulador de 6 gdl para aplica-
ciones de simulacién de vuelo, el cual ha tenido gran aceptaciéon en el campo de simulaciones
de movimiento de aeronaves y automaviles, pues es capaz de proveer una solucién mecanica
rigida que reproduzca movimientos con una capacidad de carga relativamente alta [2]. Este
manipulador lleva por nombre plataforma de Stewart (PS), y consiste de una plataforma
(base) movil que es rigida, conectada a una plataforma (base) fija en el piso mediante seis
actuadores lineales. Los actuadores pueden cambiar su longitud independientemente, pero
de forma sincronizada, para lograr que la base movil genere tres movimientos lineales y tres
angulares. Generalmente, la PS tiene una configuracion simétrica. Los actuadores, o piernas,
son todos idénticos y comunmente se ensamblan a la plataforma movil y a la fija mediante
juntas universales. En la PS, la base movil juega el papel de efector final, término usado
ampliamente en robotica para hacer referencia al ultimo componente de, por ejemplo, un

brazo robotico (ver Figura 1.4).

Base movil

Base fija

Figura 1.4: Esquema geométrico de la PS.

Dependiendo de la aplicacion, la configuraciéon mecanica de la PS cambia, esto es, tanto
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los actuadores, como las plataformas fija y mévil pueden cambiar en geometria y disposicion,
pero su funcionalidad es el misma. La plataforma moévil es la responsable de sostener todo
aquel equipo que los actuadores tengan que mover para lograr el objetivo de la aplicaciéon de
la PS.

Aplicaciones El sistema de movimiento de la PS puede ser usado para diversas aplicaciones

en muchos campos del conocimiento. Algunas de ellas se mencionan a continuacion:

Simuladores de vehiculos tripulados (aviones de carga, aviones de combate, automoviles,

barcos).

Industria (espacial, automotriz, naval y nuclear).
= Medicina y terapia.

Entre otros.

El caso particular de este trabajo de tesis la aplicacion de la PS es hacia un simulador de vuelo
para aviones de transporte con movimientos en el plano vertical. La PS es la herramienta

principal de movimiento de un simulador de vuelo.

1.2. Modelo matematico de vuelo en el plano vertical

En esta seccion se presentaran las ecuaciones que gobiernan el movimiento de una aeronave
en el plano vertical obtenidas mediante la formulacion newtoniana [29]. Estas ecuaciones
expresan el movimiento traslacional y rotacional de la aeronave en términos de las fuerzas y
momentos que actian sobre ella.

Antes de comenzar el desarrollo de las ecuaciones de movimiento, es necesario establecer

algunas consideraciones que ayudaran a simplificaran el modelo:

La aeronave es un cuerpo rigido con densidad de masa constante y simetria a lo largo

del plano xz en ejes cuerpo.

Las fuerzas y momentos que acttian sobre la aeronave estan dadas por contribuciones de
las fuerzas y momentos aerodinamicos, fuerza debida a los motores y la fuerza debida

a la gravedad.

El empuje, producido por los motores o sistema de propulsion, acttia a lo largo del eje

cuerpo x y a través del centro de masas.

La atmosfera es estacionaria.
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= Se despreciard la curvatura de la Tierra, y ésta serd nuestro sistema de referencia

inercial.

» Kl campo gravitatorio se tomara como uniforme, por tanto no habrd momentos de

gravedad o cambios de su valor conforme varia la altitud.

= [a masa sera constante en el intervalo de tiempo donde se estudiaran los movimientos

de la aeronave.

= L[a trayectoria de vuelo yace en la linea ecuatorial, y esta linea coincide con el plano de

simetria de la aeronave.

Aunque el movimiento de una aeronave se describe por ecuaciones bien establecidas, es impor-
tante recalcar que para cada aeronave existen contribuciones tnicas, generalmente reflejadas

en las componentes aerodinamicas y de propulsion.

Ecuaciones de vuelo en el plano vertical

Considere las ecuaciones de movimiento del c.m. de la aeronave que dictan su trayectoria

de vuelo en el plano vertical [34]:

aUu I, :

T = —§pV SC, (a) + Pcosa — M gsinf , (1.1)
de 1 2 .
MUd_T = —§pV SC, (a) + Psina + Mgcos0 , (1.2)
aao 1 5
]zﬁ = EpV SCCm (Oé,Q,(S) s (13)
df

— =0. 1.4
o7 (1.4)
0=+« (1.5)

Donde C, y C, representan la contribucion de las componentes de fuerza aerodinamica
en el plano vertical; o y v son angulos aerodindmicos; V' es la velocidad del c.m. de la
aeronave; S es una superficie de referencia dada por la geometria del ala de la aeronave; p

es la densidad del aire en donde se lleva a cabo el vuelo. A las Ecs. (1.1)-(1.4), se agregan
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ecuaciones adicionales que definen las componentes del vector sobrecarga, que sera detallado

en el Capitulo 2:

i 1aw

Me=ar T gar '

(1.6)

1.3. Teorema de Tikhonov

El modelo de perturbacion singular de un sistema dinamico es un modelo en el espacio de
estados en el cual la derivada de algunos de los estados esta multiplicada por el parametro

pequenio positivo, €, esto es [30], [22]:

W=Y(yz2te); ylt)=yo, yeR", (1.7)

d
gd_izz(y,z,t,g); z(t,) =2, 2€R"™ e<1. (1.8)

Donde se hace la suposicion que las funciones Y y Z son diferenciables continuas con
respecto a sus argumentos y, z, €, t, ademés Y y Z son vectores n— y m— dimensionales. El
escalar € representa a todos los parametros pequenos que van a ser ignorados y que ayudaran
a simplificar el modelo (1.7)-(1.8). Cuando se coloca el valor € = 0 en las Ecs. (1.7)-(1.8), la
dimensién del espacio de estados de este sistema se reduce a n + m, es decir, que la ecuaciéon

diferencial (1.8) se degenera y se convierte en la ecuacion algebraica:
0=2(y,z1t,0), (1.9)
donde las variables barradas (y, z) indican que pertenecen al sistema con € = 0.
Definicién 1.2.1: La raiz

z=¢(y,t), (1.10)

de un sistema de ecuaciones

Z(y,2,t,0) =0, (1.11)

es llamada aislada en algiin rango restringido de variables y y ¢, si las otras raices del

sistema (1.11) no existen para cada valor fijo y y ¢ en alguna vecindad de la raiz.
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Un sistema degenerado de ecuaciones, de acuerdo a Tikhonov [39], |30], se obtiene de
(1.7)-(1.8), al hacer € = 0 y excluyendo a zo:

dy o

2 =Y (52405 y(0) =, (1.12)

0=2(y,z1t,0) . (1.13)

Suponga que, en un dominio de interés, la Ec. (1.13) tiene k > 1 raices reales (aisladas):

zZ=; (y,1) i=1,2,....k, (1.14)

donde g y t son fijos. Para obtener el i-ésimo modelo simplificado, se sustituye (1.14) en
(1.12):

dy

o =Y (Ui (7,1),t,0); y(0) =0, (1.15)

y manteniendo la misma condiciéon para la variable de estado ¥y que para la variable de
estado y. La Ec. (1.15) es algunas veces conocida como modelo de estado cuasiestatico [27],
porque z, cuya velocidad 2z = % puede ser muy grande cuando € es muy pequeno y Z # 0,
puede converger rapidamente a una raiz de (1.13), el cual es un punto de equilibrio o estado
cuasiestatico de (1.8). A las variables z se les llama variables rapidas y a las variables y se les
conoce como lentas. La existencia de raices aisladas (1.10) asegura que el sistema simplificado,
correspondiente a cada raiz, esté bien definido.

Se introduce un sistema de ecuaciones de aproximaciéon cero para movimientos rapidos,
el cual se denomina subsistema adicional o sistema de capa frontera [30|. Para obtener este

subsistema, se debe realizar la transicion al tiempo réapido, dado por 7 = g:

dz
— =7y, 2,t,0 1.16
Z = Z(yxt0), (116)
Donde las variables y y ¢ son los parametros lentos, y se consideran fijos.

Entonces se tiene que las raices de (1.13) definen puntos estacionarios, es decir, son posi-

ciones de equilibrio para (1.16).
Definicién 1.2.2: El dominio de influencia del punto estacionario z = ¢ (y,t) se conoce

como el conjunto de puntos z* tales que las soluciones del subsistema adicional, con puntos

iniciales z*, tienden a ¢ (y,t) cuando t — oo [30].
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Teorema 1. El teorema de Tikhonov.

Considere el sistema perturbado singularmente (1.7)-(1.8), y suponga que se satisfacen

las siguientes condiciones [30]:

1. Las funciones Y (y, z,t,e) v Z (y, 2,t,€) son analiticas con respecto a y,z,t, y a € en

algin dominio en el espacio de las variables.

2. La ecuacion (1.11) tiene una raiz z = ¢ (y,t) en algin dominio limitado D de variables

y v t, y esta raiz es aislada.
3. La Funcion Y (y, ¢ (y,t),t,0) es analitica con respecto a y y t.

4. Las condiciones iniciales zg se encuentran en el dominio de influencia de la raiz z =
¢ (y,t) del sistema (1.16).

5. Los puntos estacionarios z = ¢ (y,t) del sistema (1.16) son asintoticamente estables

por Lyapunov [28] para todo y y ¢, para los cuales la raiz de la Ec. (1.11) esté definida.

Entonces, al satisfacerse las condiciones 1-5, existe 9 > 0 tal que la tnica solucion y (¢, €),z (¢, )

al sistema (1.7)-(1.8) existe para 0 < e < g, y que satisface las igualdades:

lim.oy (t,e) =y (t) para 0<t<t

, (1.17)
lim._oz (t,e) =z (t) para 0<t<t
donde 7 (t) es la solucion del sistema simplificado
dy .
o =Y (@¢(5,1),1,0), (1.18)
y
Z(t) =¢([@1) . (1.19)

En (1.17), 0 <t <’ es un tiempo finito que pertenece al intervalo [0, T], donde la tnica
solucion del sistema (1.7)-(1.8) existe. El punto nulo no pertenece al dominio 0 <t < ¢’ de
z por (1.17). Esto excluye una capa frontera de magnitud infinitesimal donde la diferencia
||z — z|| es grande.

Considere el sentido de las condiciones 1-5 del teorema de Tikhonov. En acuerdo con [30],
la condicién 1 garantiza la existencia y unicidad de la soluciéon del sistema inicial (1.7)-(1.8)

para algin ¢ finito. (Para ¢ — 0, el problema no es claro, porque la singularidad % aparece
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en la ecuacion 2 = Z. El problema establece que la solucion de (1.7)-(1.8) existe también
para € — 0).

La condicién 2 garantiza la posibilidad de excluir la variable z en el sistema degenera-
do (1.12)-(1.13). Por consiguiente, es posible escribir (1.12)-(1.13) solo en términos de las

variables lentas g, y es posible formular el problema de Cauchy para el sistema simplificado:

Y Y e @1).10), 5lt) =0, (1.20)

La condicion 3 se cumple la existencia y unicidad de la solucién del sistema degenerado
(1.20). En el espacio de variables iniciales y y z de acuerdo a (1.12)-(1.13), esta sobre la
superficie Z (y, z,t,0) = 0.

Si la condicion 4 se satisface, la trayectoria de (1.7)-(1.8) en el espacio (z,t) esta por
arriba de la superficie Z (y, z,t,0) = 0 durante el tiempo de capa frontera.

Si se satisface la condicion 5, la trayectoria del sistema inicial es atraida a la superficie
Z (y,z,t,0) = 0, mientras que el movimiento del sistema degenerado la envuelve. La condicion
garantiza la existencia de al menos un pequeno dominio de influencia en acuerdo con la
condicion 4. Si la condiciéon 5 no se llega a cumplir, la trayectoria del estado inicial deja la
superficie Z (y, z,t,0) = 0, y uno no puede hablar de la proximidad de las soluciones de los
sistemas inicial y simplificado. Algunas situaciones que aparecen en la realizacion y violacion

de las condiciones 4 y 5 se muestran en la Figura 1.5.

z
(z[) {Ug)

Y

Figura 1.5: Violacion y realizacion de las condiciones 4 y 5 del teorema de Tikhonov.

Por lo tanto, la condicién més esencial del Teorema de Tikhonov es el requerimiento de
“atraccion” de las trayectorias del sistema inicial por la superficie Z (y, z,¢,0) = 0. Para su

verificacion, es natural aplicar el teorema sobre estabilidad por primera aproximacién para
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el sistema adicional (1.16). Después de sustituir z = ¢ (y,t) + Z en (1.16), donde Z es una

desviacién pequena del punto estacionario, la ecuacion lineal con respecto a z es

dz (07 .
== (azj) z. (1.21)

0Z;
0z;
Los elementos del i-ésimo renglon de la matriz estan formados por la derivada parcial de la

Aqui, 2 es un vector columna de dimension m, y ( ) es una matriz cuadrada de m x m.

i-ésima componente del vector Z con respecto a z;, j = 1,...,m. Los valores de la derivada
parcial se calculan en el punto z = ¢ (y,t); esto es, las componentes de la matriz dependen

de y y t, los cuales son fijos. Entonces (1.21) es un sistema lineal con coeficientes constantes.

1.4. Normalizaciéon y aplicacion del teorema de Tikhonov

para el modelo matematico de vuelo de avion de car-
ga

Las unidades que corresponden a cantidades (con respecto a sus dimensiones) indepen-
dientes son libres por definicion, y las unidades que corresponden a cantidades dependientes
pueden ser cambiadas al colocarles diferentes valores. Este hecho hace posible tener las ecua-
ciones en su forma normalizada. El proceso de normalizaciéon consiste en adimensionalizar
las ecuaciones de movimiento de un sistema dindmico para facilita la identificacién de los
parametros pequenos [27, 34].

Considere un sistema dinamico arbitrario. Las ecuaciones de este movimiento pueden ser

escritas en la forma de Cauchy:

40 = Fl (X17X27'"7T7A17A27"'7BlaBQa"')7

1.22
d&: F2(X17X27"'7T7A17A27"'7Bl7B27"')7 ( )

*

donde X1, X5, ..., X, son variables de fase del problema y A, As,... y By, Bs,... son

grupos de coeficientes con la misma dimension.

Proceso de normalizacion

La normalizacion de las Ecs. (1.22) se cumple siguiendo ciertos pasos, descritos en [30],

donde la sucesion de ellos puede no ser en orden.
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1. Reescriba el sistema en términos de medidas numéricas que correspondan a las canti-

dades involucradas:
T = T*t, X1 = Xl*ﬂfl, ey Al = A*al, ey Bl = B*bl, e (123)

2. Esboce una clase de movimiento para el cual el sistema (1.22) sera considerado. Elija
Ti, X4y .., As, By, ... en (1.23) para que sean iguales a algin valor que caracterice a las
cantidades correspondientes a la clase de movimiento en cuestion. El valor caracteristico
de T, esta determinado principalmente por los objetivos de la investigacion, por ejemplo
el intervalo en el que el comportamiento del sistema es importante para un investigador.

Un valor apropiado de T, en la clase de movimiento normalmente provee una condicion:

T<T,. (1.24)

Los valores caracteristicos de las variables de fase son determinados por su valores

absolutos méaximos en el intervalo de tiempo dado por (1.24), ver Figura 1.6. Asi,

X1 = mazx| X, Xow = mazx|Xs|,. .. . (1.25)

Por analogia con (1.25), los valores de los coeficientes caracteristicos son sumados para

ser igual al valor absoluto méaximo en cada grupo de coeficientes:

A*:mgxﬂAk]}, B*:m}?:rj{]BhH,... : (1.26)

Usando los valores caracteristicos (1.24)-(1.26) como unidades en (1.23) se determina

el sistema de unidades que es especifico para una clase de movimiento dada.

En este sistema de unidades, los valores absolutos de variables dimensionales ¢, 1, zo, . . .
varfan en intervalos del orden de la unidad en acuerdo con (1.24) y (1.25); y por (1.26),

los valores absolutos de coeficientes ag, b, no son mayores que la unidad.

3. Divida cada una de las Ecs. (1.22) transformadas en acuerdo con (1.23)-(1.26) me-
diante una combinacién de los multiplicadores T, X1,, ..., los cuales tienen la misma

dimension que la ecuacion. Entonces (1.22) toma la siguiente forma:
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T d
T_i%: fl('rlux%""taAl?AQ"")’

(1.27)

%: f2(l'1,l'2,...,t,Al,AQ,...),

Las Ecs. (1.27) son adimensionales; se escriben en términos de medidas numéricas
adimensionales: t,xq,... . Los multiplicadores Ti/1.,T2/1. ... en el lado izquierdo de
esas ecuaciones también son adimensionales; por lo tanto 717,75, ... tienen dimension

de tiempo y son llamadas “constantes de tiempo” para las variables correspondientes

del sistema. Los grupos adimensionales Ay, A,,... en el lado derecho son expresadas
por Ty, X1, ... . Esto completa la normalizacion de las Ecs. (1.22).
En el sistema normalizado (1.27) las cantidades Ti/T., T2/1, ..., Ay, Ag, ... corresponden a la

clase de movimiento elegida. Algunas de estas cantidades pueden ser suficientemente pequenas
para ser consideradas como parametros pequenos en el anélisis que se vaya a realizar.

El proceso de normalizacién no requiere de que se utilicen valores caracteristicos con alta
exactitud. Deben estar de acuerdo con un valor de un pardmetro pequeno y con la exactitud

requerida por la aproximaciones.

X
X,

*

T

Figura 1.6: Intervalo de tiempo para los valores maximos de las variables de fase [30].

Aplicacién del teorema de Tikhonov

Como primer paso, las Ecs. (1.1)-(1.4) se adaptan a la notacién mostrada en el proceso de
normalizacion. Segin este proceso de normalizaciéon [30], se debe reescribir a las Ecs. (1.1)-
(1.4) con medidas numéricas que correspondan a las cantidades involucradas, introduciendo

las siguientes cantidades adimensionales:
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M. U.
- W - Q -V
W= 1w 9= 9. Vi=7
)
_r _ L g _— S
PT—P,; Iy—]; S_S*
5= L G— 9 I =L
p Px g gx Ly

(1.28)

donde los términos Vi, Ti, M., Us, Wi, Qu, Py, I, Si; px, gx, Ls, representan valores

caracteristicos. Estos valores se consideran iguales a los valores méximos correspondientes a

un tipo especifico de aeronave, asi como para un modo de vuelo dado.

Ademas, se establecen las siguientes igualdades:
Vi=1%  S.=L. I;=MUL}

M,

_ Ly
P+ = T3

Reemplazando las relaciones (1.28) en las Ecs. (1.1)-(1.4), se tiene:

MU, du 1

- __5 2y/2Q * . _ .
T 2PP*V* V2SS.Cy 4+ PrPjcosa — mM,.gg.siny,
MW, d 1 _ ' )
mZ ——ppV2V2SS,.C. + PrPpsina + mM,gg.cosy
T, —dt 2
Q- dg L 2280 =
ep S8 VRV288.EC,
v T gt 2PP « Vs c
1 dé
1 U.du 1 W, dw O
Ny = — —— n, = — dw
9g« T* dt GGx T* dt

Reduciendo un poco las ecuaciones anteriores,

U, d 1 V2 _ Ps

g*T*md_th = —éﬁp* 9*54* VfSS*C'x + PTg*]\TL cosa — mgsiny ,
W, d 1 V2 _ Pz
g*T*md_rL; = _Eﬁp* g*]>\k4* V2SS,.C, + PTg*]\T/[* stno + mgcosry ,
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(1.29)

(1.30)

(1.31)

(1.32)

(1.33)

(1.34)

(1.35)

(1.36)



Q. dq 1 21,250 =
I'l,—— = =pp. Chp 1.37
1 do
=~ —q. 1.38
r.Q.dt " (1.3
* * d
Y e W dw (1.39)
Considerando que:
* W*
T1 = Z, T2 = s PTI = g*M*, (140)
G+ *

v que, segin [30], los valores S, p, g, pueden ser aproximados a la unidad, entonces se

tiene:
? CCZ;Z %p 95\24* V2S.C, + PTlf; cosa — msiny , (1.41)
? CZ) = ; g:/M* V2S.C, + PT]fjl sino 4+ mcosy,, (1.42)
%%% =V2C,,, (1.43)
T*lQ*fl_i =q. (1.44)
nx:%fl—?, nzz%‘z—fﬂ. (1.45)

De la Ec. (1.43), se simplifica a lo siguiente:

I M, L2
Lp.V2S.e 1 -2 2L,

=217 =Ty . (1.46)

Donde T3 es la constante de tiempo. Entonces, si C,, =

I dq dq 1
Wdt yQ* 3 32 — ]yQ* —V2 (147)

1yQy
© dt Ty °
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De la ecuacion anterior, (), = T%, y sustituyendo en (1.43):

T, d 1 V2 P
j—imd—? = —§p* g*j\}* VfS*C'x + Pr P; cosa — msinwy ,
T d 1 V2 P
szd—qf = —5/)* g*;\{f* V;QS*CZ + Pr P; stna + mcosy,
T3 dq 2
—— =V Cma
T, dt 5
Tsdo
T.a ©
. T1 du o TQ dw 11
e = T T '

(1.48)

(1.49)

(1.50)

(1.51)

(1.52)

Si se considera que p = p,, T, =Ty =Ty, y P; = Pr; (para tener un empuje constante),

y utilizando las igualdades (1.29), se tiene:

du 1

A VA P — ;
m 2th9 Cy (a) + Prcosa — msin-y ,
d 1
md—qf = —ipVSQC’Z (o) + Prsina 4+ mcosy,
15 dq 2
—— = Q,0
Tl dt ‘/s Cm (a7 Y ) Y
Tydo
Todt 1
du dw ]
Ny = s N, = —-
dt dt

(1.53)

(1.54)

(1.55)

(1.56)

(1.57)

Modelo matematico simplificado de las ecuaciones de vuelo en el plano vertical

De las Ecs. (1.53)-(1.56), se puede identificar algunos parametros, especificamente %’ A

este pardmetro se le conoce como pardmetro pequeno, € = % Con esto, se pueden reacomodar

los términos en (1.53)-(1.56), de tal manera que:
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du __ 1 2 1 ;
%= —5:pViCy + - Prcosa — siny

(1.58)

dw

b — —LpV2C, + L Prsina + cosy
Ny = (—ﬁprCx + %PTcosa — sz’nv)
n, = (—ﬁprC’z + %PTsz'noz + 0057) +1

Segin la aplicacion del teorema de Tikhonov [39, 30], el sistema (1.58) es un modelo

perturbado singularmente cuando € =~ 0, y se obtiene el sistema degenerado:

0=gq
0= V20,
& — —LV2C, + L Prcosa — siny
(1.59)
o — _ LVy2C, + L Prsina + cosy

Ng = (—%Vfo + #PTcosa — sin’y)
n, = (—ﬁVfC’Z + %PTsinoz + cos*y) +1

La aplicacion del teorema de Tikhonov a las Ecs. (1.1)-(1.4) ha sido 1til para presentar un
modelo matematico de vuelo como dos subsistemas, el primero es el que tiene el parametro
pequenio, ¢, en la parte izquierda de la Ec. (1.58), y el otro subsistema es el que no tiene
el parametro pequeno en la parte izquierda. Si el parametro pequeno es € = 0 el sistema se
identificard como movimiento rapido de la trayectoria de vuelo. En el otro caso, se tiene la
componente lenta de la trayectoria de vuelo cuando € > 0 (¢ < 1).

Como primer resultado de este trabajo de tesis, y con ayuda del analisis desarrollado
por [4, 34|, se puede comentar que, para aviones de transporte, el modelo matematico de

vuelo en el plano vertical, la trayectoria de vuelo se establece como la combinaciéon de dos

28



movimientos: uno lento y uno rapido, de tal manera que se necesita construir algoritmos de
simulacion para cada uno de ellos y que se representen con el movimiento de una PS.

El algoritmo de simulacién para la parte lenta de la trayectoria de vuelo se desarrollara
en el Capitulo 2, y la parte rapida se vera reflejada en el Capitulo 3; ambas situaciones
utilizan los recursos geométricos de la PS para generar los movimientos que representan a los

movimientos de una aeronave durante el vuelo en el plano vertical.

1.5. Principio de Maximo de Pontryagin

El control optimal esta fuertemente relacionado, en sus origenes, con la teoria del calcu-
lo variacional. Entre los importantes aportadores a la teoria inicial de control optimal y
de calculo de variaciones se encuentran Jogan Bernoulli (1667-1748), Isaac Newton (1642-
1727), Leonhard Euler (1707-1793), Ludovico Lagrange (1736-1813), Andrien Legendre (1752-
1833), Carl Jacobi (1804-1851), William Hamilton (1805-1865), Karl Weierstrass (1815-1897),
Adolph Mayer (1839-1907), y Oskar Bolza (1857-1942). Algunos de los hitos importantes en
el desarrollo del control optimal, en el siglo XX, incluye la formulacion de programacion dind-
mica por Richard Bellman (1920-1984) en los 1950’s, el desarrollo del principio del minimo
por Lev Pontryagin (1908-1988) y sus colaboradores, también en los 1950’s, y la formula-
cion del regulador linear cuadratico y el filtro de Kalman, por Rudolf Kalman (1930-) en los
1960°2. El control optimal y sus ramificaciones, han encontrado aplicaciones en diversos cam-
pos, incluyendo aeroespacial, procesos de control, robotica, bioingenieria, economia, finanzas
y gestion de las ciencias, y que contintia siendo una area de investigacion activa dentro de la
teoria de control. Antes de la llegada de la computadora digital en los 1950’s, solo se podian
resolver problemas de control muy simples. La llegada de la computadora digital permitio
la aplicacion de la teoria de control optimal para muchos problemas complejos. El control
optimal es el proceso de determinar el control y el estado de las trayectorias para un sistema
dindmico en un periodo de tiempo para minimizar su indice de rendimiento (performance)
[7].

Segun [25], los sistemas dindmicos son estructuras mateméticas que tienen cuyo objetivo
es describir la evolucién de un sistema deterministico arbitrario a través del tiempo, el cual

tipicamente es modelado como un subconjunto de los enteros o los nimeros reales

El principio de maximo de Pontryagin

El principio de Maximo de Pontryagin trata el problema de optimizar un funcional sujeto

a ciertas restricciones [27].

29



Suponga que se tiene el problema de minimizar el funcional J (u) con respecto del vector

de control u, dado por :

J (u) = ¢o (:U (t%)) , (1.60)
tal que x (-) satisface:
= f(z,u), x(ty) =20, (1.61)

donde z (t) € R" representa el estado del sistema y u () € R" representa la entradas de

control, con r <ny

u()eU={u(-) € Liju(t) e QC R}, (1.62)

es un control admisible [32], [9], r es la dimension del vector u () y © es un conjunto
convexo, cerrado y acotado. El objetivo del control u es que el sistema pueda alcanzar una

variedad suave M, en algtin instante de tiempo t9 : z (t9) € M C R", es decir:

(ty) ¢ M Yty € (to,ty) (1.63)

donde ) es el momento en el que el sistema alcanza al objetivo M.
Para el problema (1.60)-(1.63), se debe definir un vector adjunto y la funcion de Pontrya-

gin:

1. El vector adjunto ¥ se define como la solucion del sistema adjunto [32]:

U= — (%)T\y, (1.64)

aqui el superindice T indica la transposicion de la matriz. La Ec. (1.64) se puede

reescribir como

. af; .
%Z‘Za_xi‘l’j?l:J:l,Z--.,n- (1.65)

Donde ¥;, f;, U, y x;, son las componentes de los vectores U, f, Uy x, respectivamente.

2. La funcion de Pontryagin H esta definida por[32]:
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H=(U,f)y=Y Uf;=0"f j=12.n, (1.66)
j=1

donde ¥; y f; son las componentes de los vectores ¥ y f, respectivamente. Notese que

para valores fijos de ¥ y z, la funcion H se hace una funcion del parametro u (t) € €.

Ahora, se establece el teorema conocido como principio del méaximo de Pontryagin (PMP),
siendo una condicion necesaria para la optimalidad, para el problema (1.60)-(1.63).
Teorema 2. El principio de maximo de Pontryagin.

Suponga que:

» Existen u () € U tales que que z (t9) € M.

» Existe v’ () € U tal que J (u”) = minyyevJ (u).

Entonces, si u’ (¢) es un control 6ptimo (o control optimal [21]), es decir, que minimiza a J (u),

entonces existe un par {A\g > 0, ¥ (-)} no trivial que se cumplan las siguientes condiciones:

1. Condicién de maximo:

maz,yev H (W (t) (1), u(t)) = H (U (t),2° (t),u° (t)), (1.67)

donde z° es la trayectoria optimal y u? el control optimal.

2. Condicion de transversalidad (ortogonalidad):

T
U (1) + Ao (W) 1L Mena®(t), (1.68)
3. Condicién de estacionalidad:
H (t) =H (¢ (t) 7330 (t) ,UO (t» ) (169)

donde H se define como el Hamiltoniano para el cual se satisfacen:

dz? O0H
dt ov;
=12, .m (1.70)
av__oH
dt ox;

31



1.6. Sistema sensorial del cuerpo del piloto

Durante su entrenamiento en un simulador de vuelo, al piloto se le proveen de todas las
herramientas necesarias para que desarrolle sus habilidades y pueda responder a las diversas
situaciones que pudieran concretarse en vuelo. Uno de los principales aspectos que provee
un simulador de vuelo, es el movimiento en 6 gdl mediante la PS, la cual debe proporcionar
las aceleraciones, velocidades y desplazamientos, lineales y angulares, que se estan llevando
a cabo durante el vuelo simulado y que permitiran al piloto hacerse de experiencia y conocer
mejor el comportamiento de la aeronave.

Entonces, el piloto recibe senales (aceleraciones, velocidades y desplazamientos) propicia-
das por el movimiento coordinado de los actuadores de la PS. Para detectar estas senales,
entra en juego un 6rgano sensorial que se conoce como sistema vestibular. El sistema o apara-
to vestibular se localiza en el hueso temporal, en el oido interno, junto a la coclea (ver Figura
1.7). El sistema vestibular provee la informacion de la postura de la cabeza relativa a la acele-
racion gravitacional constante y de los movimientos de la cabeza en el espacio tridimensional
[31]. Cuando uno va hacia arriba en un elevador, claramente se siente la aceleracion. Cuando
se gira la cabeza o se viaja en un automovil que toma una curva muy cerrada, se siente el
cambio de direccién. Si no se esta acostumbrado a este tipo de estimulos, la sensibilidad al

movimiento puede provocar mareos [33].

Canales semicirculares
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Figura 1.7: Ubicacion del sistema vestibular [23].

Toda esa informacion es adquirida por el sistema nervioso central para determinar la posi-

cion de la cabeza, asi como la velocidad y direccion de los movimientos a los que es sometida.
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Esta informacion es integrada a nivel central donde, aunada con aquella proprioceptiva y
visual, permiten establecer esquemas de la posiciéon y la dindmica de los desplazamientos del
organismo. Por su parte, el sistema vestibular se compone de dos sensores principales, los

organos otoliticos y los canales semicirculares [13].

Superior

Semicircular Ampulice

Common
Ducts

Canal

Posterior

Ampulta Ductus Cochlearis

s Endoly mphaticus

Figura 1.8: Estructura del oido interno [26].

El oido interno se divide en dos partes: 1) la coclea que tiene funcion auditiva, y 2) el
sistema vestibular, que es la parte no auditiva [26]. Esta estructura, también llamada laberin-
to, aloja a los sensores asociados con la preservacion del balance y orientacion en el espacio
tridimensional. Uno puede distinguir entre un laberinto 6seo y un laberinto membranoso. El

laberinto 6seo es una cavidad tunelizada en el hueso temporal del craneo.

Canales semicirculares

En la Figura 1.8, se puede observar tres ductos, que son los canales semicirculares, y el
vestibulo. Este elaborado sistema de canales contiene, en sus cavidades, el laberinto membra-
noso suspendido en perilinfa'. El sistema de suspension del laberinto membranoso no permite
que se mueva relativo al craneo. Entonces, las aceleraciones que acttian en el laberinto mem-
branoso son aquellas que aplicadas por la cabeza. Los canales 6seos semicirculares alojan a
los tres canales semicirculares, mientras que el vestibulo contiene al utriculo y al saculo. El

laberinto membranoso contiene un fluido llamado endolinfa?.

1La perilinfa es un liquido acuoso del oido interno que ocupa el espacio entre el laberinto éseo y el
membranoso.
2Liquido acuoso que llena el laberinto del oido de los vertebrados
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Los otros 6rganos principales que entran en juego son los canales semicirculares que con-
sisten en tres conductos circulares con fluido en su interior, fijos en tres planos principales
aproximadamente ortogonales (anterior, posterior y lateral). Cuando el observador (piloto)
es llevado a una aceleracion angular, el momentum del fluido dentro de los canales crea un
diferencial de presion sobre la ctupula. La deformacion resultante de la ciapula provoca el
movimiento de los cabellos diminutos de la crista y la percepcion de la aceleracion angular

es llevada por las fibras nerviosas [3].

Organos otoliticos

El utriculo es el saco largo y ovalado que ocupa el vestibulo. Su parte inferior forma una
bolsa que se conoce como méacula (sacula). El otolito, una sustancia gelatinosa con granos
de carbonato de calcio en su interior, es soportado sobre la macula por hilos (cabellos) que
permiten un recorrido de deslizamiento limitado, de alrededor de 0.1 mm . La méacula es el
receptor final del 6rgano otolitico. Es un pequeno saco que contiene cabellos diminutos muy
sensibles, conocidas como células ciliadas (ver Figura 1.8). Estos sacos, utriculo y séaculo,
forman el 6rgano otolitico, y responden a aceleraciones lineales. En total, una persona cuenta
con cuatro sacos, y para efectos de la simulacién, se considerardn como masas sensibles.

Cuando la cabeza se inclina con relacion a la gravedad o cuando es acelerada, las células
ciliadas se deflectan y se transmite la percepcion de la aceleracion al sistema nervioso central.
Los otolitos funcionan idénticamente para aceleraciones lineales o inclinacién de la cabeza
hacia arriba y hacia abajo, ver Figura 1.9. Entonces, en el simulador de vuelo, la PS permitira
la percepcion de aceleracion lineal simplemente al cambiar su angulo de inclinacién respecto
al vector gravitacional en la posicion del piloto y cuando tenga movimientos coordinados

hacia arriba y hacia abajo.

s Inhibicién
Reposo Exitacion

Figura 1.9: Desplazamiento de las células ciliadas.
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Mecanorreceptores vestibulares, tactiles y proprioceptivos

Los mecanorreceptores vestibulares se se encuentran en cada una de las estructuras de
los otolitos y los canales semicirculares, se conocen como células ciliadas (Figura 1.9) y son
las responsables de la adquisicion de las sensaciones. Estan localizadas en zonas especificas:
en las crestas de las ampulas en el caso de los canales semicirculares, y en las maculas en
el caso de los 6rganos otoliticos. Sobre las células ciliadas se extiende una capa de sustan-
cia gelatinosa. Cuando se produce un giro de la cabeza la presion se modifica, y con ello
se proporcionan informaciones sobre la posicion de la cabeza en el campo de gravitacion.
Los mecanorreceptores pueden denominarse como transductores bioldgicos que responden a
deformaciones, desplazamientos, cambios de presion, entre otros.

Los mecanorreceptores tactiles son aquellos que responden a la presion o al ser tocados
(terminaciones nerviosas, discos de Merkel, corpisculos de Meissner, corpusculos de Ruffini,
corpusculos de Pacinian) [35]. Normalmente estan ligados a receptores cutaneos que permiten
percibir las presiones ejercidas en la piel debidas a las deformaciones de sostener un objeto,
tocar una superficie o alguna otra parte del cuerpo. Por ejemplo, en el caso de los pilotos de
aviones, se ubicaran en un asiento, y durante su vuelo podré percibir los movimientos a través
de las partes de su cuerpo que estén en contacto con la aeronave (piernas, espalda, manos
y pies). Es decir, que van a adquirir informaciéon a través del contacto con los controles, el
asiento, los mandos de vuelo como pedales, volante y las palancas o los botones que estan
dentro de la cabina.

El sistema proprioceptivo incluye a cualquier receptor (proprioceptor) sensorial o termina-
cion nerviosa que aporta sensibilidad interna o proprioceptiva al cuerpo. Los proprioceptores
estan localizados en los musculos, articulaciones, tendones y también en el sistema vestibular.
Mediante su estimulacién, podemos conocer la posiciéon o la velocidad y aceleracion ligada a
los movimientos del cuerpo. En otro sentido, los proprioceptores son mecanorreceptores dado
que se activan a consecuencia de la presion o traccién mecanicas [35].

Tanto los mecanorreceptores tactiles como los proprioceptivos que estan en todo el cuerpo
del piloto, como los misculos de las piernas, espalda y 6rganos internos, van a ser considerados

como una sola masa sensible.

Activacion del sistema vestibular durante un vuelo

Cada persona cuenta con un sistema vestibular izquierdo y uno derecho. La activacion
de los sensores biologicos del sistema vestibular y del cuerpo del piloto se da cuando existen

cambios en la aceleracion de la aeronave.
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Figura 1.10: Sensacién de inclinacion hacia atras [18].

Las aceleraciones y desaceleraciones lineales estimulan a los 6rganos otoliticos. Como
ejemplo, se tiene el desplazamiento hacia atras de la membrana otolitica (Figura 1.10) como
resultado de la aceleracion hacia adelante de la aeronave. La estructura del 6rgano otolitico
permite al piloto sensar desplazamientos estaticos, que serian causados por la inclinacién de
la cabeza relativa al eje gravitacional, y desplazamientos transitorios provocados por movi-

mientos traslacionales de la cabeza [33].

! Guifiada —'

Figura 1.11: Relacién de cambios en aceleracion angular adquirida por los canales semicircu-
lares [18].

Los canales semicirculares reaccionan a cambios debidos a aceleraciones angulares reali-
zadas por un giro del aviéon, pero cada canal semicircular adquiere una senal especifica. Hay
uno para cada giro de la aeronave, como se ve en la Figura 1.11. El torque inercial creado por
cualquiera de los movimientos angulares de alabeo, cabeceo o guinada hace que la endolinfa

comience a fluir, y genera la deformacion de la capula, una estructura gelatinosa localizada
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en las d&mpulas del canal, la cual propicia que se estimule el nervio vestibular y permite el
envio de informacién del movimiento al cerebro del piloto.

La importancia de conocer este tipo de sensores en el desarrollo de simuladores de vuelo
y en la construccion de algoritmo de simulaciéon dindmica como los que se presentaran en
esta tesis, radica en que existen valores (o umbrales) de sensibilidad de los 6rganos que
componen al sistema vestibular, mecanorreceptores tactiles y proprioceptivos. En el Capitulo
3 se utilizaran datos que corresponden a un valor para el umbral de aceleracion (u) lineal del
6rgano otolitico, y que servira para la construccion de algoritmos de un tipo de simulacion

dindmica de vuelo.

Instrumentos de vuelo

Como analogia hacia los biosensores descritos presentados anteriormente, se puede ver
al sistema otolitico como un acelerémetro®, pues es el que ayuda, en sistemas artificiales, a
detectar senales lineales como aceleraciones. En cambio, un canal semicircular puede compa-
rarse con un giréscopo?, pues éste, al ser montado en un eje de referencia, sensa movimientos
angulares, especificamente aceleraciones angulares.

Dentro de la aeronave, el piloto tiene la oportunidad de auxiliarse con indicadores que uti-
lizan los sistemas artificiales para no perder la nocién de su orientacion durante la trayectoria

de un vuelo.

Indicadordel

horizonte
artificial.
AIRSPEED INDICATOR ATTITUDE INDICATOR ALTIMETER
1
\ / 1 1
%S 2ea wl"'/ b
220 60 -
é:u ) L. Altimetro.
Indicadorde
velocidad.
\\\\;Trq 5
e W2 _
R e Indicadorde
-=n z=- velocidad
oty = .
DA IS vertical.
"’rf( ? ety
o 1Ty
H
Indicador TURN COORDINATOR HEADING INDICAT. * VERTICAL SPEED INDICATOR
de
banqueo. Indicadorde rumbo.

Figura 1.12: Tablero de los principales instrumentos de una aeronave.

3Dispositivo electrénico capaz de medir aceleraciones y vibraciones lineales.
4Dispositivo mecanico capaz de medir la orientaciéon de algiin aparato o vehiculo.
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De la Figura 1.12 se observan los instrumentos de navegacion de los que puede echar mano

el piloto para conocer su situacion actual durante un vuelo:

» Indicador de actitud: conocido como horizonte artificial, muestra la orientacion de la
aeronave respecto al horizonte. Con ayuda de este instrumento, el piloto tiene la infor-
maciéon de los angulos de alabeo y cabeceo del avion cuando las situaciones de vuelo no

son tan favorables.

= Indicador de velocidad: usado por el piloto en toda la etapa de vuelo para conocer la

velocidad, en nudos nauticos, de la aeronave.

= Indicador de dngulo de banqueo: muestra la velocidad de giro, o tasa de cambio del
rumbo de la aeronave. Es un instrumento giroscopico que funciona con base en el

principio de precesion.
» Indicador de rumbo: proporciona la informacién de rumbo que lleva el avién.

» Indicador de velocidad vertical: normalmente usado para informar al piloto la velocidad

instantanea de ascenso y descenso de su vehiculo aéreo.

= Altimetro: indica la altitud de la aeronave medida desde un nivel fijo, como el nivel del

mar, por ejemplo.

Asi, con ayuda de las percepciones que pueda obtener de sus sensores biologicos mas la
informacion que le proporcionen los instrumentos de vuelo, el piloto sabra con exactitud en
qué situacion se encuentra dentro del espacio de vuelo donde se lleve a cabo la simulacion (o

el vuelo real).

1.7. Planteamiento del problema

En el presente trabajo de tesis se establecera como debe actuar el sistema de movimiento
de un simulador de vuelo durante la simulacién de vuelo para representar las aceleraciones
que debe sentir el piloto durante un vuelo real. Este vuelo se limitara al plano vertical, por lo
tanto, solo se necesitan tres g.d.l. donde un pardmetro importante es la variacion del angulo
de ataque para alcanzar las actitudes requeridas en vuelo. Se proponen tres etapas de vuelo
que consiste en despegue, vuelo a altura fija y, posteriormente, el aterrizaje. En cada una de
estas etapas se presentan fuerzas que el piloto percibe, mismas que tendran que ser simuladas
por el sistema de movimiento (Plataforma de Stewart) del simulador de vuelo.

Dado que no se pueden simular las fuerzas presentes en un vuelo real, se va a establecer

un vector conocido como sobrecarga, dirigido a lo largo del centro de masas del piloto, se
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construird el algoritmo de simulacion dindmica para aviones de transporte. Con ayuda de
este vector se podran imitar las sensaciones complejas como el despegue y el aterrizaje, a
través del movimiento de una plataforma de Stewart en el plano vertical, variando su dngulo
de inclinacién, y desplazando verticalmente su centro geométrico.

Segin la posibilidad de descomponer la trayectoria de vuelo de un aviéon de transporte
por movimiento lento y movimiento rapido, en el plano vertical, se debe formar un algoritmo
de simulacion dinamica mediante la composicion de dos elementos, 1) simulacion de la orien-
tacion del vector sobrecarga, para la parte lenta de la trayectoria de vuelo; b) la simulacion
del decremento del modulo del vector sobrecarga para la parte rapida de esa trayectoria.

Entonces, un sistema de movimiento (plataforma de Stewart), debe actuar de tal manera
que su centro geométrico se desplace dentro de un espacio de trabajo definido, y es necesario
saber como debe alcanzar tales puntos que estén dentro de su region de movimiento. Para
tal situacion, los algoritmos de simulacion dictaran la manera en que los actuadores de la PS
deben cambiar su longitud para lograr el movimiento de inclinacion de la PS (parte lenta)
o de cambio de altura del centro geométrico (parte rapida), y que respeten los umbrales de

sensibilidad del piloto y se logre la imitacién de vuelo de manera correcta.
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Capitulo 2

Planteamiento matematico y algoritmo
de simulacion dinamica de vuelo en el

plano vertical

La simulacién dindmica de vuelo consiste en el uso de un simulador de vuelo para la
generacion de estimulos adecuados que imiten las experiencias de movimiento que se dan
en un vuelo real. El simulador de vuelo utiliza una PS como el mecanismo que provee los
movimientos en hasta 6 gdl. Como trabajo de esta tesis, se utilizaran solo 3 gdl de la PS.

Entonces, la PS debe moverse de tal manera que transmita aceleraciones al piloto en
entrenamiento, y éste se sienta dentro de un ambiente donde se llevaria a cabo un vuelo real.
Por esta razon, es indispensable la construccion de algoritmos de simulacion que, a través
de las tecnologias electrénicas, mecanicas y computacionales, suministren de situaciones de

movimiento especificas a los actuadores de la plataforma.

2.1. Esquema cinematico de la plataforma de Stewart y
el rango de movimiento del angulo de inclinacién y

de altura del centro geométrico

El esquema cinemético de la PS consta de describir a todos aquellos elementos que nos
ayudan a ilustrar su configuracion mecanica. En este capitulo, y como uno de los puntos
principales de la presente tesis, se presentara un esquema genérico de una plataforma de
Stewart aplicada a un simulador de vuelo. La configuracién de la PS que se trabajara sera

utilizada para un simulador de vuelo.
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Figura 2.1: Diagrama geométrico de la Plataforma de Stewart.

En la Figura 2.1, se presenta un esquema mecénico genérico de una de las PS de la
compania MOOG!. Antes de iniciar con la presentacion del esquema cinematico de la PS, se
va a considerar una geometria mas simple de la plataforma. Se ha mencionado en el capitulo
anterior que los vuelos a simular yacen en el plano vertical, lo que simplificard las cosas
para el movimiento de la plataforma movil pues, ahora, la PS también estara definida en el
plano vertical. Entonces, la simplificacion a la configuracion presentada en la Figura 1.4 sera
considerar que la plataforma tiene tres actuadores en lugar de seis, es decir, tres pares de
actuadores donde cada par se mueve independiente de los otros dos. Al tomar en cuenta esta
consideracion, el movimiento de la plataforma movil en su plano vertical va a resultar en dos
posibles movimientos lineales sobre sus ejes, en x (surge) y en z (heave), y un movimiento
angular alrededor del eje y (pitch), ver Tabla 1.1.

Por lo tanto, se tendran tres grados de libertad para generar las simulaciones de mo-
vimiento que se abordardn en este trabajo de tesis. Aunque se tienen estos tres diferentes
movimientos, para el caso de estudio presentado en este trabajo, el desplazamiento sobre
el eje x quedarad descartado, y el desarrollo de los algoritmos que se presentaran en seccio-
nes siguientes atacaran al problema de movimiento por linea vertical, sobre el eje z, y al

movimiento angular alrededor del eje y.

2.1.1. Esquema cinematico de la plataforma de Stewart

Antes de presentar el esquema cinematico de la PS en el plano vertical, se hard una
simplificacion en la geometria de la plataforma, misma que se visualiza en la siguiente en tres

dimensiones.

Thttp://www.moog.com/
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Base movil

<—— Actuadores

Base fija

Figura 2.2: Esquema cinematico de la PS en 3D.

En la Figura 2.3 se puede ver el esquema cinemaético, en el plano vertical, que representa
a la plataforma de la Figura 2.1 una vez hecha la simplificacion geométrica (Figura 2.2). Este
esquema consta de una plataforma fija, una plataforma movil, tres actuadores lineales. Los
puntos de union (juntas) Al, Bl y C1, estan siempre en la misma posicion, mientras que
A2, B2 y C2, se mueven junto con el centro geométrico de la plataforma movil. A través del
cambio de longitud coordinado de los actuadores, el centro geométrico se podra desplazar
hacia arriba y hacia abajo y, con la ayuda de estas juntas, se logra el movimiento angular

tomando como pivote el centro geométrico de la plataforma maovil.

Centro geométrico

Base movil

Actuador 1
Actuador 3

Actuador 2

ED L1 Base fija

Figura 2.3: Esquema cinematico de la PS en el plano vertical.
El movimiento de la PS se describe, tomando en cuenta la posicién de inicio para toda

simulacion de vuelo detallada en la Figura 2.3, a través del cambio de posicion del centro

geométrico de la plataforma movil. Se tienen tres variantes que se describen a continuacion.
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Actuador 1
Actuador 3

Actuador 2

B1) (Al

Figura 2.4: Representacion del cambio de altura del centro geométrico de la plataforma movil.

1. Movimiento por linea vertical (heave), ver Figura 2.4:

a) Cada uno de los actuadores (Actuador 1-3) se mueve al mismo tiempo, despla-
zando al centro geométrico de su posicion central hacia arriba y hacia abajo en

dependencia de lo requerido por la simulacion.

Actuador 1
Actuador 3

Actuador 2

Figura 2.5: Representacion del cambio de inclinacion de la plataforma movil.

2. Movimiento angular o de inclinacién (pitch), ver Figura 2.5:

a) El centro geométrico se mantiene fijo y en su posicion de inicio (Figura 2.3).

b) Para que la plataforma movil apunte hacia arriba, inclinacion positiva, Actuador 1
debe aumentar su longitud para llevar a A2 a un punto sobre el centro geométrico,
mientras que Actuador 2 y 3 deben disminuir su longitud. Dado que Actuador 2
y 3 no comparten el mismo punto de uniéon, deben de desplazarse en diferente
medida, para llevar a C2 y B2, respectivamente, por debajo del centro geométrico

de la plataforma movil.
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¢) Para que la plataforma movil apunte hacia abajo, inclinacion negativa, Actuador
1 debe disminuir su longitud para llevar a A2 hacia la plataforma fija, es decir,
por debajo del centro geométrico, en tanto, Actuador 2 y 3 aumentan su longitud.
Como en la situacion de inclinaciéon positiva, Actuador 2 debe desplazarse un poco
mas que Actuador 3, para llevar a C2 y B2, respectivamente, por encima del centro

geométrico.
3. Movimiento compuesto:

a) Consiste en realizar una composicion del movimiento por linea vertical y el movi-
miento de inclinacion de la plataforma movil. El centro geométrico seguird movién-
dose exclusivamente sobre el eje z, definido en la Figura 2.3, pero existira también
una inclinacién de la plataforma movil. Esto reducira las posibilidades del centro

geométrico para desplazarse sobre su rango de movimiento.

2.1.2. Rango de movimientos del centro geométrico en el plano ver-

tical y angulo de inclinacién de la PS

A todo el conjunto de puntos que el centro geométrico de la PS pueda llegar, se les llamara
rango de movimiento o espacio de trabajo.

EL rango de movimiento, para el plano vertical, de la plataforma movil de la PS va a
estar contenido en dos ejes, el primero, un eje de movimiento lineal (h) en la direccion z,
que representa el cambio de altura del centro geométrico de la plataforma, y el otro eje (k),
denota el movimiento angular que gira sobre el eje y de la PS, y que tiene como pivote su
centro geométrico.

La plataforma se puede mover en un ambos ejes, por separado o combinados, como se
mencion6 en el punto 1 y 2 de la seccion anterior. Entonces es posible obtener un rango
de movimiento, como el que se muestra en la Figura 2.6, y poder separar, primeramente, el
movimiento del centro geométrico de la PS en dos posibilidades, uno que es el movimiento
por linea vertical, y otro que sera el cambio de inclinacién de la plataforma mévil cuando el

centro geométrico se queda en la misma posicion.
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Figura 2.6: Rango de movimiento plataforma movil.

En la Figura 2.6 se puede observar que el centro geométrico (circulo negro al centro de la
grafica) se encuentra en la posicion (0,2.6) m, esto es porque cuando se inicia una simulacion
de vuelo, la plataforma madvil se debe colocar en una posicion de inicio que permita acceder
al mayor espacio de trabajo posible.

Por ejemplo, si se solicita realizar una tarea de simulacién que comprenda el movimiento
angular de la plataforma movil de la PS, es posible utilizar todo el rango de movimiento
presentado en la Figura 2.6. Pero si se quiere utilizar todo este espacio, no es posible mantener
al centro geométrico en la misma posicion, sobre el eje z, por lo que, para que la plataforma
movil pueda inclinarse sin modificar la altura de su centro geométrico, h, es necesario acotar
el rango de movimiento a una region mas pequena, misma que se presenta en la Figura 2.7,

a través del rectangulo gris que ahi se indica.
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Figura 2.7: Espacio de trabajo de la PS reducido para primera aproximacion.

Ahora el espacio de trabajo estard determinado por una regién rectangular, que es simé-
trica, y permitira realizar los movimientos de la plataforma moévil de manera independiente.
De esta manera, si se requiere el cambio de altura del centro geométrico o del cambio de
inclinacion, es posible generarlos por separado. Es decir, que es posible fijar un valor de A
(en el plano de la Figura 2.7) y modificar el angulo de inclinacion de la plataforma movil &,
o simplemente, generar los cambios de altura modificando h, por linea vertical, y dejar fijo
el valor de k (esto indicaria una posicion horizontal de la plataforma movil).

Esta reduccion del rango de movimiento la tomaremos como una aproximacion, pues sera
necesaria para describir como van a actuar los algoritmos de simulacion sobre los actuadores
de la plataforma. El espacio de trabajo de la PS para esta primera aproximacién puede ser,

por ejemplo, como muestra en la Figura 2.7, y estara acotado por:

Bmaz = 14°

K= (2.1)
Rmin = —8°
Rmaz = 2.9m

h= (2.2)
hmin = 23m

La simulacién dindmica de vuelo usa una PS para imitar las sensaciones que un piloto
percibe mientras vuela una aeronave. Entonces, la simulaciéon dinamica de vuelo va a estar

enfocada a dos variantes en el plano vertical:

= Cambio de angulo de inclinacion de la plataforma movil.
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= Movimiento por linea vertical del centro geométrico de la plataforma mévil.

Para lograr que se lleve a cabo la simulacion dindmica, se deben crear algoritmos de simulacion
que consisten en construir ecuaciones que representen a las variantes mencionadas y que daran
movimiento a la PS. En general para cada uno de los movimientos en el plano vertical, los
actuadores de la PS, quienes mueven el centro geométrico de la PS, deben moverse de acuerdo

a lo siguiente:

1. Se replicara la aceleracion inicial del avion con un valor muy cercano al real. Pero esto

provocara que los actuadores alcancen su limite de operacion.

2. Al estar proximo a ese limite de operacion, los actuadores se iran desacelerando hasta

alcanzar, eventualmente, su paro.

3. Por dltimo, la PS regresara a su posicion inicial pero su velocidad serd mucho menor
al umbral sensorial del piloto, a manera de que el usuario no perciba el regreso a la

posicion de inicio y pueda realizar otro ejercicio, retomando el punto 1.

Con base en la Figura 2.7 es posible declarar que, dado el espacio de trabajo reducido para el
plano vertical, los movimientos de la PS pueden descomponerse en tres situaciones, la primera
se relaciona con el movimiento tnicamente mediante el cambio de inclinacion de la plataforma
movil alrededor de su centro geométrico; la segunda, se realiza a través del movimiento del
centro geométrico sobre la linea vertical que representa el eje z del sistema de referencia de
la PS, sin tener la presencia de movimiento angular de la plataforma; la tercera, se refiere al
movimiento combinado de estas dos opciones. La primera opcién se desarrollara en el presente

Capitulo 2, mientras que la segunda, sera elaborada en el Capitulo 3.

2.2. Planteamiento fisico y matematico de simulacion di-

namica para vuelo lento

La aplicacion de la PS esta orientada hacia el movimiento de un simulador de vuelo para
un avion de transporte, por lo tanto es necesario realizar el andlisis correspondiente a una
trayectoria de vuelo de la aeronave que se desplaza en el plano vertical. Esto nos indica que
existirain movimientos lineales en el eje x del cuerpo del aviéon, y sobre su eje z, asi como un

movimiento de rotaciéon al rededor del eje y del cuerpo del avion.

47



2.2.1. Planteamiento fisico del problema de simulacién dindmica

La trayectoria de vuelo del avion en el plano vertical, fue realizada mediante simulacion
por computadora con ayuda de un Modelo de Dinamicas de Vuelo (FDM, por sus siglas en
inglés) [8] incluido en el simulador de vuelo, de codigo abierto y multiplataforma, FlightGear
[1], en donde se incluyen las ecuaciones de movimiento para la aeronave, considerada como
cuerpo rigido. Se utiliz6 la configuracion de una aeronave de transporte cuyas caracteristicas

generales son las siguientes:

Modelo: Fokker 50.

Compania constructora: Fokker (Holanda).

Peso: 18600 kg (sin combustible).

Envergadura: 29 m.

Velocidad méaxima: 560 km/h.

Velocidad de crucero: 530 km/h.

= Tipo de motor: Pratt & Whitney Canada PW127B.

El modelo de aeronave Fokker 50 (Figura 2.8) es usado tanto para fines militares como

comerciales (de transporte).

Figura 2.8: Fokker 50 .

A continuacion se presentan datos de vuelo, obtenidos de FlightGear, para el plano ver-

tical.
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Figura 2.9: Altitud del c¢.m. durante la trayectoria de vuelo.

En la Figura 2.9 se puede observar el movimiento del c.m. del avién en el plano vertical a
través del cambio de altura con respecto al tiempo. El cambio de altitud se da a lo largo del
eje z de la trayectoria de vuelo. Se distingue el inicio de la simulacién, cuando la aeronave, en
el tiempo inicial, estd en reposo, posteriormente incrementa su altitud a unos 190 m sobre el
nivel del mar cuando han pasado 130 segundos. Luego se mantiene a una altitud casi constante
por poco mas de 400 segundos, y luego comienza su descenso para el posterior aterrizaje hasta
que llega a la altitud de inicio. La situacién de vuelo lento, para la simulacion, se lleva a cabo
entre el tiempo ¢ ~ 150s a t ~ 230s, y luego entre ¢t ~ 300s y ¢t ~ 360s (el movimiento
rapido en esta trayectoria de vuelo puede encontrarse, por ejemplo entre el tiempo ¢t ~ 380 s
y t ~ 460 s).
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Figura 2.10: Velocidad absoluta del c.m. durante la simulacion de vuelo.

En la Figura 2.10 se presenta el valor de velocidad absoluta del c.m. de la aeronave para la
trayectoria de vuelo en el plano vertical, en donde se incluyen los valores de las componentes
la velocidad del c.m. en x, v 2,. En la grafica, se observa como se da el incremento de

velocidad para lograr el despegue y llegar a la altitud mostrada en la Figura 2.9, y posterior
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al ascenso, la velocidad se trata de mantener con variaciones pequenas para lograr que el c.m.
se mantenga en la altitud fija de 190 m. Hacia el final de la simulacién de vuelo, la velocidad
disminuye abruptamente con el objetivo de obtener el descenso de la aeronave, y tocar la
pista de aterrizaje, por ultimo, el avion debe frenar para lograr su paro completamente, por

lo que la velocidad va decreciendo hasta alcanzar |V] = 0.

lal (mis”)

[N}
T
|

1] 100 200 300 400 500 B00 700
tiempo (s)

Figura 2.11: Mddulo de la aceleracion absoluta del c.m. para el vuelo simulado.

La Figura 2.11 permite visualizar los cambios de velocidad respecto al tiempo, es decir,
se tiene una lectura para la aceleracion absoluta del c.m. en el plano vertical. Los valores que
se muestran en la grafica anterior no son muy grandes, a excepcion del valor de aceleracion
absoluta en el tiempo t = 710 s, en donde se tiene el contacto con la pista, y la velocidad
decrece muy rapido, por lo tanto, el registro de la aceleracion absoluta es el mas alto durante
la simulacion. Para la situacion de vuelo lento, los valores de aceleracion absoluta del c.m. de
la aeronave no son muy grandes, y en algunos intervalos, se mantiene casi constante, por lo
que entra en el rango de movimiento lento del avion, es decir, la aceleracion no tiene cambios
abruptos durante la simulacion.

Como se menciond en el Capitulo 1, donde se aplico el teorema de Tikhonov para distinguir
entre dos tipos de movimiento de la trayectoria de una aeronave dadas sus ecuaciones de

movimiento, es factible presentar las situaciones de vuelo lento y rapido.
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Figura 2.12: Intervalo de tiempo que alberga los movimientos lentos de la trayectoria de
vuelo.

Es posible que los valores de aceleracion absoluta del c.m. de la aeronave no cambian
en gran medida, de hecho, en la Figura 2.12 puede verse que se tiene un comportamiento
casi constante para el valor de |d@|. En este tipo de situaciones es posible hablar o identificar
situaciones de vuelo lento de la trayectoria de movimiento de una avion de transporte, como
el descrito al inicio de esta seccion.

Las fuerzas que se generan en el c.m. de la aeronave son muy grandes y no pueden ser
representadas directamente a través del movimiento de la PS, puesto que es un elemento me-
canico muy limitado. Sin embargo, es posible construir elementos presentes en la trayectoria
de vuelo que se puedan representar por la PS para generar al piloto en entrenamiento, los
estimulos adecuados que sentiria en un vuelo real. Estos elementos presentes en vuelo seran,
basicamente, un vector y su angulo de orientacion.

El planteamiento fisico de la simulacion dindmica de vuelo consiste, entonces, en realizar
una andalisis vectorial de la trayectoria de movimiento de una aeronave en el plano vertical,
dado un vuelo real, y construir vectores de vuelo que actiien a través del c.m. del avion y
a través de la posicion del piloto que controla el vehiculo. El elemento a definir es el vector
sobrecarga y la orientacion que éste presenta en las situaciones de vuelo simulado. Para
definir al vector sobrecarga, se necesita primero la descripcion de otro vector conocido como
gravitoinercial [12].

El vector gravitoinercial tiene su nombre por el hecho de que esta formado por dos com-
ponentes vectoriales de vuelo, una gravitacional y otra inercial. Este vector se ve reflejado
tanto en el c.m. de la aeronave como en la posicion del piloto. El piloto sentird la influencia
de este vector a través de los sensores bioldgicos de su cuerpo. Las componentes del vector

gravitoinercial se detallan a continuaciéon y se visualizan en la Figura 2.13.

= Gravitacional: siempre estd presente en todas las etapas de vuelo y se debe a la influencia

del campo gravitacional terrestre, desde que el avion esta detenido, a punto de despegar
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y cuando estd en el aire. El elemento gravitacional esta dirigido hacia el centro de la
Tierra, y se considerard actuando a través del centro de masas del avion, pero su
Y ?

influencia es presenciada en la ubicacion del piloto en la aeronave.

= Inercial: este constituyente es el resultado de las aceleraciones generadas por cambios
de velocidad absoluta y actitud de la aeronave, presentes en el cuerpo del piloto. Este
elemento actia en sentido contrario al vector de aceleracion del c.m. del avion puesto

que la inercia es una propiedad tanto del cuerpo del avion como del cuerpo del piloto.

El vector gravitoinercial se debe ubicar, para efectos de simulacion, en el cuerpo del piloto.
La expresion “cuerpo del piloto” se utiliza asi pues se considera al piloto como un cuerpo
representado por su cabeza y su tronco mas los brazos, excluyendo las piernas. Dentro de
la cabeza del piloto se encuentran sus sensores biologicos, que ayudan a adquirir las senales
debidas a las aceleraciones presentes en vuelo. Para el vuelo lento, los sensores que entran en

accion son los canales semicirculares, pues miden los cambios angulares a través del tiempo.

Figura 2.13: Descripcion del vector gravitoinercial del c.m. del avion.

De la Figura 2.13, se propone construir lo siguiente:

MW = Mg+ TP + R*" (2.3)

M (W = g) = T+ fioere, (2.4)

donde TP representa la fuerza de empuje de los motores actuando sobre el eje cuerpo x

y Raero son las fuerzas aerodinamicas. Siendo el vector gravitoinercial la parte izquierda de
la Ec. (2.4):

FC=M (WC - g) (2.5)
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Luego, se divide la Ec. (2.4) por M y go, donde gy es la aceleracion de caida libre a nivel

del mar:

= (we - g> _ (TP+R“€’"°> , 2.6
90 goM (2.6)

y de aqui se define a la aceleracion aparente en el c.m. como:
a=w°—-3g. (2.7)

La Ec. (2.6) relaciona las aceleraciones del cuerpo rigido, representadas en el c.m. de la
aeronave, con los valores las fuerzas aerodinamicas, que contienen los coeficientes aerodi-
namicos caracteristicos de la misma, y las fuerzas propulsivas, dadas por el tipo de motor
que tenga la aeronave. Se hard uso de la aceleracion aparente para la definicién del vector

sobrecarga, el cual se detallard mas adelante.

1
Lo
90 goM

(77 ) 2

2.2.2. Definiciéon del vector sobrecarga en el plano vertical para la
posicion del piloto

Lo que necesita un simulador de vuelo para generar simulaciones correctas es representar
los datos de un vuelo, incluidos en el vector gravitoinercial, pero éste es muy grande para
ser simulado por la PS, pues tiene restricciones geométricas muy pobres para alcanzar las
aceleraciones reales de un avion. Por esta razon se necesita crear un vector, que sea mucho més
pequeno, que esté directamente relacionado con el vector gravitoinercial. Se define entonces
el vector sobrecarga, 77, el cual es adimensional y contiene toda la informacién de vuelo
de una aeronave, especialmente las aceleraciones del c.m. del avion, donde se encuentran
incluidos los coeficientes aerodindmicos, ademés de ser funcional para construir algoritmos
de simulacion dindmica de vuelo. El vector de sobrecarga es mucho mas pequeno que el
vector gravitoinercial, pues estd reducido en magnitud con ayuda del valor de la constante
de gravedad y la masa del avion, ademas tienen direcciones opuestas.

Con ayuda de la Ec. (2.8) se puede reescribir el vector gravitoinercial como

FC = —Mgyii©, (2.9)

donde 7% es el vector sobrecarga en la posicion del c.m. (C') de la aeronave:
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1
i = —a“ (2.10)

El vector sobrecarga tiene valores adimensionales, y es mucho méas pequeno que el vector
gravitoinercial, como dato, para un avion de carga, el vector de sobrecarga puede tener un
valor maximo de 3, es decir, n¢ < 3.

Una vez que se ha construido el vector sobrecarga en la posicion del c.m. del avion, es
tiempo de trasladarlo a la posicion del piloto. Se recuerda al lector que la simulacién de vuelo
a través de un simulador de vuelo esta orientada al entrenamiento de pilotos, por lo que se
debe realizar el estudio en la posicién que ocupa éste dentro de la aeronave.

Entonces se debe elegir un nuevo punto donde actuara el vector gravitoinercial, el cual
debe estar dentro de la cabina del aviéon, y debe ubicarse en donde se encontraria sentado el
piloto. Se propone esta ubicaciéon aproximada a la boca del estémago del cuerpo del piloto.
Ademas, se considera que el piloto estéa localizado a lo largo del eje cuerpo z, y no esta muy
lejano del c.m. del avion, por lo tanto, es posible considerar que el vector gravitoinercial va
a actuar de forma similar tanto en el c.m. del avién como en el cuerpo del piloto.

De manera grafica, y con el fin de ejemplificar visualmente al vector de sobrecarga, se
muestra la Figura 2.14 donde, ademas, se colocan las componentes inercial (mWN ) y gravi-
tacional (mg) del vector gravitoinercial en el cuerpo del piloto. El punto N es un punto fijo
que representa a todas las masas sensibles (los sensores biologicos y todo el cuerpo) del piloto,
y el punto NV, representa a las mismas masas sensibles pero cuando estdn en movimiento. La
hipotesis que se plantea para la simulacion es que el punto N se va a localizar en el centro
del cuerpo del piloto y estard siempre fijo durante la simulaciéon de vuelo lento Se ubicaré,

aproximadamente, en un punto central en el torso, alrededor de la boca del estomago.

Figura 2.14: Relacién del vector gravitoinercial y sobrecarga para la posicion del piloto.
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La ubicacion del piloto es distinta a la del c.m. de cualquier aeronave, y depende de
la configuracion geométrica de ésta. Para fines practicos de la simulacion de vuelo lento se
considerara al piloto como punto central de calculos representado por el punto N. La razén
de tener esta consideracion tiene fundamento en que cuando se vaya a trasladar todos los
calculos de simulaciéon dinamica del vuelo al movimiento de la plataforma moévil de la PS, se
realicen de manera directa. Primeramente, se debe construir el vector gravitoinercial en la
posicion del piloto, FP?. El subindice p denota que este vector estd ubicado en la posicion del

piloto. Entonces,
mfp—f—éfp—i-kfp:ﬁp:—m(WN—j):m<§’—I/I7N) , (2.11)
siendo m la masa del piloto y,

W =W+ we, (2.12)

donde W es la aceleracion inercial de un punto fijo en el cuerpo del piloto. W es la
aceleracion de las masas sensibles alrededor del punto N. Existe una relacién entre el vector
gravitoinercial F¢ y ﬁp, dada por la presencia de la aceleracion aparente, @©. Cuando se tiene
la situacion de vuelo lento, las aceleraciones de las masas sensibles son muy pequenas, y se
puede considerarW® = 0, v los vectores gravitoinerciales en ambas posiciones serian idénticos
en forma. La parte izquierda de la Ec. (2.11) muestra tres sumandos, el primero se identifica
como la fuerza que acttia en el centro de masas del cuerpo del piloto; el segundo término
se relaciona con fuerzas de viscosidad propias de los componentes del cuerpo del piloto; el
tercer término se relaciona con los efectos de elasticidad que indican el desplazamiento de los
organos del cuerpo del piloto alrededor del punto N, es decir, como se deforman los 6rganos
sensibles al cambio de las aceleraciones de un vuelo. Como se tiene el movimiento relativo
del piloto, que esta montado sobre una aeronave que tiene una trayectoria de movimiento
lento, los dos primeros términos de la Ec (2.11) seran descartados, considerando tinicamente
los efectos de elasticidad de las masas sensibles del cuerpo del piloto.

El vector gravitoinercial en la posicién del centro de masas del cuerpo del piloto queda

definido por:
P =m (g— WN> . (2.13)

La definicion del vector sobrecarga en la posicion del piloto, se realiza mediante la ayuda
de la Ec. (2.8) como:
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ar . (2.14)
El término a? es la aceleracion aparente en la posicion del piloto dada por:

@ = (WN . *) . (2.15)
Y el vector gravitoinercial en la posicion del piloto ahora se puede escribir como:

FP = —mg,i?. (2.16)

Dado que 7 esta compuesto por W, que a su vez contiene la aceleracion del c.m. de la

aeronave, puede escribirse el vector sobrecarga en la posiciéon del piloto como la suma de dos

componentes, el vector sobrecarga 77 méas la componente relativa al c.m. del avion, es decir:
= L ren L rec - o, 1iza
o LY g) = L (e i) —ae L .17
9o 90 90
Para calcular el angulo de orientacién de 7P en el plano vertical, se tiene
FP nk
Kk = arctan (F—2> = arctan (n—g) . (2.18)

Definicién del vector sobrecarga para el plano frontal

De manera similar al analisis realizado para el plano vertical, se define el plano frontal para
visualizar al vector sobrecarga y definir su orientaciéon. De manera practica, se ha decidido
que la orientacion del vector sobrecarga en el plano frontal se mida como positivo en sentido

contrario a las manecillas del reloj, desde el eje z,, mediante el angulo y,.
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Figura 2.15: Orientacion del vector sobrecarga y gravitoinercial para un giro a la derecha.

El proceso es similar al realizado para la orientacion en el plano vertical del vector de
sobrecarga, por lo tanto, en el plano frontal (Figura 2.15) la orientacién del vector sobrecarga

esta dictada por:

np
Xp = arctan (n_z) + 7. (2.19)

Para el plano frontal también se pueden identificar dos situaciones, cuando la aeronave
gira a la derecha y cuando gira a la izquierda, para las cuales se respeta la Ec. (2.19), y el

valor de n,, es el que las diferencia, entonces:
= Giro a la derecha: n? <0y n? <0 (FF > 0).
= Giro a la izquierda: n? <0y n? >0 (FF <0).

El vector sobrecarga se puede definir mediante su médulo y dos adngulos, es decir, como
si fuese a ser descrito en coordenadas esféricas. Afortunadamente, ya se ha mencionado la
definicion de este vector, 777, y un angulo de orientacion, k,, girando al rededor del eje y,
del cuerpo del avion. El segundo angulo a utilizar es x,, que en términos aeronduticos estd
relacionado con un angulo de la trayectoria de vuelo conocido como alabeo; a diferencia
del angulo K, que se relaciona con el cabeceo de la aeronave. Entonces, el angulo x, va a
representar el giro al rededor de x; del cuerpo de la aeronave, positivo en sentido contrario

de las manecillas del reloj. Entonces el vector sobrecarga estaria representado por:

P = {7, 5, X} - (2.20)
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La Ec. (2.20) contiene al moédulo del vector gravitoinercial, dato que sera de gran utilidad
en el desarrollo del Capitulo 3; y dos angulos, de los cuales uno sera utilizado para la cons-
truccion de los algoritmos de simulacion de vuelo lento. El angulo que se usara en el presente
Capitulo 2, serd el angulo de orientacion x,, usado para generar simulaciones dinamicas de
vuelo en el plano vertical para vuelo lento. El otro angulo, x,, serd usado para un trabajo a
futuro.

Sin embargo, durante un vuelo real existen otros datos como el angulo de alabeo, x,, que
también deberia ser representado por la PS, pero esta situacion sera para un caso de estudio
posterior al planteado en la presente tesis. El dngulo x,, en el sistema de referencia de la PS,
se logra mediante el giro alrededor del eje xp, cuando se tienen giros a la izquierda o a la
derecha generados por la aeronave.

Suponga que se tienen estos dos movimientos angulares en un vuelo, y se presentan las

siguientes dos opciones :
1. Realizar el giro por el 4ngulo Y, y posteriormente por k.
2. Realizar el giro, primeramente, por el 4ngulo k, y luego por Y.

La eleccion de cualquiera de las opciones anteriores depende de la configuraciéon de la si-
mulacion de vuelo (o vuelo real) que se esté ejecutando. Para situaciones de vuelo lento,
estos angulos pueden conmutarse, es decir, que se puede tener tanto una como la otra opcion

durante el vuelo. Como ejemplo, considérese la secuencia de giro planteada por la opcion 1.

Un

Figura 2.16: Giro por angulo .

En la Figura 2.16, el giro se realiza alrededor del eje z; variando el angulo x,.
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Figura 2.17: Giro por angulo k.

A continuacién, se gira sobre el eje vy, en la Figura 2.17 para tener el cambio en el angulo
Kp, completando la secuencia de giro y obtener la orientacion del vector sobrecarga en todo

el espacio.

2.2.3. Planteamiento matematico del vector sobrecarga para movi-

mientos lentos en el plano vertical

El planteamiento matematico del vector de sobrecarga estara dado por una ecuacion que
indique la orientacién de este vector en todo momento, se representard mediante el angulo

kp, medido desde el eje z del cuerpo del avion.
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Figura 2.18: Orientacion del vector de sobrecarga durante el descenso.

De nuevo, a partir de la Ec. (2.18), y con ayuda de la Figura 2.18, el &ngulo de orientacion

kp se establece como sigue:

Kp = Kq+ T, (2.21)

z

np
K, = arctan (—g) +. (2.22)

En el Anexo C se presenta un andlisis complementario para determinar el 4ngulo «,. Se
presenta a continuacién, un andlisis complementario para entender el valor del angulo de
orientacion del vector sobrecarga en la posicion del piloto. El valor de la componente 2z de

sobrecarga siempre va a estar muy cercano al valor de la unidad puesto que:

1 " 1 o 1 Wi
AP — " 0o | = - 0o | = " 0 . (2.23)
0 0 0
ny a; WY — go

En la Ec. (2.23), tanto la aceleracion W2 como W2 pueden ser cero, puesto que es la
aceleracion que tiene el cuerpo del piloto respecto al sistema de referencias situado en el c.m.
del avion. Entonces, cuando W = W/ = 0, se tiene una situacién de vuelo estable, por
ejemplo, cuando la aeronave estd volando a una altitud fija. Pero el valor de gy nunca va
a cambiar, pues se ha considerado que el campo gravitacional es constante para todas las

altitudes. Por lo tanto, el valor de n? # 0.
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El planteamiento mateméatico de simulacion se propone como sigue:

Ks = —Kq - (2.24)

Donde k4 es el angulo de inclinacion, en el plano vertical, de la plataforma movil de la
PSy,

T T
k< 2.95
5 < Hs <5 (2.25)
Se tiene que:
nk F?
ks = —arctan (n_§> = —arctan <—§,) . (2.26)

Se puede comentar, de la Ec. (2.26), que la parte izquierda representa el sentido matemé-
tico de la construccion del algoritmo del algoritmo de simulaciéon de orientacion del vector
sobrecarga, mientras que la parte derecha de esa ecuacion, asocia el sentido fisico dado por
las componentes del vector gravitoinercial presente en la trayectoria de vuelo en el plano
vertical.

En la seccion 2.3 de este capitulo, se trabajara con este nuevo angulo kg para construir
el algoritmo de simulacion correspondiente a la componente lenta del vector sobrecarga.

De los datos de simulaciones de vuelo, y con ayuda de las Ecuaciones (2.8), (2.18), (2.14)
y (3.33), se han obtenido graficas que se presentan como primeros resultados para los valores

de sobrecarga y su inclinaciéon en las posiciones del c.m. y del piloto, sobre la aeronave.

A -

| | | | | | | | |

0

100 150 200 250 300 350 400 450 500
tiempo (s)

Figura 2.19: Valor absoluto del vector sobrecarga en la posicion del c.m. del avion.

El vector de sobrecarga que actta en la posicion del c.m. de la aeronave para movimientos

lentos, se representa a través de la Figura 2.19, que indica cémo va cambiando el valor
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absoluto de este vector a través del tiempo. Note que el valor absoluto del vector sobrecarga
en esta posicién, para la situacion de movimiento lento, estara rondando el valor de la unidad,
puesto que, a medida de que el valor de We se vaya modificando en un rango pequeno, el

valor predominante es el del campo gravitacional, segtn la Ec. (2.7).

206 —

04 —

i} | | | | | | | | |
100 150 200 260 300 350 400 450 500

tiempo (s)

Figura 2.20: Valor absoluto del vector sobrecarga en la posicion del piloto.

El valor del vector sobrecarga en la posicion del piloto cambia en relacion al presentado
para la posicion del c.m. del avidén, como se muestra en la Figura 2.20. Esto se debe a que
estas dos posiciones estan separadas a una distancia no tan grande pero considerable, por lo
tanto, para una trayectoria de vuelo definida, los valores de sobrecarga para las posiciones
antes mencionadas varian, pero no en gran cantidad. Al igual que de |7i%|, el valor de |7i?| va

a estar rondando el valor de la unidad para la situacion de vuelo lento en el plano vertical.

k)

3 | | | | | | | | | |
180 200 220 240 260 280 300 320 340 360

tiempo (s}

Figura 2.21: Angulo de orientacion del vector sobrecarga en la posicion del c.m.

Ahora, se debe mostrar como cambia la orientacion del vector sobrecarga, y es a través
de la Figura 2.21 que se observa que el valor del angulo x varia en una regiéon muy pequena

pues la trayectoria del c.m. de la aeronave esta en la situacion de vuelo lento. Asi mismo, es
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posible identificar que hay un intervalo de tiempo (340 < t < 360 s) para el cual k = 0, esto
indica que durante el vuelo lento, el avién entré en una situacion de vuelo a altura fija, y se

puede decir que alcanzé un valor casi constante en su aceleracion .

180 200 220 240 260 280 300 320 340 360
tiempo (s)

Figura 2.22: Angulo de orientacién del vector sobrecarga en la posicion del piloto.

El angulo de orientacion, k,, del vector sobrecarga en la posiciéon del piloto va a tener
un comportamiento similar al establecido por k. En la Figura 2.22 puede verse este com-
portamiento para la situacion de movimiento lento de la trayectoria del vuelo simulado en
la posicion del piloto. La variacién de x, es mayor a la de k, puesto que estdn medidos en
puntos distintos dentro de la aeronave, uno en la posicion del piloto y el otro en la posicion

del c.m. del avion, respectivamente.

2.3. Algoritmo de simulacién para el dngulo de orienta-
cion de sobrecarga en el plano vertical para vuelo

lento

Una vez que se ha definido como cambia la orientacion del vector de sobrecarga en la
posicion del piloto durante un vuelo, es necesario llevarlo a su representacion a través del
movimiento de la plataforma movil de la PS. Esto es porque los algoritmos de simulacion
dindmica van a establecer de qué manera se tendran los cambios en las longitudes de los
actuadores para lograr el movimiento angular de la plataforma movil, dejando fijo al centro
geométrico de la PS.

La relacion entre el &ngulo de orientacion del vector sobrecarga sobre la posicion del piloto
en la aeronave y sobre la posiciéon del piloto en la PS, depende de cémo se mida con respecto

a un eje de referencia en cada sistema. Para representar el dngulo de orientacion del vector
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sobrecarga a través de la PS, es necesario definir como van a ser medidos los angulos de
orientacion del vector sobrecarga, puesto que la PS esta fija a la Tierra.

La PS, en el plano vertical, la podemos ver como un sistema cartesiano, donde el eje x
positivo apunta hacia la derecha de la plataforma maévil, mientras que el eje z positivo apunta
hacia abajo, con el objetivo de que se tenga el mismo sistema que se tiene durante un vuelo
simulado. Se muestra en la Figura 2.23 el &ngulox,, de orientacién del vector de sobrecarga en
el plano vertical, reflejado en la PS, y se debe definir la relacién con el angulo de inclinacion

de la plataforma movil de la PS.

Ks = —Kq . (2.27)

Donder; es el angulo de inclinaciéon o de cabeceo, medido positiva en sentido contrario

de las manecillas del reloj, desde el eje x, de la plataforma.

Actuador 1
Actuador 3
Actuador 2

Figura 2.23: Configuracion del sistema de referencia de la PS y los elementos de simulacion
dindmica de vuelo.

La razén por la cual es posible la igualdad (2.27) se debe a que, para un vuelo lento,
la componente inercial del vector gravitoinercial cambia muy poco y su frecuencia es baja,
por lo tanto, el vector sobrecarga no tiene variaciones tan grandes en su orientacion en el
plano vertical. La componente gravitacional esta siempre presente, tanto en vuelo como en el
simulador fijo al suelo. La relacién matematica entre las aceleraciones que siente el piloto en
vuelo y su representacion mediante el cambio de inclinacion de la plataforma moévil de la PS
esta dada por los valores de W y k,, de tal manera que cuando W¥ > 0 entonces ks > 0,
y para el evento donde W/ < 0 entonces x, < 0.

Para generar los cambios de inclinacion de la plataforma movil, s, los actuadores deben

64



cambiar su longitud para extenderse o contraerse y lograr, mediante el movimiento coordinado
de los 3 actuadores, el &ngulo de cabeceo deseado.
La relacion entre el angulo de inclinacion de la plataforma maévil y el angulo de orientacion

del vector sobrecarga se da de la siguiente manera:

ng
ks = —arctan (n_g) . (2.28)
Donde FP > 0 (n? < 0), y se han definido siguientes criterios de simulacién dindmica de

vuelo lento:

1. Si la aeronave se encuentra acelerando, FP > 0 (n? < 0), entonces k, < 0, por lo tanto

ks > 0.

2. Si la aeronave se encuentra desacelerando, FP < 0 (n2 > 0), entonces k, > 0, por lo

tanto xy < 0.

La manera de lograr la imitaciéon de las aceleraciones presentes en vuelo resulta, de haber
definido el vector sobrecarga, y de representar su orientaciéon mediante la inclinacién de
la plataforma movil de la PS. En la Figura 2.23, se muestra un vector apuntando hacia
abajo sobre el eje z, representando la componente gravitacional del vector gravitoinercial,

que siempre estara presente tanto en vuelo como en la superficie a la que esté fijada la PS.

Actuador 1
Actuador 3

Actuador 2

Figura 2.24: Esquema del cambio de longitud (AL) de los actuadores.

Se tomara en cuenta dos casos de la simulacion de vuelo, y la relacion (2.28). Los casos

que se consideran son la situaciéon de ascenso de la aeronave y el descenso.
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= Ascenso: los Actuadores 1, 2 y 3 se deben mover de manera coordinada para lograr

el cabeceo de la plataforma movil, como lo muestra la Figura 2.24, dejando al centro

geomeétrico fijo.

e Actuador 1:

ALy = risin (ks) = —r18in (Kq)

ALy = —rysin <arctcm (

p
-z
p
z

)), nb <0, F? >0

(2.29)

(2.30)

Los Actuadores 2 y 3 (y sus cambiosALs y ALg), estan en el lado izquierdo de la

plataforma movil, tomando en cuenta que su centro geométrico es el origen del sistema

de coordenadas de la PS, por lo que ra3 < 0.

e Actuador 2:

ALy = rosin (ks) = 198in (—kq) = —T95in(K,) ,

np
ALy = —rysin <arct(m (—i)) , nb <0, F?>0
nz

e Actuador 3:

ALs = r3sin (ks) = r38in (—kq) = —13sin(ky) ,

ALz = —r3sin <arctan (

p
-z
p
z

)), nb <0, F? >0

(2.31)

(2.32)

(2.33)

(2.34)

= Descenso: se tiene otro caso de simulacién dinamica, que involucra la actitud de una

aeronave cuando esta en descenso. En este caso, la plataforma moévil debe inclinarse

de manera inversa al caso anterior, es decir, que tanto AL; como ALy y ALz, van a

cambiar su longitud en sentido contrario.
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e Actuador 1:
nP
ALy = —rysin (arctan (—;)) , nb>0,Ff>0. (2.35)
Nz
e Actuador 2:
nP
ALy = —rysin (arctan (—i)) , nb>0,F!>0. (2.36)
nz

e Actuador 3:

p

ALz = —r3sin (arctan (%)) , nb>0,Ff>0. (2.37)

Nz

Las Ecs. (2.30) y (2.35) son totalmente iguales, asi como (2.32) y (2.36), (2.34) y (2.37),
y se puede ver que la variable que dicta el movimiento hacia arriba o hacia abajo de cada
actuador, es el valor de n?, pues cambia de signo dependiendo de la actitud de la aeronave
durante el vuelo simulado.

Los valores de AL;, j = 1,2, 3, indican el cambio de longitud medidos a partir horizontal
(linea punteada) que se muestra en la Figura 2.24, sin embargo, es necesario expresar la
longitud efectiva de cada uno de los actuadores lineales a partir de la posicién de inicio
(Figura 2.3). En el Anexo C se presentan las ecuaciones para AL;, j = 1,2,3 escritas para
su aplicacion desde el punto de vista ingeneril.

Para calcular las longitudes efectivas de los Actuadores 1, 2 y 3, se necesitara definir
un esquema que indique relaciones vectoriales entre cada elemento de la PS, tomando como

punto de referencia la plataforma fija.
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Figura 2.25: Esquema cineméatico para longitudes efectivas de los actuadores lineales.

El cambio de angulo de inclinacion de la plataforma movil, ks como se menciond ante-
riormente, requiere tener un cambio de longitud de los actuadores de la PS, con respecto a
la linea punteada horizontal de la Figura 2.25, donde los puntos A2, B2 y C2, son los puntos
sobre la plataforma moévil que se deben mover a través del cambio de longitud efectiva de
cada actuador. Considere que el vector columna L representa la longitud del Actuador 1
medida desde su unién a la plataforma fija, A1, hacia la junta en la plataforma maévil, A2; Ly
representa la longitud del Actuador 2 uniendo los puntos Bl y B2; Eg representa al Actuador
3 al unir los puntos C'1 y C2. La longitud efectiva se describe como la magnitud del vector de
cada actuador. A continuacion se presenta un analisis complementario, utilizado normalmen-
te por los ingenieros especializados en el sistema de movimiento de un simulador de vuelo,
que muestre como debe cambiar la longitud de cada actuador para alcanzar la inclinacion
requerida por la plataforma movil.

Primeramente se analizara la longitud efectiva del Actuador 1,

El). Segun el analisis
cinematico, similar al realizado en [36, 38|, con base en la Figura 2.25 y con ayuda de los

datos mostrados en la Figura 2.24, se tiene que:
Ly =74 — Py, (2.38)

donde 74 es el vector que une al punto A2 con el origen del sistema de la plataforma fija,

Oys, dado por:
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=Tyt (Foa) (Pr) - (2.39)

. T
siendo Pyy = | 41 0 2z ] el vector que une al punto A1l con el origen del sistema
. T
de la plataforma fija en el eje xy¢, Pas = [ ricosks 0 r1sinKs } el vector que une al

. T
punto A2 con el origen del sistema de la plataforma movil en el eje xy,,, T, = [ 0 0 hy }
el vector que une el origen de la plataforma fija,Op, con el origen de la plataforma mévil,

Ovm, ¥ R4 es la matriz de rotacion de la plataforma movil relativa a la plataforma fija,

coskg 0 —sinkg

Rr ot — 0 1 0

sinks 0 coskg

Entonces, la longitud del Actuador 1 es:
L =T+ <§A> (13,42) ~ B, (2.40)

Ahora, desarrollando para Ly:

cosks, 0 —sinkg 71COSKg Tl
Li=1| 0 |+ 0 1 0 0 - 0
ho sinks 0 coskg r18INK ZA1

r1c08% ks — 11SIN%Ks — T a1
0

2r18inkcosks + hg — za1

pl
Il

Los valores x 41, z41 son las coordenadas del punto Al que son fijas en todo momento,
mientras que el punto hg es la altura fija a la que estd ubicado el centro geométrico de la

plataforma moévil, Oy,,. La longitud efectiva del Actuador 1 es:

N

—

L = ((7“16032/{3 — ALysinkg — xA1)2 + (2ALycosks + ho — ZA1)2> (2.41)

Para la longitud efectiva del Actuador 2, se tiene:

Ly =75+ Pp, (2.42)
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FB - ,f’;) + ( _)rot) (ﬁBQ> 3 (243)

cosks 0 —sinkg T'9COSKg TRl
Lo=1| 0 | + 0 1 0 0 + 0
hg sinks 0 coskg roSINK, ZB1

r9C0S% ks — T98IN’Ks + T
LQ = 0

2racoskgsSinks + ho + zp1

Los valores x g1, zp; son las coordenadas del punto B1, fijas en todo momento. La longitud

efectiva del Actuador 2 es:

N

—

Lo| = ((TQCOSQRS + ALgsinkg + x31)2 + (ho — 2A Lycosks + 231)2> (2.44)

La longitud efectiva del Actuador 3 se da como:

Ly = 7o — Per, (2.45)
P =T+ (R ) (P2 (2.46)
cosks 0 —sinkg r3COSKg To1
Ly=| 0 |+ 0 1 0 0 -1 0
ho sinks 0 coskg r3SINK, Zo1

r3c08%Ks — 38iN° Ky — T
L3 - 0

2r3co0SkgSinks + hg — zo1

Los valores x¢1, z¢1 son las coordenadas del punto C'1, fijas en todo momento. La longitud

efectiva del Actuador 3 es:

N

‘53‘ = ((7‘30032/{3 + ALssinkg — xc1)2 + (hg — 2\ Lscosks — 201)2> (2.47)

70



Al tener el valor de las longitudes efectivas de los actuadores de la PS, se podra generar
el 4ngulo de inclinacion, k, de la plataforma moévil que se aproxime al angulo de orientacion
del vector sobrecarga presente en el vuelo simulado.

Como se mostrd en la seccidon anterior de este capitulo, de los datos de la trayectoria de
movimiento en el plano vertical obtenidos de la simulacién de vuelo, v con ayuda de las Ecs.
(2.28) y (2.28) se obtiene el valor para el cambio del angulo de inclinacion de la plataforma
movil de la PS.

180 200 220 240 260 280 300 320 340 360
tiempo (s)

Figura 2.26: Angulo de inclinacién de la plataforma movil en el plano vertical.

La Figura 2.26 muestra como es el cambio del angulo de cabeceo de la PS, k,, que indica
inclinacion del vector sobrecarga en la posicion del piloto dentro de la aeronave durante
el vuelo simulado. Esto es posible ya que se estableci6 el planteamiento matematico dado
por (2.27). El rango que ocupa el angulo ks, esta dentro de la region establecida por (2.1)
en la seccion 2.1, por lo tanto se cumple que, para movimientos lentos, la inclinacion de
la plataforma movil de la PS puede representar la orientacion del vector sobrecarga en la
posicion del piloto dentro de la aeronave durante un vuelo sin perturbaciones.

Sin embargo, es posible identificar ciertas regiones de la Figura 2.26 en donde el cambio
del angulo k, tiene variaciones pronunciadas. Esto es un indicio de que no siempre se tendra
la representacion de la orientacion del vector sobrecarga mediante el cambio de dngulo de
cabeceo de la plataforma moévil (movimiento lento), razon por la que serd necesario imple-
mentar el otro recurso geométrico de la plataforma, el cambio de altura por linea vertical,
para que sea posible generar los movimientos rapidos que requiere la simulacién dinamica de

vuelo en el plano vertical.

Pruebas realizadas en la PS de INAOE

Como parte del trabajo de esta tesis, se tuvo la oportunidad de probar el algoritmo de

cambio de angulo de inclinaciéon en una plataforma de Stewart, propiedad del Instituto Na-
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cional de Astrofisica, Optica y Electronica (INAOE). Esta plataforma es parte del simulador
de vuelo que en ese instituto se esta construyendo. Para comprobar que se efectiia el cambio
de angulo de inclinacién, se introdujeron los datos angulares, correspondientes a los calculos
de la Ec. (2.28), al sistema de control de la plataforma de Stewart de INAOE, y con ayuda
de una Unidad de Medicion Inercial (IMU, por sus siglas en inglés) de 3 gdl montada en el
centro geométrico de la PS, se logro obtener la respuesta de la PS a los cambios de angulo
de inclinacion teoricos. En la Figura 2.27 se muestra los datos capturados por la IMU Mo-
tionNode [16], que se pueden comparar con los calculos tedricos de la Ec. (2.28) presentados

en la Figura 2.26.

KSE“SI:I[ (o)

1 | | | | | | | |
200 220 240 260 280 300 320 340 360
tiempo (s}

Figura 2.27: Datos de salida del sensor MotionNode para el angulo de inclinacion de la PS
de INAOE.

Para comparar los datos calculados y los datos experimentales, se establecié una prueba
estadistica para corroborar si los conjuntos de datos, para ks (£€6rico) ¥ Ksensor (€Xperimen-
tal), graficados en las Figuras 2.26 y 2.27, respectivamente, tienen buen ajuste. Se realizo la
prueba estadistica de Kolmogorov-Smirnov implementada en MATLAB? tomando en cuenta
todo el intervalo de datos para esas dos graficas. La funcion h = kstest2(x1,22), hace una
prueba de Kolmogorov-Smirnov para dos muestras de datos, es implementada en MATLAB,
y da como resultado una decision de prueba para la hip6tesis nula de que los datos de los
vectores x1 y x2 pertenecen a la misma distribuciéon continua. La hipotesis alternativa es que
x1 y 22 son de diferentes distribuciones continuas. El resultado es h = 1 si la prueba rechaza
la hipotesis nula al nivel de significancia de 5%, y h = 0 en otro caso.

Dados los datos graficados en las Figuras 2.26 y 2.27, al aplicar la prueba de Kolmogorov-
Smirnov a esas muestras de datos, se obtuvo el resultado de h = 1, lo que nos indica que para el
5% de significancia, los valores vienen de una misma distribucion, y se puede argumentar que

la plataforma movil de la PS de INAOE reproduce en buena medida el algoritmo de simulacion

2http://www.mathworks.com /help/stats /kstest2.html?searchHighlight =kstest2#btn1 _1d-1

72



para el cambio de dngulo de inclinacién, es decir, el algoritmo de simulacién para movimientos
lentos. El resultado mostrado en la grafica anterior es adicional a los resultados mostrados en
este capitulo. Los datos que se muestran fueron obtenidos con ayuda del personal propietario
de la plataforma de Stewart que es el sistema de movimiento del simulador de vuelo propiedad
de INAOE.

Por otro lado, la sincronizacion para los calculos de los algoritmos y el movimiento de la
plataforma, debe realizarse en tiempo real. Es necesario que, dentro del sistema del simulador
de vuelo, se cuente con equipos de computo capaces de hacer esta tarea, es decir, con buen
rendimiento de su sistema operativo. Sin embargo, siempre existen retrasos dados por el
hardware del sistema, por lo que es necesario que los algoritmos de simulacion dinamica se
calculen de tal manera que se conozca con anticipacion el siguiente paso a realizarse por la PS.
Todo esto se lleva a cabo gracias a la integracion de todos los sistemas fisicos del simulador de
vuelo, en donde se establecen protocolos de comunicacién, diversos componentes de hardware,
asi como el uso de timers (relojes) y la implementacion de protocolos de comunicaciéon (como
HLA, Telenet, SSH, RPC y ZMQ). La sincronizacion de datos estd fuera del alcance de
este trabajo de tesis, pero no se excluye en la construcciéon de un simulador de vuelo, y
deben realizarse diversas y amplias priebas para obtener las simulacions deseadas para el

entrenamiento de piloto.

Datos del sensor MotionNode

Es una IMU de 3 gdl para su uso en aplicaciones de mediciéon de movimiento. Este
sensor es pequeno, facil de usar, y proporciona resultados precisos de orientacion. Tiene

como caracteristicas principales, las siguientes:
= Pequeno en dimensiones, minimiza la interferencia con el movimiento natural.
= Datos de salida en un rango completo de 360°, en todos los ejes.
= Preciso, rastreador de movimiento de propésito general.
= Conexion USB simple.
= Facil de usar y de integrar a diversas aplicaciones.

= Incluye software para configuracion del sensor, lectura de datos, y exportar datos cap-

turados.
= Soluciones integradas completamente de acelerometro, gir6scopo, y magnetometro.

= Excelente plataforma para investigacion y desarrollo.
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El dispositivo MotionNode, Figura 2.28, contiene nueve sensores de alta calidad para estimar
una orientacion estable y precisa. Un acelerémetro (mide aceleracion lineal), un giréscopo
(mide velocidad angular) y un magnetémetro (mide la intensidad del campo magnético)

aportan datos en tiempo real para cada uno de sus tres ejes.

15 mm

1

51.3 mm

st [ ™

Figura 2.28: Caracteristicas geométricas del sensor MotionNode.
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Capitulo 3

Algoritmo de simulacién de la

componente rapida de sobrecarga

En el capitulo anterior, se ha discutido sobre la simulaciéon de la componente lenta de
la trayectoria de vuelo, que se basa en el uso del algoritmo para el cambio de angulo de
inclinacion de la plataforma moévil de la PS. Se identificaron zonas en las que ese algoritmo
no podra imitar las sensaciones que el piloto experimenta durante un vuelo, por lo tanto, es
conveniente hablar acerca de otro movimiento generado por la plataforma.

El movimiento en cuestion, sera aquel que realice desplazamientos lineales del centro geo-
métrico de la plataforma movil, sobre una linea vertical, en el eje z del sistema de referencia
montados sobre la plataforma fija de la PS. La razon por la cual esta opcion es necesaria
es porque, adicional al movimiento lento del c.m. de la aeronave durante la trayectoria de
vuelo, se tienen movimientos rapidos que representan aceleraciones con valores mas gran-
des y en un tiempo més corto, lo cual implica que el vector sobrecarga tendra variaciones
més pronunciadas y se requerird que la plataforma movil de la PS trate de replicar esos
movimientos.

En este capitulo, se trabajard con el segundo recurso geométrico de la PS, que puede

darse de dos maneras para lograr la imitaciéon de vuelo en el plano vertical:

1. Que el centro geométrico de la plataforma movil de la PS se mueve tinicamente en linea

vertical (Figura 2.4);

2. Que la plataforma movil tenga una inclinacioén, dada por la Ec. (2.28), y que a partir
de esta posicion, el centro geométrico se desplace en linea vertical, es decir, tener el

movimiento combinado y ocupar todo el recurso geométrico reducido de la Figura 2.7.

Se describird méas adelante, que se necesita la representaciéon de movimientos rapidos a través

de la variacion en la longitud de los actuadores lineales de la plataforma para que, en con-
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junto, muevan verticalmente el centro geométrico de la plataforma movil de la PS. Para esta

situacion n, es la componente a seguir, puesto que tiene cambios sustanciales en su valor.

3.1. Descripciéon de los movimientos rapidos del vector

sobrecarga en el plano vertical

En el Capitulo 2 se mostré un anélisis para la trayectoria de movimiento del c¢.m. co-
rrespondiente a un vuelo simulado de un avion de carga, en donde se identificaron las zonas
de movimiento lento. Ahora, utilizando ese mismo vuelo simulado, se identificaran las zonas
en donde existen movimientos rapidos, es decir, cambios pronunciados en la orientacion del
vector sobrecarga en la posicion del piloto. Estos movimientos se conocen como movimientos
relativos, y para el problema de esta tesis, dependen en gran medida de la variacién del valor

de la aceleracion angular de la posicion del piloto relativa al c.m. de la aeronave, dada por &

3.1.1. Analisis de la trayectoria de vuelo en el plano vertical para

movimientos rapidos de la aeronave

Para las situaciones de vuelo normales, es decir, sin perturbaciones en la atmosfera, los
movimientos rapidos de una aeronave son causados por varias razones. Las principales son

las siguientes:

= Despegue: durante el despegue cabe la posibilidad de que se tengan perturbaciones
debidas al angulo de ataque con el que la aeronave estd ascendiendo. En gran medida

depende de como el piloto conduzca su avion.

= Aterrizaje: en el momento del contacto con la pista, el avion resiste el choque de los
neumaticos con el pavimento, esto genera un cambio brusco en la aceleraciéon que percibe

el piloto.

= Cambios en regimenes de vuelo: se deben a una maniobra mal realizada por el piloto
cuando el aeroplano esta a cierta altitud. Los giros muy pronunciados, normalmente en

alabeo, son un buen ejemplo para esta situacion.

En todas las situaciones anteriores, la componente en z del vector sobrecarga es la que mas se
ve afectada por esta condiciéon. Esto es porque la simulaciéon de vuelo que se esta analizando

es la del plano vertical.
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Figura 3.1: Comportamiento de la componente z de la aceleracion durante el aterrizaje de la
aeronave,

Si se presentan valores de la aceleracion relativa del c.m., como se ve en el ejemplo de
la Figura 3.1, es posible hablar de la componente rapida de la trayectoria de vuelo de una
aeronave. Esta situacion se presenta cuando se tienen cambios de régimen de vuelo, es decir,
que el piloto ha realizado maniobras con los controles de la aeronave, de tal suerte que ésta
tiene movimientos bruscos y ocasiona que se tengan movimientos relativos de su c.m. Cuando
se tiene esta situacion el valor de sobrecarga puede alcanzar valores muy altos, y se vuelve
complicado para el algoritmo de simulacién de movimiento lento, presentado en el Capitulo
2, generar los movimientos en la PS. Esto quiere decir que el cambio del angulo de inclinacion
de la plataforma moévil de la PS no es suficiente para generar los estimulos adecuados al piloto

que corresponden a la situaciéon de vuelo rapido que se esté simulando.

G0

4o -

20— —

20 |

K, ©)

A0 |

B0 —

B0 _

100 | | | | | | | | |
B70 B75 B30 G5 590 B35 700 705 710 715 720

tiempo (s)

Figura 3.2: Comportamiento de k4 en la situacién de movimientos rapidos.

Como puede observarse en la Figura 3.2, se visualiza el momento de contacto con la pista

(t = 707s), y se alcanzar un valor angular de rs muy alto y en un intervalo pequefo. Es

posible que, si se utiliza inicamente el cambio de inclinacién de la plataforma movil, el piloto

no podra adquirir toda la informacion del vuelo simulado correctamente. Recuerde que g
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representa la orientacion del vector sobrecarga para la situacion de movimiento lento, pero
como se expuso anteriormente, el valor del vector sobrecarga cambia con mayor frecuencia,
y por consecuencia, el angulo de inclinacion de la plataforma moévil también experimentaré
esos cambios y de manera rapida.

Uno de los factores del vuelo de un avién que hace posible la presencia de movimientos
rapidos es el cambio del angulo de ataque, a.. Este cambio, cuando no se tienen perturbaciones
atmosféricas, es debido a los cambios de velocidad del c.m. de la aeronave, y este cambio de
velocidad provoca que se tengan variaciones en el &ngulo « para conservar su movimiento en

el plano vertical.

9 | | | | | | | | |
370 380 350 400 410 420 430 440 450 480 470
tiempo (s)

Figura 3.3: Valores del 4ngulo de ataque y velocidad angular de ataque.

Si se presentan cambios en el valor del angulo de ataque con respecto al tiempo, existira
velocidad angular, &, y seguramente se observaran aceleraciones angulares, &. En la Figura 3.3
se muestra un evento en el que los cambios del angulo de ataque, a, se deben a movimientos
propiciados por el piloto, es decir, que no tuvo un buen control de la aeronave y su velocidad
se incremento repentinamente. El comportamiento de o también puede ser ocasionado por el
mal uso de los controles de vuelo de la aeronave, sin incrementar su velocidad. Normalmente,
los piloto se deben entrenar en un simulador de vuelo para evitar, a toda costa, situaciones
de vuelo en las que pierdan el control debido a un manejo ineficiente.

Es por esto que zonas, asi como las que se presentan en la Figura 3.2, requieren que se
utilice otro movimiento de la PS para imitar fielmente la actuacion del vector sobrecarga en
la posicion del piloto. Una vez mas, es necesaria la construccion de un algoritmo que ayude

a representar estas aceleraciones y se imiten las sensaciones que el piloto percibe en vuelo.
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3.1.2. Descripcién de la region de desplazamientos disponibles de la

plataforma de Stewart para movimientos rapidos verticales

El rango de movimiento para la parte rapida de sobrecarga corresponderé a dos posibles
situaciones. La primera se presenta cuando k4 se mantiene fijo dentro del rango k,,;, < ks <
Kmae v €l centro geométrico de la plataforma debe moverse sobre una linea vertical, hacia
arriba y hacia abajo en A, < ho < hpmaez; la segunda opcién consiste en que k4 esté variando
dentro del rango Kpin < Ks < Kmaz, Y €l centro geométrico tenga libertad de moverse sobre
una linea vertical cuando A, < ho < hmaz-

Si ks = 0 la plataforma movil, segiin el espacio reducido de trabajo, va a moverse en
todo el rango de movimiento definido para el cambio de altura del centro geométrico de la
plataforma. El punto inicial de toda simulacién estd en K, = 0y h = hy = 2.5, entonces
es posible cambiar la altura del centro geométrico entre 2.3 < h < 2.9m. Sin embargo, si
se elige una valor para ks # 0 y que sea fijo, también es posible alcanzar el mismo rango
de movimiento para h, puesto que el espacio de estados posibles del movimiento del centro
geométrico de la PS, asi lo permite.

Sin embargo, para una simulaciéon dada, k¢ no necesariamente puede quedarse en un valor
fijo, sino que puede estar cambiando, al mismo tiempo que lo hace el valor de h. El cambio
de posicion del centro geométrico de la plataforma movil serd controlado por el cambio en
los valores de las dos variables que se han mencionado en este capitulo, k, v h. Para los
desplazamientos por linea vertical, los actuadores deben modificar su longitud y cambiar la
altura del centro geométrico para obtener el movimiento (ideal).

Para simular los movimientos rapidos de vuelo, el centro geométrico de la plataforma
debe estar aumentando y disminuyendo su altura por linea vertical, al mismo tiempo que el
angulo de inclinacion de la plataforma movil varfa. Al final del Capitulo 3 se retomara esta

afirmacion.

3.2. Planteamiento matematico de simulaciéon dinamica

de |77| para movimientos rapidos.

El problema de imitaciéon dindmica de vuelo para el piloto cuando se tienen movimientos
rapido, se puede ver como una composicién de dos movimientos, el primero como movimiento
cuasiestacionario (movimiento lento) y el segundo es relativo, mediante la variacion de angulos

pequeiios [5].

1. Movimiento cuasiestacionario: es el movimiento lento que se ha tratado en el Capitulo

2. El movimiento del cuerpo del piloto, relativo al c.m. de la aeronave es muy muy
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pequeno, y casi nulo para las situaciones de vuelo estable, por ejemplo, cuando se tiene

una altitud fija.

2. Movimiento relativo: se trata del movimiento rapido. En el plano vertical, el cuerpo
del piloto estard moviéndose, relativo al c.m. de la aeronave, a través de variaciones

angulares pequenas, pero que son percibidas por los 6rganos sensoriales del piloto.

En la Figura 3.4 es la representacion de como se pueden dar estos cambios en el movimiento
relativo. Se tiene el sistema de referencia Cy, ,, ., como el centro de masas del avion, y el

punto Ny, ., -, que representa al centro de masas del cuerpo del piloto.

Figura 3.4: Sistema de coordenadas para describir el movimiento angular relativo [5].

En el plano vertical, los movimientos de tipo rapido se dan cuando en punto N viene
variaciones angulares, y su giro se da relativo al punto C' en la aeronave. Este giro se realiza
alrededor del eje v, y se corresponde con el dngulo de ataque, o, que es un angulo aerodi-
namico presente en las ecuaciones de movimiento de la aeronave. Entonces, para un cambio
debido a «, el sistema de coordenadas IV, ,, ., se transforma en el sistema N;

bsGib 2y SUPO-

niendo que C, = Cs,.4,.%, €s decir, que el c.om. de la aeronave no va a tener variaciones

b:Yb,2b
considerables. Por lo tanto, si « se altera durante periodos cortos, tenemos velocidades y
aceleraciones angulares dadas por el angulo de ataque, que van a estar presentes en el punto
N, y que difieren en valor con las velocidades y aceleraciones del punto C.

En el Capitulo 2 se establecié que las aceleraciones en el centro de masas del cuerpo del

piloto, NN, estan dadas por:

WN =W+ we, (3.1)
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y se menciond que We ~ 0. Esto porque no existian movimientos bruscos que propiciaran
diferencias en los valores de aceleracion entre la posicion del piloto y el c.m. de la aeronave.
Esta suposicion s6lo esta presente en zonas de vuelo estable, lo que se ha nombrado como
movimientos lentos, o componente lenta del vector sobrecarga, y su propuesta de solucion
estd representada por la Ec. (2.26). Sin embargo, siempre existen zonas en las que no se
cumplird esta situacion puesto que We # 0, y se vuelve obligatorio anadir otro factor de
simulacion al planteamiento matematico presentado en el capitulo anterior.

En la Ec. (3.1), W es la aceleracion que estd presente en el punto C' vista desde un
sistema de referencia fijo en la Tierra, es decir, es la aceleracion del c.m. de la aeronave vista
como un cuerpo rigido, W es la aceleracion del punto NN vista desde el mismo sistema de
referencia con que se evalua a WC. En [17| se indica que la tnica diferencia entre we y WN ,
es el valor de Wa, que es la aceleracion causada por la propia rotacion del cuerpo, medida
desde el punto C'. La rotacién se dara a lo largo del eje y;, por medio del angulo «. El valor
de la aceleracion angular W“, relativa al punto C' (c.m. de la aeronave), esta dado por:

d? -

We = il (3.2)

Donde 77, es el vector que ubica al punto N respecto de C, y siempre se considera fijo al
cuerpo rigido (la aeronave) para efectos practicos de la simulacion de vuelo que se presenta
en este trabajo de tesis,IW“ representa las aceleraciones angulares debidas a la aerodindmica

del avion (Figura 2.13) durante la trayectoria de vuelo.

Figura 3.5: Determinacion de la aceleraciéon del punto N relativa al c.m.

En la Figura 3.5 el vector [ esta dado, para el plano vertical, por:
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=i o |. (3.3)

sino

Donde a es el angulo de ataque y [ es el valor de la distancia absoluta entre el punto N

y el punto C en la aeronave. Luego,

p —Ssi1na
%z“ = lc 0 : (3.4)
cosq
y por ultimo,
—lasina — l&Pcosa
. a2 -
Wa = ﬁl - O . (35)

lacosa — l&Psina

A su vez, W puede separarse en dos elementos, como sigue:

—coso e’
We =W+ We =162 0 + lév 0 . (3.6)
—sino cosx

El primer término del lado derecho en la Ec. (3.6), representa la aceleracion normal o
centripeta, VT/,?, mientras que el segundo término se conoce como aceleracion tangencial, Wf‘.
Se puede ver que la componente normal tiene la misma direccion (radial) que el vector [en
(3.3), pero tiene sentido opuesto y actiia a lo largo del vector que une al punto N con el punto
C'; la componente tangencial de (3.6) tiene la misma direccion que la velocidad (3.4), que es
tangencial a la trayectoria del punto N. Por lo tanto, para la construcciéon del algoritmo de
simulacion para movimientos rapidos, se utilizara inicamente la componente tangencial de
(3.6), ademas, el valor l& cambia méas rapido. La componente normal de W< contiene el valor
62 que, adicionalmente a lo que se ha comentado, genera un aumento muy pequeiio en el
valor del modulo del vector sobrecarga, pero si afecta en mayor medida la orientaciéon de 7.

La Ec. (3.1) nos proporciona datos para la aceleracion que siente el piloto, medidas res-
pecto al punto C' de la aeronave. La simulacion dindmica de movimientos rapidos también
requiere la construcciéon del vector sobrecarga para esta situacion, en la posicion del piloto,

el cual estd dado como:
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1 -
i =i+ —We, (3.7)
9o

y de acuerdo con las Ecs. (2.8) y (2.14) se tiene que:

1/ 1
== (W =g)+ e (3.8)
0

Si se considera que el valor del 4ngulo de ataque, o, es muy pequefio, entonces &% ~ 0 en
la Ec. (3.5), entonces:

C _ lasina
Nz 90
= 0 . (3.9)
ng + lacosa

g0

Recordar que 7 es el vector sobrecarga en la posicion del piloto (N) durante el vuelo
simulado, y que se construy6 en el Capitulo 2 para el planteamiento mateméatico de la simu-
lacion dindamica de vuelo para movimientos lentos. Nuevamente 7P tendra que ser usado para
el planteamiento matematico de simulaciéon de vuelo para movimientos rapidos.

La Ec. (3.9) contiene dos componentes para el plano vertical, n2 y n?, que van cambiando
conforme avanza la simulacion de vuelo y deberan ser representadas por el movimiento de la
PS. De los recursos geométricos de la plataforma, descritos en la Seccion 3.1, primeramente se
utilizara el desplazamiento por linea vertical, es decir, el centro geométrico de la plataforma
debe modificar sus valores para trasladarse verticalmente sobre el eje z del sistema de referen-
cias del cuerpo de la PS. La PS no puede desplazarse en su eje longitudinal (x) porque esté
fija a una superficie rigida, la plataforma movil se desplaza en x, pero sus limitaciones son
tan grandes que no permiten organizar movimientos importantes en este eje. A causa de esta
situacion, el planteamiento matematico para los movimientos rapidos del vector sobrecarga
representados por la PS, estaran acotados a los valores de la componente n?.

Si se supone que sina ~ 0y cosa ~ 1, en la Ec. (3.9), se tiene:

0 (3.10)
+ la

C
z 0

Entonces, el modulo del vector sobrecarga se encuentra como:

77| = ((ngf + (nc + lﬂ))é , (3.11)

90
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l C
ey (3.12)
0

77| = |7 + An = 7] +

Donde |lZ—ng\ < |7%|. Ademés @ representa cambios en la posicién del piloto relativos al
c.m. de la aeronave, lo que significa que el piloto se podra percatar de este tipo de movimiento
que se considera como rapido. Las senales debidas a aceleraciones del tipo (3.16) en la PS,
son adquiridas por los sensores biologicos [15] del piloto como aceleraciones lineales, por lo
tanto, los sensores biologicos que actiian en este tipo de eventos son los 6rganos otoliticos.
La Ec. (3.12) representa la simulacion del decremento del médulo de sobrecarga en el plano
vertical [5].

Si se compara |7i?| para movimientos lentos data en la Ec. (2.14) contra la situacion de
movimientos rapidos en (3.9), se identifica que la diferencia entre ellos es la variaciéon en la
aceleracion angular, & , es decir, los movimientos relativos al punto C' en la aeronave, dado
que el valor del &ngulo de ataque durante un vuelo no es muy grande para el tipo de aviéon que
se estd analizando, entonces es posible utilizar los valores que contengan ac y representarlos
directamente mediante el movimiento de la plataforma movil de la PS, utilizando la siguiente

relacion proveniente de (3.12):

C
>

& — Ah = go|7?| (3.13)
0

|7"| ~

de donde se obtiene el siguiente planteamiento:
Ah =nSla. (3.14)

Donde Ah se interpretard como la aceleracion lineal del centro geométrico de la plataforma
movil a medida que cambia el valor de la aceleracion angular (tangencial) de ataque de la
aeronave, ¢v, durante un vuelo simulado.

Respecto al recurso geométrico de la PS, el centro geométrico de la plataforma movil debe

moverse dentro de una regiéon limitada.
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Figura 3.6: Region de trabajo para el algoritmo de movimientos rapidos y retorno a la posicion
de inicio.

En la Figura 3.6 se representa, en el espacio de estados, los alcances que debe tener el
movimiento del centro geométrico de la plataforma movil de la PS, en el plano vertical. La
restriccion mostrada en la imagen anterior va a garantizar que las aceleraciones de la PS,
dadas por (3.16), sean las adecuadas para que el piloto las perciba durante la simulacion de
vuelo. El conjunto G de la figura anterior, esti restringido graficamente por dos lineas ver-
ticales que corresponden a las limitaciones geométricas de la plataforma que se establecieron
en (2.2) dadas por la longitud de los actuadores de la PS, mientras que la fronteras superior

e inferior de G, pertenecen a restricciones dictadas por:

AR < g, (3.15)

donde p es el umbral de sensibilidad de aceleraciones lineales de los sensores biologicos
(6rganos otoliticos) del cuerpo del piloto, con valor aproximado de p = 0.04 go. El valor de Ah
representara la aceleracion del centro geométrico de la plataforma mévil de la PS, impulsada
por los actuadores y acotada por los valores de sensibilidad del piloto. Con este algoritmo,
la PS tendra la capacidad de imitar las situaciones de movimiento rapido y transmitirlas

al piloto en entrenamiento. La Ec. (3.15) es la que da pie al algoritmo de simulacién de
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movimientos rapidos, que se llevardn a cabo dentro de la region G.

3.3. Algoritmo de simulacién dinAmica para movimientos
rapidos y regreso a la posiciéon de inicio en tiempo
6ptimo.

El algoritmo de simulaciéon para movimientos rapidos contiene dos etapas, mismas que
van a funcionar dentro de la regiéon mostrada en la Figura 3.6. Estas etapas coinciden con
los valores de aceleracion angular de la simulacion de vuelo, ya sea para |¢| < 0 o cuando
|ct] > 0. Ademés, van a contener la estructura del algoritmo que permite al centro geométrico
de la plataforma movil regresar a su posicion de inicio y esperar un tiempo® determinado

para iniciar otra simulacién de movimientos rapidos.

3.3.1. Algoritmo de simulacién para movimientos rapidos

El planteamiento matematico presentado por la Ec. (3.14) en la seccion anterior,
Ah =nClé, (3.16)

se convierte en el algoritmo de para movimientos rapidos del valor absoluto del vector
sobrecarga, para movimientos relativos al c.m. de la aeronave. La razon por la que es posible
implementar la Ec. (3.16) como un algoritmo de simulacién a través del uso de una PS
es simple: si se analiza la Ec. (3.9), es posible darse cuenta que la PS no puede simular
las aceleraciones reales de una aeronave (WS y W¢) cuando ésta se encuentra en vuelo,
el término gy, que representa el valor de la aceleraciéon gravitacional, siempre esti presente
tanto en vuelo como en el lugar en donde se encuentre fijo el simulador de vuelo (dado
que se ha considerado que tiene valor constante para la simulacion), y la PS no tiene qué
simularla. Por consiguiente, el iinico movimiento de n” que sera simulado en las etapas de
movimiento rapido, es el determinado por el valor de n¢l indicado en (3.16), de tal suerte
que se podran zmzitar las aceleraciones presentes vuelo a través del desplazamiento vertical
del centro geométrico de la plataforma movil de la PS con ayuda de los actuadores lineales,

y estas aceleraciones son percibidas por los 6rganos otoliticos del piloto.

IEste tiempo esta dado por la simulacién computacional de vuelo.
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3.3.2.

Algoritmo de retorno a la posicién de inicio

El algoritmo (3.16) es el que inicia la simulacion para movimientos rapidos, pero se necesita

de un algoritmo adicional para llevar a la PS a su posicion inicial o de reposo. Este movimiento

se realiza de la siguiente manera:

1. Mientras |Ah| = [nCld| < p, no existe simulacién de movimientos rapidos, por lo tanto,

la simulacion dinamica de vuelo se da a través de 2.28, es decir, la simulaciéon de la

componente lenta del vector sobrecarga.

2. Cuando se tenga que |Ah| = [n9ld| > pu, entonces es necesario que entre en funcio-

namiento el algoritmo de simulacién dindmica para la componente rapida del vector

sobrecarga (3.16). A partir de este punto, se tienen dos situaciones para (3.16):

a)

Para un intervalo corto dado t = (to,t1), en donde (x; (t1), 22 (t1)) € G, ya& > 0
o también puede ser que & < 0, y se tiene que [n$lé| > p hasta que la aceleracion
angular alcance @ (t1) = 0, es decir, que se tiene el regreso al punto de inicio 0, en

la Figura 3.7.

b) Para un intervalo corto dado t = (o, 1), en donde (2 (t1), 22 (t1)) € Fr G, esta
dado porque |nlé| = u en ese intervalo, por lo que el movimiento debe continuar
hasta llegar a la linea de reposo para, posteriormente, regresar al punto de inicio
en tiempo Optimo.

I I I I
06 .
04 . =

Ah ir{: I (t)
0.2+~ %\ _
L0 \
\/\

0.2 el _\F.' y a
04+ N -
N6+ (:_: —

| | | |

23 24 25 26 27 28 29

ey

Figura 3.7: Situacion normal para el algoritmo de movimiento rapido y regreso al punto de

inicio.
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La primera situacion de simulacion de (3.16), inciso a), contiene a todos los puntos de las
coordenadas generalizadas (1, x5) del conjunto de accesibilidad G. Esto sucede porque |Ah]
iguala o supera el valor del umbral de sensibilidad de aceleracion de los érganos otoliticos del
piloto, entonces es necesario activar el algoritmo rapido. Las variables x; y s, sirven para
etiquetar a la posicion del centro geométrico y a su velocidad, respectivamente, en el espacio
fase en donde se lleva a cabo esta simulacion.

Como ejemplo, de la simulacion de vuelo se tiene que ¢ > 0 (evento que indica la acele-
racion relativa de N respecto a C, en la Figura 3.4), y para ese pequenio instante de tiempo
InClé| > p, este movimiento estd representado por la curva 1 en la Figura 3.7, luego & co-
mienza a disminuir su valor, curva 2, hasta que [nSld| < p, y se llega a la posicion de inicio

(respetando |u; (t) | < p que se analizara més adelante), a través de la curva 3.

06 . , N
Ah n[: I (1)
..__h___‘___-__- ‘———\_.________\_
04 2 -
02k -
S0
=
.‘\\ 3 ’\
02f Ah=u, A
04k T .
06| \—
| | | |
23 24 25 26 27 28 29
X

Figura 3.8: Ejemplo de actuaciéon del algoritmo para movimiento rapido y regreso al punto
de inicio como una situaciéon extrema.

En la Figura 3.8, se muestra la simulaciéon de movimiento rapido para los eventos del tipo
de movimiento descritos en el inciso b), en donde la aceleracion angular |é&| contiene valores
que crecen muy rapido, alcanzando facilmente la frontera de la region G, es decir, que para
un pequefio intervalo de tiempo se mantiene el valor |[n¢lé| = p. La llega a la frontera del
conjunto G, a través del movimiento por la curva 1, luego se debe regresar a cualquier punto
en la linea de reposo por medio de la curva 2, que coincide con la curva frontera (curva
superior en color rojo), finalmente se regresa a la posicion de inicio, para tener los recursos
disponibles y realizar un nuevo movimiento. Esta situacion puede catalogarse como extrema,

puesto que las aceleraciones que la propician son muy elevadas pero no son tan comunes para
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un vuelo normal. Generalmente se presentan en un aterrizaje muy forzado, o en situaciones
cuando la atmosfera esta altamente perturbada.

Con ayuda del PMP, y de la aplicaciéon del problema de sintesis para los procesos de
control optimal [32], se va a construir el conjunto de accesibilidad presentado en las Figuras
3.7, 77 v 3.8, que de la pauta para el movimiento del centro geométrico de la plataforma
movil de la PS, dadas ciertas restricciones.

Para la construccion del conjunto de accesibilidad, G, se presenta el sistema (3.17), co-
rrespondiente al planteamiento de retorno a la posicion de inicio del centro geométrico de la
plataforma movil, interpretado como un movimiento adicional al algoritmo (3.16) en el plano

vertical:

7;'1 = T2 l'l(to) 7é 0 Il(tl) =0

1’2 = Uy l’g(to) 7£ 0 l‘g(tl) =0
, (3.17)

donde zo = Ah y x1 = Ah, son las coordenadas generalizadas en el plano de fases;
considerando que u; = Ah para el cual se utiliza el valor de umbral de aceleracién para los

organos otoliticos del piloto, p = 0.04 go.

Construcciéon del sistema conjugado y aplicacién del PMP.

De la teoria del PMP, se tiene que construir el sistema adjunto:

ws(t)

donde no todos g, ¥(+) son nulos, y se supone la existencia de un control optimal, u{(-),
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desconocido. Se deben cumplir las siguientes condiciones del PMP:

1. Condiciéon de maximo:

Imaz H = (4(t),2°(t),u) = H (¥(t),2°(t), ud(1)) ,

[u|<p

2. Condicion de estacionalidad del Hamiltoniano:

3. Condicion de transversalidad:

Y (t) + o <M> L Miena®(t]) .

ox
Donde,
0
Mlz{o,o,’)/g},V’YGRl)\(): 0
1

Se construye el Hamiltoniano, para este problema optimal, como sigue:

H (1,42, 21, 225 w) :inﬂ-

Donde
U1
b= v |, = (0 d )
V3
Entonces,

H = @19y + Totby + 2315 .

Sustituyendo los valores establecidos del sistema (3.17) en la Ec. (3.24), se tiene:
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(3.22)
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(3.24)



H = .1]2’@/}1 + U1¢2 + 77/}3 . (325)

Donde v, 19, 13 deben satisfacer el sistema adjunto, es decir, las ecuaciones de Hamilton:

oY . _OH _

ot or1 0

by OH __

G= fE= u (320
OYs . OH __

= “om— 0

De la condicion 1 del PMP, se solicita maximizar H en funcion de u € [—u, p] en cada
tiempo fijo t. Como H es lineal en u, se puede decir que el maximo ocurre en uno de los

puntos finales, u = —p 0 u = p. De la Ec. (3.26), se tiene:

¢1 =0 = Y1 =ay
’ng = @Dl — @Dg = —ait+ay . (327)

by =0 — 3 = as

Donde, ay, as, az son constantes. Se puede escribir el control como:

u*(t) = signis(t) = sign (—ait + as) . (3.28)

De (3.28), cada control optimal u*(t), t¢ < t < t;, es una funcién constante a trozos
que toma los valores t+wuy, y tiene al menos dos intervalos en los que es constante, pues
1y = —ait + as tiene un cambio de signo al menos una vez en el intervalo ty <t < t;.

Segun el desarrollo del problema de sintesis (ver Anexo D) realizado en [32], se obtienen

las trayectorias mostradas en la Figura 3.9 gobernadas por el control:

(

st wy<Ty y 11 <26

Fuost 29 < Ty Y x1>2.6
uy = , (3.29)

—u St :172>:i§L y 11 <26

([ —p St wy >y Yy 11 > 2.6
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donde

Iy = 2.6 =2z,
Ty = /2.6 +2px;
(3.30)
T = Ah
To =— Ah

En este punto, uj se convierte en el algoritmo de movimiento adicional, es decir, de retorno

a la posiciéon de inicio, dado por:

Ah = u}.

(3.31)

= g

=
-

Figura 3.9: Trayectorias optimales de la region G, gobernadas por uj.

En la Figura 3.9 se puede ver que el control (3.29) toma el valor de +pu, y luego —p, la

trayectoria de fase consiste en dos segmentos parabdlicos adjuntos. Entonces, los valores de

control se pueden catalogar como +pu para los puntos debajo de la curva ABC' (esta curva

es conocida como linea de switcheo |32]), mientras que los puntos en este espacio por encima

de la cuerva ABC' tendran el valor —u. Ademaés, se tienen valores de 4+ en el segmento BC

(73), y valores de —u en el segmento AB (7).

De acuerdo con [32], las trayectorias mostradas en la Figura 3.9 son trayectorias optimales.

Por otra parte, puede comentarse que de cada punto (1, x3) en el plano fase hay solo una
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trayectoria que lleva al origen que puede ser optimal, es decir, una vez que se ha dado un punto
inicial x( la trayectoria optimal correspondiente queda determinada. Entonces, el problema
de regreso a la posiciéon de inicio por tiempo 6ptimo queda resuelto al aplicar el PMP, de
manera sencilla, como una condicion necesaria para el control optimal, pues existe un control
optimal u} para el cual se cumplen las condiciones iniciales de (3.17) y se encuentra una sola
trayectoria (trayectoria optimal) de retorno al punto de inicio o de reposo, (z; = 2.6, 5 = 0).

Es necesario comentar que para este tipo de simulaciones ya se debe conocer un pronostico
de los datos. Es decir, que se inicie la simulacion en el tiempo ¢ = t; teniendo en cuenta que
el sistema de calculo del simulador de vuelo ya va a contener la informacion que corresponde
al tiempo t = t;. A este tiempo se le conoce como tiempo de pronodstico. En ese caso,
todos los valores de nlé se van a conocer, y serd posible hablar de un tiempo optimal que
se identificard como el tiempo minimo en el que la trayectoria optimal, gobernadas por el
control optimal u} en la Ec. (3.29), hara que el sistema retorne a la posicion de inicio.

El algoritmo para el movimiento rapido, que corresponde al cambio de longitud de cada
actuador de la PS para desplazar, por linea vertical, a la plataforma movil, estard dictado la
Ec. (3.32). Recordar que, para esta etapa de simulacion, los actuadores de la PS se desplazan
(hacia arriba y hacia abajo) al mismo tiempo y con el mismo cambio de longitud. Al realizar

un analisis similar a [2, 36] y al presentado en el Capitulo 2 de esta tesis, se obtiene:

NI

L= ((rn— 241)° + (ho + Ah)Q)

D=

Ly= ((ra+ap1)* + (ho + Ah)?) (3.32)

Ly= ((rs — zc1)> + (ho + AR)?)?

Donde los valores de r;, j = 1,2,3, 41, Zp1,Tc1 ¥ ho estan definidos por la configuracion
de la PS, Ah resulta de la integracion de (3.16).L;, j = 1,2, 3, es la longitud de cada actuador
proyectado en el plano vertical y aunque, en forma, las Ecs. (3.32) no sean similares, el valor
del cambio de longitud va a ser en la misma cantidad para todos ellos.

La Ec. (3.32) es la propuesta para que el cambio de altura del centro geométrico de la
PS se realice de manera correcta, puesto que, no se tienen sensores en cada actuador que
mida la posicion, velocidad y aceleracion, se han considerado como actuadores que responden
idealmente a los parametros de movimiento que el usuario le indique, en este caso, a través
de (3.32), (3.16) y (3.29).

El algoritmo de simulacion descrito en esta seccion se conoce, por un lado, como un “algo-

ritmo programado” que recibe la informaciéon de entrada de los datos del vuelo simulado. Por
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otro lado, el algoritmo de regreso a la posicion de inicio (algoritmo adicional), es considerado
como “algoritmo no programado” pues tiene que utilizar la informacion del estado (posicion
y velocidad) inicial y final de la PS y también debe retroalimentarse, a través de los datos
enviados por los sensores que estan incluidos? en los actuadores de la PS. Segtin la linea de
switcheo [32], en la Figura 3.9, se necesita conocer tanto la posicion como la velocidad de
cada actuador, pues con esta informacion se sabra cuando el punto fase va a alcanzar a la

linea de switcheo (ABC'), y regresar a la posicion de inicio.

0z

ah (g))

22 | | | | | | |

370 380 390 400 410 420 430 440
tiempe (s}

Figura 3.10: Algoritmo de movimiento rapido, Ah especificado en go.

Con ayuda de la Ec. (3.16), considerando [ = 6 m y los datos aceleracion angular de ataque
de un vuelo, es posible construir la grafica presentada en la Figura 3.10, y puede considerarse
como el primer resultado del algoritmo de simulacion para la parte rapida de la trayectoria de
vuelo. Durante la trayectoria de vuelo se encontraran intervalos en los que Ah = 0, es decir
que el centro geométrico de la PS se quedaré fijo en su posicion de inicio, y es en estas zonas
en las que el algoritmo (3.16) no entra en funcion, es decir, que en estas regiones, solo es

necesario implementar el algoritmo de simulacién para vuelo lento presentado en el Capitulo
2.

2Para esta simulacion dinamica, y dadas las especificaciones de la plataforma de Stewart, los actuadores de
la misma cuentan con sensores que proporcionan informacién, individualmente, de su posicién y su velocidad.
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ah {m)

Ah simulacidn
Ah PS

tiempo (s}

Figura 3.11: Comparacion entre la simulacién dindmica de vuelo rapido y el movimiento real

de la PS.

Al integrar (3.16), se obtiene Ah, que indicara la medida en que debe moverse, hacia
arriba y hacia abajo, el centro geométrico de la plataforma para proporcionar lo que dicta el
algoritmo (3.16). Sin embargo, el sistema real no puede reproducir este tipo de movimiento por
el hecho de que se necesita inducir al piloto en entrenamiento, cierto tipo de aceleraciones. Es
decir, cuando la plataforma movil se desplaza hacia arriba (pudiendo o no llegar a su limite),
tiene que regresar a un punto de partida para volver a ocupar todo su espacio disponible y
generar otro movimiento.

En la Figura 3.11 se trata de ejemplificar este movimiento. Considerando a la linea azul
de esta figura como el valor de Ah que se obtiene de la integracion respecto de tiempo del
algoritmo (3.16), se tendran oscilaciones como resultado; pero generar este movimiento no
es de mucha ayuda para el entrenamiento del piloto. La PS debe moverse de tal manera que
trate de imitar la aceleracion descrita por (3.16) mediante el desplazamiento vertical de su
centro geométrico. Esto se describe mediante el movimiento 1, en donde la linea continua,
en color negro, representa el movimiento inicial. Esta parte va a corresponder al movimiento
inicial dictado por el algoritmo de simulacion (3.16), que debe realizarse normalmente en
un tiempo aproximado de 100ms, dependiendo de lo que la simulacién requiera y las capa-
cidades de la PS. La linea negra segmentada, representa el regreso a la posicion de inicio,
hasta encontrarse en la linea de reposo, que corresponde a la posiciéon inicial hg = 2.6 m.
Posteriormente, el algoritmo (3.16), indica que se debe tener otro movimiento de la PS, en
donde se requiere un escenario similar, es decir, el centro geométrico de la PS se tiene que
mover para alcanzar la altura solicitada, pero debe retornar a la linea de reposo para poder

generar otro desplazamiento, como el que se muestra con el nimero 2 en en esta figura.
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Diagrama de bloques para la simulacién de movimientos rapidos

Para los dos esquemas de simulacién tratados en esta seccion, tanto para el regreso al
punto de inicio por tiempo 6ptimo como para el algoritmo de simulacién de la componente
rapida de sobrecarga, debe existir una senal de salida que va a ser enviada hacia el sistema
que controla la ejecucién del movimiento de los actuadores de la PS y estd descrito por el

siguiente diagrama.

Regreso a posicion de
inicio por tiempo
optimal:

Ah =

Simulacion de [Ah (t,), AR (t |_Z|:) eFrG
movimientos rapidos:

Ah = nCli (Ah(t),Ah(t))) ¢ FrG

InSié| 2 p

Simulacion

computacional [nCle)| Vo
devuelo

Cyz . .y
InZld| < p No hay simulacion de
movimientos rapidos.

|

Figura 3.12: Diagrama a bloques para la senal de salida del algoritmo de control.

En el esquema de la Figura 3.12 se quiere dar a entender cuédndo es que entra en funciona-
miento este algoritmo. En resumen, se reciben datos del modelo matematico de vuelo, [n%lé|,
y se discrimina sobre la situaciéon a simular; ya sea la simulacién de movimientos rapidos y
el regreso optimal a la posicion de inicio, como se describe en el inciso a) y b). También se
puede discernir si el algoritmo de simulacién para situaciones de movimiento rdpido no se

lleva a cabo.

Combinaciéon de los dos movimientos descritos por la PS

Para diferentes intervalos de la simulaciéon de vuelo, va a ser necesario combinar los
movimientos descritos por los algoritmos (2.28) y (3.16). Por ejemplo en el recuadro que se
observa en la Figura 3.13, se puede ver que la inclinaciéon de la plataforma movil debe cambiar
rapido para alcanzar a simular la orientaciéon del vector gravitoinercial. Debido a los recursos
de la PS, no siempre es posible esto, Por esto, se hace uso del otro recurso de la PS, que es

el movimiento por linea vertical.
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200 250 300 350 400 450
tiempo (s)

Figura 3.13: Region para el movimiento rapido del centro geométrico de la PS.

Dada la situacion de la Figura 3.13, cuando en la simulacién se requiera que los dos
algoritmos entren en funcionamiento simultidneamente, se debe tener el movimiento com-
puesto entre Ah y k,. Esto debe ser generado dentro del rango limitado por las restricciones

geométricas de la PS.

248

Figura 3.14: Composicion de los algoritmos de simulacion para una region de la trayectoria
de vuelo.

En la Figura 3.14, se muestra un ejemplo muy sencillo para la simulacion de vuelo, que
corresponde al intervalo 370 < t < 470s, en donde se indica el movimiento combinado
por linea vertical (que se obtiene con el algoritmo de movimiento rapido) y por angulo de
inclinacion (algoritmo de movimiento lento) de la plataforma movil. En esta figura solo se
trata de ilustrar lo que podria ser un resultado del movimiento compuesto, es decir, de
la unién de los dos algoritmos de simulacion dindmica para una situacion de simulacion
solicitada. Esta composicién serd una de las tareas a desarrollar como parte del trabajo a
futuro de esta tesis. Lo que se visualiza en la Figura 3.14 proviene del calculo del vector

sobrecarga (2.17) que propicia la creacion de los algoritmos (2.28) y (3.16). Para decidir
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cuando entra en funcionamiento uno y cuando el otro, es precisamente el comportamiento
del vector sobrecarga el que da la pauta. A veces es necesario utilizar los dos, y en otras

ocasiones s6lo uno, segtin los requerimientos de la simulacién de vuelo.
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Conclusiones

En este trabajo de tesis se ha presentado la descripcion de elementos que se pueden obtener
a apartir de los datos de vuelo de una aeronave de transporte (carga), que se utilizaron
en la construccion de algoritmos de simulaciéon dindmica de vuelo. Se defini6 entonces el
vector sobrecarga, del cual se destaca su orientacion para la construcciéon de un algoritmo
de simulacién, y el uso del modulo del vector sobrecarga para la formulacién de un segundo

algoritmo de simulacién. De manera puntual, se concluye lo siguiente:

1. Se realiz6 el planteamiento de simulacién dinamica de sobrecarga en el plano vertical
a partir del modelo matemético de vuelo, en el plano vertical, de una aeronave de
transporte. La aplicacion del teorema de Tikhonov a estas ecuaciones de movimiento
va establecidas se utilizdé tinicamente para diferenciar dos tipos de movimientos de la
trayectoria de vuelo, uno lento y otro rapido. Estos movimientos dan pie a la formulacién

de dos algoritmos de simulacion.

2. Una vez definido el movimiento lento de la trayectoria de vuelo, se present6 el algo-
ritmo de simulacion para esta situacion. Este algoritmo se basa en la orientacion del
vector sobrecarga en la posicion del piloto, 7P, para un vuelo no perturbado y que yace
en el plano vertical. Se defini6 también como van a modificarse las longitudes de los
actuadores de la plataforma de Stewart para alcanzar la inclinacion requerida y simular

la orientacién de 77”7 mediante el angulo k.

3. Para las situaciones de movimiento rapido de la trayectoria de vuelo, se estableci
la simulacién dindmica de movimientos rapidos con ayuda del movimiento del centro
geométrico de la PS por linea vertical, teniendo en cuenta el calculo del decremento
del modulo de sobrecarga en la posicion del piloto, An. Y se encontrd que es posible
generar el regreso del centro geométrico de la PS a su posicion de inicio a través de la
implementacion de un control optimal. En la PS esto se realiza con ayuda de los sensores
de los actuadores lineales de la PS que indican su posicion y velocidad en todo momento.
Asi mismo, para garantizar que el algoritmo de simulacion de movimientos rapidos

funcione de la manera més correcta posible, se introdujeron restricciones definidas por

99



la presencia de sensores bioldgicos en el cuerpo del piloto. El dato que se utilizé6 como
restriccion fue tomado de valores conocidos del umbral de aceleracion de las masas
sensibles de los 6rganos otoliticos (saculo y utriculo), y fue de gran ayuda para la
construcciéon de un control optimal, a través de la aplicaciéon del principio del maximo
de Pontryagin, que gobierna el movimiento de retorno del centro geométrico de la

plataforma a su posicion de reposo.

4. Se realizaron algunos experimentos y mediciones sobre una plataforma de Stewart,
propiedad de INAOE. Los ejercicios que se realizaron corresponden al algoritmo de
orientaciéon del vector sobrecarga, para movimientos lentos, que coinciden en buena

manera para una intervalo de la simulacion de vuelo presentada en esta tesis.

La inclusion de algunos parametros conocidos que provienen de los estudios fisiologicos del
sistema vestibular, sirven para organizar los movimientos del simulador de tal manera que
no se tengan conflictos con las sensaciones que debe percibir el piloto en entrenamiento, y
deben estar en acuerdo con la simulacién de vuelo. Por tltimo, es necesario mencionar que un
criterio de evaluacion de estos algoritmos de movimiento para la PS, y para un simulador de
vuelo en general, es la participacion de pilotos expertos. Ellos tienen la tdltima palabra para
decidir si el movimiento del simulador corresponde, eficientemente, con lo esperado respecto

al funcionamiento de una aeronave real.
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Trabajo a futuro

Como continuacion de este trabajo de tesis, se describen las siguientes propuestas:

1.

Construccion del algoritmo de simulacion dinamica para la composicion de los movi-

mientos lentos y rapidos en el plano vertical.

Composicion de los algoritmos de simulacion de sobrecarga (orientacion y decremento)

para todo el espacio de vuelo de una avién de transporte.

Aplicacion de modelos computacionales de perturbaciones atmosféricas, y simulaciones

de vuelos anormales y de emergencia.

Inclusion de algoritmos de simulacion galvanica y vestibular.
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Anexo A. Organizacion general de un

simulador de vuelo.

Un simulador de vuelo conlleva la aplicacion de diversas herramientas de software y hard-
ware, realizada por desarrolladores de proyectos especialistas en diferentes areas, como inge-
nieria de control, 6ptica, redes, programaciéon, mecénica, entre otras. De manera breve, un

simulador de vuelo esta organizado por los siguientes aspectos [6]:

1. Ecuaciones de movimiento: son el punto central de todos los simulador de vuelo, pues
determinan los estados del simulador, tomando en cuenta todos los pardmetros de
entrada, incluyendo los controles que maneja el piloto, viento, términos aerodinamicos y
de motores propulsores, y calcula las variables que representan el estado de la aeronave
simulada, especificamente fuerzas, momentos, actitud, altitud, rumbo y velocidades.
Esta traducciéon de entradas a salidas depende de las ecuaciones de movimiento usadas
para resolver un movimiento lineal o angular de la aeronave y se incluyen los datos

aerodindmicos.

2. Modelo aerodindmico: estd compuesto por todos aquellos datos que permiten calcular
las fuerzas y momentos aerodinamicos. Por ejemplo, el coeficiente de levantamiento
puede ser derivado como funcién del angulo de ataque, donde coeficientes aerodindmicos
especificos estan definidos en una base de datos aerodinamica. El modelo aerodindmico
es el elemento mas critico de un simulador de vuelo, pues representa la “huella digital”

de cada aeronave.

3. Modelo de motor: se considera como un modelo de la dindmica del sistema de propul-
sion, esto es, se usa para determinar el empuje, flujos de combustible y presiones de
motor, asi como velocidades de rotaciéon que necesita tener en cuenta el piloto durante

el vuelo.

4. Adquisicién de datos: en un simulador de vuelo la cabina corresponde, casi siempre, a

la misma cabina que utiliza la aeronave simulada, de hecho, varios de los componentes e
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instrumentos del avion real son usados para la construccion de la cabina del simulador,
esto se hace principalmente para recrear lo mejor posible el ambiente de entrenamiento
para el piloto. Entonces, cada uno de estos instrumentos generan senales de entrada y
deben ser llevadas hacia algin modulo que se encargard de adquirir esta informacion.
Este sistema de adquisicion serd el responsable de minimizar cualquier retraso en la

captura de los datos y que la simulacion se lleve a cabo en tiempo real.

Modelo de tren de aterrizaje: durante el rodaje el tren de aterrizaje es el que hace
contacto con la pista, y la interaccion entre ésta y el sistema del tren de aterrizaje es
muy diferente a lo que se siente cuando la aeronave se encuentra en vuelo. Es necesario
un modelo adicional que provea al simulador estos efectos de contacto con pista, mismo

que servird para el momento en el que la aeronave aterrice.

Modelo de clima: la atmosfera es claramente la que tiene un mayor efecto sobre el
desempeno de aeronaves. Las ecuaciones para calcular la presion y densidad del aire asi
como la temperatura, son bien conocidas y sencillas de implementar. Estos términos son
usados en los puntos 2 y 3. Sin embargo, otros términos son modelados en la mayoria de
los simuladores, particularmente el viento, pues la presencia de un fuerte viento tiene
efecto en la navegacion y el manejo de la aeronave, por ejemplo, cuando existen vientos

cruzados durante el aterrizaje o la presencia de turbulencias.

Sistema visual: este sistema provee imagenes en tiempo real que son vistas desde la
posicion de los ojos del piloto. Este sistema proyecta todo el ambiente de animacion
dependiendo las condiciones de vuelo que se requieran para el entrenamiento, las cuales

deben ser coherentes con las acciones que tome el piloto durante el vuelo.

Sistema, de sonido: dado que la cabina de una aeronave es muy ruidosa, el simulador
de vuelo debe replicar estos sonidos. Se encuentran sonidos como el de los motores,
el rompimiento del aire, que varian con las condiciones de vuelo, ademas, los mismos
instrumentos en cabina a través de alarmas, anuncian una interacciéon que debe ser
atendida por el piloto, y éste utiliza los anuncios sonoros para dar atencién a esa
alarma. Este sistema consiste entonces en replicar en el simulador de vuelo todos los

sonidos que derivan de la aeronave mientras esta en uso.

Sistema de movimiento: mientras la aeronave simulada realiza maniobras, el piloto espe-
rara sentir las aceleraciones que experimentaria durante un vuelo real. Las aceleraciones
son calculadas en el modelo de vuelo (1 y 2) y luego se pasan al sistema de movimien-

to. Se requiere, como estandar, de una plataforma movible con actuadores lineales que
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son capaces de moverse y colocarse en diferentes posiciones para intentar replicar las

aceleraciones en el cuerpo del piloto.

10. Control de carga: consiste en recrear la sensacion de “fuerza” que el piloto sentiria de

los mandos de vuelo mientras esta volando.

11. Pantallas de instrumentos: son dispositivos representados mediante pantallas electroni-

cas que congreguen los instrumentos reales presentes en la cabina del avién real.

12. Sistema de navegacion: es un sistema que implementa los parametros e instrumentos
necesarios para proveer al piloto toda la informacién sobre la localizacion de la aeronave

durante el vuelo simulado.

A lo largo de este trabajo de tesis, se ha trabajado con el punto 9, que a su vez, requiere de

calculos descritos por los puntos 1 y 2. El sistema de movimiento es la plataforma de Stewart.
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Anexo B. Codigos MATLAB (archivos

.m) para simulaciéon dindmica de vuelo.

Para hacer las operaciones correspondientes a los algoritmos de simulaciéon y obtener las
figuras mostradas a lo largo de los capitulos contenidos en esta Tesis, se cred un script en el

software de programacion MATLAB. En las siguientes figuras se describe lo realizado.

Archivo de datos de vuelo

load completo.csv;

Figura 3.15: Archivo de datos de vuelo.

En la Figura 3.15 se muestra cémo se carga, en MATLAB, un archivo para tener acceso a
su informacion. El archivo “completo.csv” esta en formato de valores separados por coma (csv,
por sus siglas en inglés), ya que permite un facil acceso a su contenido, y contiene los datos

de vuelo de la aeronave, descrita en el Capitulo 2, para una trayectoria de vuelo especifica.
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Componentes de vuelo

ta = completo{:,1):

alpha = completo(:,2):

alpha d= completo(:,3);

gl= completo(:,27)*0.30458;

Vpx d = completo(:,&)*0.3048;
WVpz d = completo(:,8)*(-0.3048);
alpha dd= completo(:,10);

Vax d = completo(:,12)*0.3048;
Vaz d = completo(:,14)*(-0.3048);
h = completo(:,20)*0.3048;
u_merc = completo(:,21)*0.304&;
W_gerc = completo(:,23)*0.3048;

u = coompleto(:,24)*0.3048;

W = completo({:,26)*0.3048;

vel = agqrt{u."2 + w."2):

vel p = agrt{u_aeroc."2 + wW_gero."2);
acel = agrt(Vax d.~2 + Vaz_d.~2);
theta = completo(:,17)*57.3;

phi = theta + alpha;

a pilot= agrt(Vpx_d.~2 + Vpz_d.~2);
1=6;

Figura 3.16: Extraccion de las variables de vuelo.

La Figura 3.16 muestra como se asignan los valores del archivo “completo.csv” a las
las variables (lado izquierda de la igualdad) en el script de MATLAB. Cuando se hace la

asignacion, cada variable tiene forma de matriz columna.

Componentes del vector sobrecarga

nx (1/9.81).%(Vax_dj;

nz ((1/9.81).%(Vaz_d - g0}):
nxp= {1/9.81).*(Vpx d);

nzp= {(1/9.81).*(Vpz_d —g0));

n = agrti{nz.”2 + nx."2);

np = sgrtinzp.~2 + nxp."2);
K = atand{nx./nz):

Figura 3.17: Componentes del vector sobrecarga.

En la Figura 3.17 se muestran las operaciones para formar el vector sobrecarga tanto

en la posicion del c.m. de la aeronave (n) como en la posicion del piloto (np), asi como la
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orientaciéon del vector sobrecarga de la aeronave.

Algoritmo vuelo lento

K p atand {nxp./nzp) ;

K s

—atand (nxp. /nzp) ;

Figura 3.18: Algoritmo de simulacién para movimiento lento.

Una vez definida la orientacion del vector sobrecarga en la ubicaciéon del piloto, como lo
indica la primera ecuacion de la Figura 3.18, se aplica el algoritmo de simulaciéon dindmica pa-
ra movimientos lentos descrito en el Capitulo 2. Asi, encontramos cémo debe cambiar la base
movil su inclinacién para imitar la orientacion del vector sobrecarga durante la simulacion

de vuelo.

Algoritmo vuelo rapido

delta h = 1*alpha dd;

Figura 3.19: Algoritmo de simulacién para movimientos rapidos.

De nuevo, se utilizan los datos de vuelo para formar el algoritmo de simulacién para
movimientos rapidos. El algoritmo es detallado en el Capitulo 3, y en la Figura 3.19 se
muestra su implementacion en codigo.

Como parte del algoritmo de simulaciéon para movimientos rapidos, se tuvo que aplicar
el PMP, y como resultado, en el Capitulo 3, se mostraron graficas que establecian como
se comportarfa el algoritmo (3.16) bajo ciertas restricciones. La creacion del conjunto de
accesibilidad, G, asi como las distintas opciones que tiene el sistema para disponer de esta

region, se muestra en las figuras siguientes.
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Construccion de control optimal y restricciones

v =0.4;

a=2.6;

¥1=-10:0.01:0;
y1={0.5/v)*x1l.~2 + a;
x2=0:0.01:10;
yve=—({0.5/v)*x2.~2 + a;r
®¥3=0:0.01:10;
¥3=—(0.5/v)*x3.~2 + 2.9;
x4=-10:0.01:0;
yd={0.5/v)*xd.~2 + 2.3;
¥8=-10:0.001:0.316&;
y8={0.5/v)*x8.~2 + 2.35;
x¥5=-10:0.001:0.283;
¥o={0.5/v)*x5.~2 + 2.4;
x7=-10:0.001:0.245;
¥i={0.5/v)*x7.~2 + 2.45;
X6=-10:0.005:20.27
ye={0.5/v)*xb6.~2 + 2.5;
®¥9=-10:0.001:0.142;
vO=({0.5/v)*x%.~2 + 2.55;
¥51=-0.,144:0.001:10;
¥5l=—{0.5/w)*x51.~2 + 2.865;
x6l=-0.2:0.001:10;
vel=—(0.5/v)*x6l.~2 + 2.7;
X71=-0.,245:0.001:10;
¥i1l=—{0.5/v)*x71.~2 + 2.75;
¥81=-0.283:0.001:10;
y8l=—(0.5/wv)*x81.~2 + 2.8;
®¥91=-0.316:0.001:10;
¥91=—(0.5/v)*x91.~2 + 2.85;

Figura 3.20: Célculo de trayectorias, linea de switcheo y restricciones cinemaéticas.

En la Figura 3.20 se quiere dar a entender como es posible formular las diferentes formas
en que el control uj puede funcionar. Todas estas trayectorias van a ser optimales, de acuerdo

al tipo de problema que se esta analizando.
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Region G y trayectorias optimales

figure
plot(vyl,x1,'b",y2,x2,'b',v3,x3, 'r",v4,x4,"'c")
hold con

plot (¥5,%x5, "k")

hold con

plot (yv6,x6, "k'") 0.6
hold con

plot (y7,x7, k') \
hold on 04 jﬂ‘ﬂEq5‘Hﬁhh‘HHMMHEHHHhhhﬂﬁﬁ““nxn
plot (v8,x8, "k")

hold on 0zt

plot (v9,x9, "k')

hold con

= D \

hold con

plot (y6l,x61, "k")

hold cn 0.2
plot (¥71,x71, "k")

hold con

plot (y81,x81, "k") -0.4
hold con

plot (v91,x91, "k")

axia ([2.3, 2.9, -0.7, 0.7]1) 0B
hold on L
plot{[2.3 2.9],[0 0],'k") 2.3 2.4 24 26 27 2.8 29
hold cn

plot([2.6 2.6],[-1.6 1.6],"k")

Figura 3.21: Algunas trayectorias disponibles, dentro de la region G.
En las Figuras 3.22 a 3.24 se presenta el evento descrito en el Capitulo 3, para el cual

estd bien definido (3.12). En cada una de las figuras mostradas se anade una grafica de las

trayectorias se generan con cada parte del codigo.
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Trayectoria 1 (Simulacion de movimientes rapidos continua)

®_5=0:0.001:0.2;

¥ 5={0.5/v)*x 5.2 + 2.6;
®_6=-0.283:0.001:0.2;
¥_6=—(0.5/v)*x_6.%2 + 2.7; 0br -
x_7=-0.283:0.001:0.347;
¥_T={0.5/v)*x_7.~2 + 2.5;
% B=-0.283:0.001:0.347; D.4r T
¥ 8=-(0.5/v)*x_8.°2 + 2.8;
®_9=-0.283:0.001:0;

¥ 9=({0.5/%)*x 9.2 + 2.&; 02r 1
figure

plot(v3,x3,"'c",v4, x4, 'c") 0

hold on

plot{y_5,%x_5,'k") f///J

hold on 02

plot{y 6,x_&,'b")
hold on

plot{y_7,x 7,'qg") 04 b
hold cn

plot({y_&,x 8,'b")
hold con 0B 7
plot{y_%,x 9, 'c") . . ) )

held on 23 24 2h 2R 27 28 29
plot{[2.3 2.9],[0 O],'k")

hold cn
plot{[2.6 2.6],[-1.6 1.6],"k")
axis ([2.3, 2.8, -0.7, 0.7])

Figura 3.22: Situacion de simulacién continua por movimiento en linea vertical.

Trayectoria 2 (Simulacion a punto en frontera y retorno optimal)

x 0 = 0:0.0001:0.3465; ' ' ' '
v 0 = (0.5/%)%x 0.°2 + 2.6; 0Br
x 1 = 0:0.001:.3465;
¥y 1 =-(0.5/w)*x 1.2 + 2.9;
figure 0.4r 7
plot (v3,x3, "r",v4,x4,'r")
hold on ozl |
plot(y 0,x 0,'b")
hold on
plot(y 1,x 1,'k") 0
hold on
plot{[2.6 2.9],[0 0],'c")
hold ocn nzk i
plot{[2.3 2.6],[0 0],'k")
hold on
plot([2.6 2.6],[-1.6 1.6],'k") 04k i
axis ([2.3, 2.9, -0.7, 0.7])
N6+ \—
1 1 1 1

23 24 25 286 27 28 29

Figura 3.23: Situacion de simulacion de movimientos rapidos que alcanzan los limites geomé-
tricos del conjunto G.

Para la situacion de la Figura 3.23, el valor de & es muy grande y las restricciones de la
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PS no permiten que se alcance un valor tan alto. Lo que se hace es llegar a los limites (linea
azul rey) y regresar al intervalo de reposo (linea azul cyan) para llegar el punto de inicio y

poder ejecutar otro movimiento cuando asi lo requiera la simulacién de vuelo.

Trayectoria 3 (Simulacien de movimiento rapido y retorno optimal)

®x 2 = 0:0.001:0.22; T T T T

¥y 2 = (0.5/v)*x_2.72 + 2.6; oGl i
¥ 3 = -0.22:0.001:.22;

y_3 = -({0.5/v)*x_3.°2 + 2.72

¥ 4 =-0.22:0.001:02 04t d
y 4 = (0.5/v)*x 4.°2 + 2.&;

figure

plot({y3,x3, 'r',v4,x4,'c") 02k -
hold on

plot(v_2,x 2,'k")

hold on 0

plot(y_3,x 3,'k")

hold on

plot{y_4,x_4,'k") 02F 9

hold on

plot{[2.3 2.9], [0 0],'k')

hold on 04r h

plot([2.6 2.6],[-1.6 1.6], k")

axis ([2.3, 2.9, -0.7, 0.71) i %%ﬂ5"““»HHE_EHHHHEHHH‘_HHEHEEHH:
1 1 1 1

Figura 3.24: Simulacién de movimiento rapido y regreso a punto de inicio.

La situacion de la Figura 3.24, muestra la actuacion del algoritmo de control para cuando
la simulacién de movimientos rapidos se activa para generar un solo desplazamiento por linea

vertical y retorna a la posiciéon de inicio.
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Anexo C. Calculo adicional para la
orientacion del vector sobrecarga en la

posicion del piloto.

Calculos adicionales para el cambio del angulo de orientacién de sobrecarga

La orientacion del vector sobrecarga, en la posicion del piloto, para la situacion de descenso

se puede expresar mediante:

_ngx o mgoNpz o nk

tan (k,) = = —2
( p) ngz mgonp: ng ’

sin (Kp) , nk

s (K; = sin (kp) sec (k) = n_é’

, nb
sin (kp) 1/ 1+ tan? (k,) = ok

z

, 1 . nk
SN (Kp) m nf,z + nf,y = n_z )

‘ Tpz | Tpy

sin (k) = :
P npe/nZ
P(mnP
Kp = arcsen Inln , nb<0,n? <0. (3.33)

nEy/ (nk)” + (nk)”

Y para encontrar la orientaciéon del vector sobrecarga durante el ascenso y despegue:
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[n2]n} . »
Kp = arcsen , nb>0,n?<0. (3.34)

ngy/(n2)” + (nh)’

En las Ecs. (3.33) y (3.34) se puede ver que el valor absoluto de la componente en z del
vector sobrecarga, |n?|, esta dividido por el valor de esta componente, n?. El resultado de

este cociente siempre es igual a —1, puesto que para todo momento n? < 0, es decir,

7]
— =—1. 3.35
- (3.35)
Las Ecuaciones (3.33) y (3.34) son idénticas en forma, pero las diferencia el valor de la
componente nf del vector sobrecarga, esto es una gran ventaja pues la orientacion del vector
sobrecarga estard definida con una misma ecuaciéon para toda la simulacion del vuelo lento.
Entonces, es posible escribir una sola férmula que abarque las dos situaciones de para el

movimiento lento de un vuelo:

Kp = —arcsen = , FP <0 (nf>0) (3.36)

Presentacién del cambio de longitud de los actuadores para su aplicaciéon, desde

el punto de vista ingenieril.

Como una sintesis para la aplicacion de este algoritmo, desde el punto de vista ingenieril,

se tiene:
ALy = r18in (ks) = —risin (kp) (3.37)
Utilizando 3.36, en la ecuaciéon anterior, se tiene:

AL =1 Ty . nP >0, FP <0. (3.38)

(n)* + (nk)*

En la Figura 2.24 se observa que el valor de ALq, en el sistema de referencia de la PS,
es positivo, por lo que la Ec. (3.38) es congruente para el cambio de longitud del Actuador 1

(L1) en esta situacion. Luego, para ALy y ALs, se tiene:

113



n
ALy =1y 2 , nt >0, FP<0.

ALs =14 i , nt >0, FP<0.
(n?)* + (nf)’

ALy y ALj tienen signo contrario que AL; puesto que, en el sistema de referencias de la

PS, estéan del lado negativo del eje xs. Es decir que o < 0y r3 < 0.
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Anexo D. El problema de sintesis.

De [32], se considerara la aplicacion del PMP como la solucion de algunos problemas sim-
ples de tiempo optimal. Un nuevo e importante ambito del problema de procesos optimales,
el problema de la sintesis de los controles optimales, es explicado como una consideraciéon

para problemas de ese tipo.

Ejemplo 1, [32].

Considere la ecuacion 4°x/a2 = u, donde u es un parametro de control real restringido
por la condicién |u| < 1. En coordenadas fase, x; = = y xy = 4°%/a2, esta ecuaciéon puede

reescribirse en la forma del siguiente sistema:

dlﬁl dl’g

Considere el problema, de un punto fase que se mueve en acuerdo con (3.39), para llegar
al origen (0,0) para un estado inicial dado zy en el menor tiempo. En otras palabras, se debe
considerar el problema de tiempo optimal para el caso donde el origen (0,0) es la posicion
terminal de ;.

La funciéon H en este caso tiene la forma:

H= ¢1I2 + wgu . (340)

Ademas, se obtiene el sistema de ecuaciones:

do o dis

a pralialeE (3-41)

para las variables auxiliares 1 y 1. Por lo tanto, Y1 = ¢y ¥y = ¢ — 1t (c1 ¥ ¢
son constantes). Relacionando (1.67) resulta, tomando en cuenta a (3.40) y la condicion
-1 <u<l,

u(t) = signiy (t) = sign (ca — c1t) . (3.42)
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Se sigue de (3.42) que cada control optimal u (t), tp < t < t1, es una funciéon constante a
trozos que toma los valores de £1, y tiene a lo sumo dos intervalos en los cuales es constante
(dado que la funcion lineal ¢y — ¢t cambia de signo a lo sumo una vez en el intervalo
to <t < t;). Inversamente, cualquier funciéon u (t) puede ser obtenida de la relacion (3.42)
para algunos valores de ¢; y cs.

Para el intervalo de tiempo en el cual u = 1, se tiene, segiun (3.39):

t? 1 2 (52)2
I2:t+82, I1:§+82t+81:§(t+82) + | s1— 9 y (343)
(s1y s2 son constantes de integracion), de las cuales se obtiene
Lo o
I = 5 (.CEQ) + s, (344)

2 . .
donde s = s —% (s2)” es una constante. Entonces, la porcion de la trayectoria de fase para

la cual w =1 es un arco de la parabola (3.44). La familia de parabolas (3.44) es mostrada en

la Figura 3.25.

] T

Figura 3.25: Familia de parabolas (3.44).
Anéalogamente, para el intervalo de tiempo en el cual u = —1, se tiene

Ty = —t + 5, (3.45)
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2

t ’ ’ 1 1\ 2 ! 1 "\ 2
T :—§—|—82t—|—81 :—5 (—t—|—s2> + 81+—(82> , (3.46)

de la cual se obtiene

(3.47)

Figura 3.26: Familia de parabolas de (3.47)

La familia de parabolas (3.47) se muestran en la Figura 3.26. Los puntos de fase se mueven
hacia arriba de las parabolas (3.44) (ya que 9°%/at2 = u = 1), y hacia abajo a lo largo de las
pardbolas (3.47) (¢*¥/a2 = u = —1).
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.-_J"]

Figura 3.27: Primera opcién de trayectoria para alcanzar el origen.

Como se declard arriba, cada control optimal w (¢) es una funcién continua a trozos,
tomando valores de +1, y teniendo a lo sumo, dos intervalos en los que es constante. Si u (t)
es inicialmente igual a +1, y luego a —1, la trayectoria de fase consiste en dos segmentos
parabolicos adjuntos (Figura 3.27). El segundo de estos segmentos yace en aquella parabola

definida por (3.47) la cual pasa a través del origen (ya que la trayectoria deseada debe llegar
al origen).

Figura 3.28: Segunda opcion de trayectoria para alcanzar el origen.

Por otro lado, si primero u = —1, y luego u = +1, la curva de fase es reemplazada

por una que es simétrica con respecto al origen (Figura 3.28). En la Figura 6 los valores
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correspondientes del parametro de control u son escritos arriba de los arcos parabdlicos. La
Figura 3.29 representa a la familia entera de las trayectorias de fase obtenidas (A0 es el arco
de la parabola z; = 3 (22)? en el semiplano inferior; B0 es el arco de la pardbola z; = -3 (1)
en el semiplano superior). Los puntos fase se mueven a lo largo de un arco de una parabola
de (3.47) la cual para a través del punto inicial xg, si 2o esta arriba de la curva AOB; y a lo
largo de un arco de una parabola de (3.44) si g esta debajo de esta curva. En otras palabras,
si la posicidn inicial zy esta arriba de AOB, el punto fase debe moverse bajo la influencia
del control ©u = —1 hasta que alcance el arco A0. En el instante en que esto suceda, el valor
de u cambia a +1 y se mantiene en este valor hasta que el punto fase alcance el origen. Sin
embargo, si la posicion inicial xq esta debajo de AOB, u debe ser igual a +1 hasta el momento

en que alcance el arco B0, y en ese instante el valor de v cambia a —1.

T

0
u= 1

Figura 3.29: Conjunto de trayectorias optimales.

Por lo tanto, de acuerdo con [32], solo las trayectorias arriba descritas pueden ser optima-
les. Por otra parte, se puede ver de la investigacion anterior que de cada punto en el plano de
fase hay solo una trayectoria que lleva al origen que puede ser optimal (es decir, una vez que
el punto inicial zq esté dado) la trayectoria correspondiente queda tnicamente determinada).

Entonces, las trayectorias que se han encontrado (Figura 3.29) son optimales, y no hay
otras trayectorias optimales que lleven al origen.

La solucién al problema optimal obtenida para el presente ejemplo se puede interpretar

como sigue. Sea v (x1,x2) = v (z) la funcién dada en el plano x4, x5 como sigue:
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+1debajo de la curva AOB, y sobre el arco A0,
v(z) = (3.48)

—1 arriba de la curva AOB, y sobre el arco B0 .

Entonces, sobre cada trayectoria optimal el valor u (t) del parametro de control (en un
tiempo arbitrario t) es igual a v (z (t)); es decir, iguala al valor de la funciéon v en el punto

en el cual el punto fase, que se mueve a lo largo de la trayectoria optimal

w(t) =v(z (1) (3.49)

estd localizado en el tiempo t. Esto significa que si reemplazamos la variable u por la

funcion v (z) en el sistema (3.39), se obtiene el sistema

(3.50)

cuya solucion (para cualquier estado arbitrario inicial xy) produce la trayectoria optimal
de fase que lleva al origen. En otras palabras, el sistema (3.50) es el sistema de ecuacio-
nes diferenciales (con parte derecha discontinua) para la determinacion de las trayectorias

optimales las cuales conducen al origen.
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Nomenclatura

c.m. centro de masas
FDM Flight Dynamics Model.
gdl  Grados de libertad.

PMP Principio de Maximo de Pontryagin

PS Plataforma de Stewart.
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