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Resumen.El estudio y disefio de vehiculos aéreos no tripddtdAVs), extremadamente flexibles (X),
gue pueden volar a gran altitud y con gran autoadMALE), son destructores de antiguos paradigmas,
ya que han sido concebidos como plataformas esgscfiexibles y moviles, resultando una alterreativ
viable a los actuales satélites de comunicacidBeseste trabajo se presenta una plataforma numérica
que permite estudiar el comportamiento dindmicocdelcepto simplificado de un X-HALE-UAV. La
aeronave se modela como una coleccién de cuerpmksj conectados entre si por articulaciones
flexibles. Las ecuaciones que gobiernan la dinahétdJAV se derivan mediante un enfoque energético
basado en las ecuaciones de Lagrange para sistemasgstricciones. Las ecuaciones de movimiento
obtenidas mediante este enfoque son del tipo diekes-algebraicas (DAEs) de indice 3. Estas
ecuaciones de restriccion son incluidas en la ftaordn de las ecuaciones de movimiento por medio de
multiplicadores de Lagrange. La integracién de ¢dda ecuaciones gobernantes, resultantes, seareali
en forma numérica, simultanea e interactiva eroelidio del tiempo mediante diferentes esquemas de
integracion, tales como el algoritmo predictor-eotor de 4to orden de Hamming y el algoritmo de
Newmark, entre otros. Con el objetivo de evaluaficiencia y robustez de la herramienta de siniditac
desarrollada, se comparan resultados con problbreasdocumentados, en la literatura. Finalmente, se
presenta el desarrollo de simulaciones numéricasa pstudiar el comportamiento dindmico de un
concepto simplificado de X-HALE-UAV, considerandbedecto de rafagas ascendentes y/o laterales
sobre la aeronave. Adicionalmente, se estudiaflizeimcia de una forma sencilla de dafio estrucemal

el ala, el cual se modela como un cambio brusda dgidez asociada a una de las conexiones flexibl
entre tramos de alas sobre la dinamica del sistema.

Copyright © 2016 Asociacion Argentina de Mecénica Computacional http://www.amcaonline.org.ar



2782 L.M. NITARDI, B.A. ROCCIA, S. PREIDIKMAN, F.G. FLORES

1 INTRODUCCION

Durante la década de los 80's se entendié quedaynsolar podria utilizarse como fuente
de alimentacién para aviones que vuelen a grandlhioperen con gran autonomia. Bajo estos
supuestos, AeroVironment disefid y construyo el HABLS(High-Altitude Solar vehicle
(Colella and Wennekef,994; Scheimaret al, 1994. Una década mas tarde esta aeronave fue
redisefiada dando lugar al vehiculo llamado Pathfinden el objetivo de continuar con el
desarrollo de este tipo especial de sistemas agtioog, NASA fundd el programa ERAST
(Environment Research Aircraft and Sensanarco en el cual los vehiculos Pathfinder y
Centuridn evolucionaron en el prototipo Helios HRD8ng Endurance Configuratior{Gibbs,
2019 (ver Figura 1).

Figura 1: Prototipo HP03 Helioktfp://www.nasa.gov/centers/armstrong/ngws

En el marco del programa de investigacion ERAST raalizaron grandes avances
relacionados a los conceptos de disefio HALE-UAWs.etbargo, la ausencia de herramientas
de andlisis apropiadas, contribuy6 a que NASA apwbkl primer vuelo del HP03 el 7 de junio
de 2003, a pesar de que los margenes de segurdadctteral, de estabilidad, control y
aeroelastico eran mucho mas bajos que los de daqasor, el HPO1. Este primer ensayo debid
ser abortado 15 horas luego del despegue, debidoaafuga detectada en el sistema de
refrigeracion. Luego de una serie de modificacipek26 de junio de 2003:

“...El HP03-2 despegé a las 10:06 am hora local del PMRNavy Pacific Missile Range Facility). A
unos 30 minutos de vuelo, el avibn encontré nuemtartarbulencia y experimenté un cambio drastico
(inesperado y persistente) hacia una configuraaddn un gran angulo de diedro. Como resultado,
aparecieron oscilaciones de cabeceo divergentes.vélcidad de disefio de la aeronave fue
posteriormente superada y las altas presiones dicgsnresultantes causaron la falla de los paneles
estructurales localizados sobre el borde de atadgidas alas externas produciendo el desprendimiento
de los paneles solares y el recubrimiento del eltsade las alas. El avion impacté en el océanordent
de los limites del rango de prueba PMRF destruysadmmpletamente... Las principales causas del
accidente incluyen: [La] falta de métodos adecuadesandlisis llevd a una evaluacion incorrecta del
riesgo asociada a los efectos de los cambios ddigroacién en la aeronave que condujo a una
decisién inapropiada de volar un avion altamentesiigle a perturbaciones externas... [y] los cambios
de configuracion en la aeronave, debidas a limiaeis programaticas y tecnoldgicos, alteraron la
distribucion de masa sobre la estructura del veloiaeduciendo significativamente la robustez del
disefio y los margenes de seguriddd(Cesniket al, 2010.

Este incidente catastrofico llevéd a la NASA a ramm®r el poco entendimiento y las limitadas
herramientas analiticas con las que se cuentadisgfar aeronaves HALE muy flexibles. La
recomendacion principal de NASA fue:

“...[que] es necesario el desarrollo de nuevos métgdiosrramientas de analisis en el dominio del
tiempo y multidisciplinarios (estructurales, aerésticas, aerodinamicas, atmosféricas, de
propulsion, de control, etc.) cada vez mas avanzgudoa el andlisis de aeronaves extremadamente
flexibles..” (Cesniket al, 201Q Galante2003 Noll et al., 2004).

A pesar de una larga historia de estudios reladmha la dindmica del vuelo de aviones
flexibles, la mayoria de estos consideran modéhesles, o a lo sumo, una dinamica de cuerpo
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rigido no lineal para el vehiculo, acoplada con naxdestructurales lineales. Tales métodos,
basados en teorias lineales, han sido utilizadi®sexnente, para el disefio de aeronaves
convencionales (Crimaldt al, 1993 Reschke2005 Schmidt and Raney00]). Friedmann
(1999, en su exhaustiva revision sobre aeroelasticidd@l&da importancia de los problemas
aero-servo-elasticos, asociados con vehiculos HBPLE. Particularmente, destacdé que el
caracter autonomo de estos vehiculos requiere stansa de control que interactie con la
dinamica de cuerpo rigido y la dindmica estructurasdne y WeishaarZ003 presentaron una
descripcion detallada de los disefios no convenl@snde los ultimos 100 afios, que han
impulsado el desarrollo de teorias y herramiergagedésticas hasta la fecha.

Respecto a la dindmica de HALE-UAVs, una revisiohedtado del arte, para los distintos
enfoques utilizados en deducir las ecuaciones de inm@Evo, de éstas aeronaves
extremadamente flexibles, se puede encontrar erefagencias (Patit al, 200Q Cesnik and
Su,2005 Wanget al, 2010.

Recientemente, Arguellet al. (2014 desarrollaron un modelo dindmico de un concepto
simplificado de un X-HALE-UAV. Para ello utilizaromna formulacion hibrida basada en las
ecuaciones de Newton-Euler en conjunto con lascemues de Lagrange. La aeronave se
modelé como una colecciéon de cuerpos rigidos ioterctados por medio de articulaciones
flexibles, y la integracion numérica de las ecuaesode movimiento resultantes se realizo
simultanea e interactivamente en el dominio dehpie por medio del esquema de cuarto orden
de Hamming. Arguello y su equipo se concentré eestlidio de la respuesta dinamica del
sistema cuando se permiten grandes deflexionessalar

Todos estos estudios han contribuido de diferemi@seras en la carrera por comprender el
comportamiento no lineal y la estabilidad de veloiEwaéreos, caracterizados por estructuras
altamente deformables. Sin embargo, éste probletdaagin muy lejos de ser definitivamente
entendido, debido a la compleja naturaleza asoebdeoplamiento entre la dinamica de cuerpo
rigido y la dinamica estructural de la aeronave.

Sobre la base de lo mencionado anteriormente,ternirabajo se presenta el desarrollo de una
plataforma de simulacidbn numérica, que permitedéstuel comportamiento dinamico de un
vehiculo X-HALE-UAV conceptual. La aeronave se nladeomo una coleccion de cuerpos
rigidos conectados elasticamente entre si, y smpmnmediante una plataforma flexible que
simula el anclaje al tinel de viento (Arguekd al, 2014. En esta primera etapa no se
consideran las cargas no conservativas provenieletés aerodinamica. Sin embargo el marco
de trabajo propuesto permite introdudir:diferentes modelos de rafagas con el objetivo de
analizar la respuesta de la aeronave a perturbEiexternas; ¥) un modelo de dafio simple,
basado en el cambio de rigidez torsional, que Vamcias diferentes superficies sustentadoras
gue componen la aeronave. Las ecuaciones de mowonge obtuvieron por medio de un
enfoque energético basado en la dinamica de sistembicuerpo, las cuales se implementaron
en un codigo computacional interactivo y estruataradesarrollado integramente en
MATLAB ©.

Ademas, la herramienta computacional permite eldférentes esquemas de integracion
numerica para resolver el sistema de ecuacionebralgas-diferenciales (DAES) resultantes,
tales como: Runge-Kutta, Hamming, Newmark, Newn@aok amortiguamiento, y diferencia
central, entre otros.

2 MODELO DINAMICO DEL X-HALE-UAV

La aeronave se modela como una coleccion de cueigo®s (fuselaje, alas, trenes de
aterrizaje y motores) conectados entre si rigidagnermgor articulaciones flexibles (ver Figura
2a).
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Resorte
Amortiguador

Figura 2: &) esquema de un modelo conceptual X-HALE-UAV (bjileion de sistemas de referencias;

Las ecuaciones de movimiento (EOM) de la aerona,de deducen mediante un enfoque
energético basado en las ecuaciones de Lagrargsipgmas con restricciones holonémicas.

El fuselaje (representado por un cubo) se vincldasaiperficie del tunel de viento por medio
de 12 resortes y 12 amortiguadores lineales (toescada vértice de la base del cubo). Los
motores se representan mediante cuerpos cilindncdas alas y trenes de aterrizaje como
placas planas rectangulares; asunciones éstas guéegpesimplificar la etapa de modelado
matematico. En este trabajo se utiliza un conjagiet@oordenadas redundantes para describir el
espacio de configuracion del sistema multicuerpo;decir, el nimero de coordenadas es
superior al niamero de grados de libertad. Como esecia, tales coordenadas no son
independientes, sino que estan relacionadas e snedio de ecuaciones de restriccion, las
cuales son introducidas en las EOM mediante logipfichdores de Lagrange (Nikravesh,
1988.

Para llevar a cabo de una manera ordenada la dédute las ecuaciones que gobiernan la
evolucion temporal del UAV se utilizarddm + Na + Nt + 2 sistemas de referencias, dohtile
es el numero de cuerpos que simulan los motdies] nimero de cuerpos que representan las
alas yNr el nimero de cuerpos que representan los trenatedéeaje (ver Figural®. Esto es:

i) un marco de referencia inercial o Newtoniahb;{ﬁl,ﬁz,ﬁs}; y ii) un marco de referencia

fijo al centro de masa de cada cuerpo que compdnsiseema dinamico, denotado
B' ={b},0,,0} parai=1,..Nu+Na+Nr+1.

Los vectores que conforman cada uno de los mareasfdrencia descriptos anteriormente,
son vectores unitarios que cumplen con la siguieoelicion:

[6.%,%8]="elf"gx"¢ = +1. 1)

Las condiciones impuestas por la ecuacion (1) amdique el conjunto de vectores que
forman los marcos de referencidsy B', generan bases ortonormales y dextrogiras (cumplen
con la regla de la mano derecha) (Shusteat.,1993.

La configuracion de cada componente del sistemaiauatpo se describe por medio de 7
coordenadas absolutas. Tres coordenadas parar dafposicion de un punto fijo del cuerpo y
cuatro para definir su orientacion. El nUmero tdialcoordenadas @sord= 7N, (dondeny = Nt
+ Na + Nvw + 1 es el numero de cuerpos). Sin embargo, ésta®m independientes, sino que
estan relacionadas a travésdecuaciones de restriccion, resultando un sistemmadie= 7np —
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nc grados de libertad. Para orientar cada cuerpaespecto al marco de referencia inerdwl,
se utilizé una parametrizacion por cuaternionesatos; hecho que introduce una ecuacion de
restriccién adicional por cada cuerpo.

El conjunto de coordenadas para el cuerg®define como,

q ={01,02.95. % 4. A 0} parai= 1.9 @

Finalmente, el vector de coordenadas para todstehsa multicuerpo se define como,

a={0,,0,05.-0,} - 3

2.1 Ecuaciones de restriccion

Para cada cuerpo del sistema se especificanpassde restriccion:
1) Restriccidn de posicidrespecifica la conexidn entre los diferentes comptasedel sistema,
tales como: ala-fuselaje, ala-ala, ala-tren deiasge y ala-motor;
2) Restriccién de orientacioespecifica la orientacion relativa ala-fuselaje;taén de aterrizaje
y ala-motor; y
3) Restriccion U-Q Unitary Quaternionk se debe a la restriccién adicional que surgelgor
utilizacion de una parametrizacién por cuaterniamggarios para especificar la orientacion
de cada componente del sistema multicuerpo.
Todas las restricciones se escriben con respecha@io de referencia inercidN, y son del
tipo holon6mas esclerbnomas. La ecuacion (4) ptadanforma matematica general de cada
clase de restriccion mencionada anteriormente.

g :([Ro +An [-[Rg+AT, Dﬁl =0,

bi)' [ATA Jb,=0, @

7
U—Q¢k = Zqis—lz O,
s=4

donde los superindicegSon, Ort y U-Q indican la naturaleza de la restriccion, es dedr,
posicion, orientacion, y debida a la parametrizaciérrotacion adoptada, respectivameRig.
(Roj) es el vector posicion del centro de masa delpaudf) respecto al marco inercill, rij (rji)

es el vector posicion del punto de conexién ertoeierpoi (j) y el cuerpg (i) medido respecto
del marco de referencl (B!), Ai (Aj) es la matriz de rotacién (en término de pararsetie®

Euler) que orienta el mard® (B!) con respecto &, {6;,6‘2,6‘3} es el conjunto de vectores

unitarios ortogonales fijo &', y {61‘6'2613} es el conjunto de vectores unitarios ortogonajes f
aBl.

El conjunto de restricciones de orientacion ex@geshn la Ec. (4) establecen que las bases
{6;,6‘2,6‘3} y {61‘6126’3} son coincidentes durante toda la simulacién e8ibargo, el sistema

estudiado en este trabajo contiene vinculos quenifgar el giro en una direccion, llamadas
juntas de revoluciérh{nge join). Las ecuaciones de restriccién para este tigardas son una
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version levemente modificada de las ecuacioneseptadas en (4) (Géradin and Cardona,
200]). Tal modificacion radica fundamentalmente en noriregt el giro alrededor del eje de

rotacion de la junta. Si se adopta como eje decidriade la junta de revolucion el elfrg se

obtiene la restricciém) =b},, con lo cual las ecuaciones de restriccion a rdedl orientacion
expresadas en (4) se reducen a las siguientes,

Ort¢i} =(6é)T[AJTAi }65: 0, vy

o = (53 [AA 610 X

Finalmente, el vector de restricciones holondmjaaa el sistema dindmico es,
—_ Con gt r Ort g1 Ortg2 Ortg 3 u- u-
®(q) ={....°/ ..o B2 00, B, ) (6)

2.2 Fuerzas generalizadas

Las fuerzas generalizadas asociadas al conjuntmalelenadas absolutas, que describen la
configuracion de cada componente del sistema maelto, se calculan por medio del principio
de trabajos virtuales, (Nikravedl®88. En este trabajo se consideran fuerzas no caatsas,
originadas por amortiguadores y fuerzas consenstiuge provienen del campo gravitacional
terrestre y las ejercidas por los resortes lineglds torsion. El trabajo virtual de una fuerza
externaFp; aplicada en el punt® perteneciente gkésimo cuerpo en el sistema dinamico se
puede expresar como:

oW, =Fy IR ), (7)

dondedR ; es el desplazamiento virtual de un punto arbdrBrperteneciente al cuergaiel
sistema multicuerpo, esto es:

d

OR ;=R + 5(Ajrpi) =R +0_ﬁ-
]

(A o ) a;. (8)

Donder ; es el vector posicion de un punto arbitrd?i@n el cuerpg@ medido respecto al

marco de referencia fijo a dicho cuerg®, y q, ={qj4,qj5, qe: 9 7}T es el conjunto de
parametros de Euler asociados al cu¢rpo
Siguiendo el procedimiento expuesto por Nikravd$I89 se puede demostrar que,

0 .
a—q_(Ajrpj)di@_,-=—2ppjcﬁ'j. (9)
J
Donde f, es un tensor antisimétrico cuyo vector axialrgsy su accion sobre un vector
arbitrario es similar al producto vectorial, y
—Os 0. ~9; (s
Gi=|=Gs G 9. ~9s| (10)
_qj7 _qj 5 q 5 q 4
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2.2.1 Resorte lineal

El fuselaje (modelado como un cubo) es el Unicopmmante del sistema dinamico que esta
conectado a resortes lineales. Como se mencioreri@ntente, a cada uno de los cuatro
vértices ubicados en la base del cubo, concuremnresortes (ver FiguraaR Tales resortes
tienen longitudes naturalds, paras = 1,...,12, donde el subindiceidentifica el resorte en

consideracion.
La fuerza debida a-ésimo resorte vinculado al vértice(u = 1,...,4) se puede expresar
como,
FuRs = _ksAI sés (11)

dondeks es la constante elastica del resofi&, es la elongacion del resorteéy un vector
unitario que indica la recta de accién del misnmar @igura 3).

Figura 3: Definicion de la fuerza ejercida pos€isimo resorte g-€simo amortiguador sobre el vérticeel
fuselaje.

Utilizando la ecuacién (11) y luego de manipulae®lgebraicas, la carga generalizada del
resorte ¥’ vinculado al vértice 4" y asociada al conjunto de coordenadas absol@afiselaje

(q) es,

Qi=|(FY)" 2mig, ], (12)
dondem], = (fmF ffS)T
2.2.2 Amortiguadores

Al igual que los resortes, los amortiguadores sguemiran conectados solo al fuselaje. A
cada vérticau localizado en la base del cubo concurren tres tignadores. Se debe notar que
los vértices donde concurren los resortes y amuatigres son puntos pertenecientes al fuselaje
del sistema dinamico, y por lo tanto, a medida&jumibo se mueve, el puniceexperimenta una
velocidad,V, (ver Figura 3). La fuerza del amortiguadds = 1,...,12) que concurre al vértice

u esta dado por:
Foe=—c(V,B)E, (13)

dondecs es la constante delésimo amortiguador que concurre al vériice/ &, es un vector
unitario que indica la recta de accion del amogtdpr.
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Luego de manipulaciones algebraicas, la carga gkrata del amortiguados™vinculado
al vértice " y asociada al conjunto de coordenadas absolaldsiselaje es,

Qi=|(Fa) 2mig, ], (14)
donde,m/, = (FULF L’;)T.
2.2.3 Resortes de torsion.

Estos resortes, se ubican solamente en las justagpd de revolucion (ala-ala), donde se
genera un momento puro sobre cada una de laswséantgrvienen en la unién. Esto es,

TS = _kTSHS{j g (15)

dondekrs es la constante de rigidez del s-ésimo resorterd®n, 6, es el angulo relativo entre
el alasy el alar, y U, es el vector unitario que indica la direccion dsttor momentd's en el

marco de referencia inercidl (ver Figura 4). Es claro que el subindscdepende del nimero de
juntas de revolucién, presentes en el sistemacuelfpo.

Figura 4: Definicibn de momento por el resorteatsibns-ésimo sobre las-ésima ala.

Finalmente, la carga generalizada asociada al moniery al conjunto de coordenadgs
gue describe la configuracion del ai és,

Q" =[0,, 2TG,]. (16)
2.2.4 Campo gravitacional

Por ultimo, todos los cuerpos que componen el UAAre sujetos a la accion del campo
gravitacional terrestre. Debido a la asuncion dbip@tesis de cuerpo rigido, tales fuerzas se
encuentran aplicadas en el centro de masa de nagzof; esto es:

FJ =-m gn,, (17)

J

dondem, es la masa del cuerppg es la aceleracion de la gravedadh, yes el vector unitario
que indica la direccion en la cual actia el canmawitatorio.
La carga generalizada debido al campo gravitaciactalando sobre el cuerpes,

Q :[(FJ.g ) 0}. (18)
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2.3 Ecuaciones de movimiento

Siguiendo el procedimiento expuesto por Shabaf@ad, la forma general de las ecuaciones
dindmicas para el cuerp@sta dada por,

T

X \" nc T Cc
MG +B; 2 =Q +Qr) +Q) (19)
donde Mj es la matriz generalizada de masa del cu¢rqui es la matriz jacobiana de

restricciones para el cuerpol es el vector de multiplicadores de Lagran@, es un vector
cuadratico en las velocidades que surge de difienee energia cinética del cuerpocon
respecto al tiempo, y a las coordenaqjasQ';C comprende todas las cargas generalizadas de
origen no conservativas,@j las cargas generalizadas conservativas.

Finalmente, las ecuaciones de movimiento parasérea multicuerpo completo se obtiene
ensamblando las ecuaciones de movimiento de cadpogwe® conjunto con las ecuaciones de
restriccion, es decir,

Mq +B;;\,:QV +(an)T +(QC)T,

(20)
®(q)=0.

El término B;k representa las fuerzas generalizadas de restricgiosignificado de cada

multiplicador de Lagrange depende de la manera wn s especificaron las restricciones
(Nikravesh,1988.

3. SIMULACIONES NUMERICAS

Las ecuaciones diferenciales y el vector de restnes cinematicas en (20) representan un
sistema deecuaciones diferenciales-algebraicd®AEs) de indice 3 para el sistema bajo
estudio. En este trabajo, se utilizaron dos enfegiiferentes para resolver numéricamente el
sistema expresado en (20). El primero consisteferediiar las ecuaciones de restriccion con el
objetivo de obtener DAEs de indice 2 o 1, llamagduccion de indicéBauchau2010. Por
otro lado, el segundo método consiste en integractdmente el sistema de DAEs de indice 3
por medio de diferentes integradores tales comonNaWw (Bauchau201Q Cardona and
Géradin,2007).

3.1. Reduccion de indice

Esta técnica consiste en transformar el sisteni2Ades de indice 3 a un sistema de DAEs de
indice 1 por medio de la diferenciacion de las eicunes de restriccion dos veces con respecto
al tiempo; procedimiento que produce un sistemaedeaciones diferenciales ordinarias

(ODES). El nuevo vector de restriccioneb,(q), se satisface idénticamente a nivel de la

aceleracion; es decili)(q) =0. Este argumento nos permite reescribir el sisterpaesado en
(20) como:

, (21)

{M B:m: Q' +(Q") +(Q?)

B 0 Ji _aq(qu)q

q
donded, denota derivada parcial con respecto al vectaodedenadasg.
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El sistema (21) puede ser integrado por medio tégliadores estandares para ODEs (Runge-
Kutta, Hamming, etc). Sin embargo, debido a la reduncde indice, las restricciones a nivel de

la posicién, ®(q)=0, y a nivel de la velocidad®(q)=0, en general no se satisfacen

identicamente, produciéndose una “violacion” de maismas. Este inconveniente se puede
suprimir y/o controlar estabilizando la solucién puoedio de diversas estrategias. En este
trabajo se utiliza la técnica de Baumgaekal. (1972, y el método de proyeccion de
coordenadas (Aschet at, 1995.

3.2 Integracion directa

La implementacion de integradores tales como Newmaguiere la utilizacidon de una
version linealizada de las ecuaciones dinamicaseptadas en (20) (Géradin, and Cardona,
2001). Para ello se expresa la solucion corregida deenaaincremental, es decir,

q,=4,+4q,
qn=61n+Aq,
L (22)
d,=0,+44, y
A, =h, +A,

donde () sobre la variable indica cantidad aproximadaAg, Aq, A§, y AL son los

incrementos en el vector de coordenadas, velocidlagieeleraciones y multiplicadores de
Lagrange, respectivamente.

Adicionalmente, la Ec. (20) se reescribe como,
H (6,6.0.) = Mg +B1h -Q" -(Q™)' ~(Q9)" =0,
®(q)=0,

y se realiza una expansion en series de Taylodedisr del punto é(n,an,an,):n) truncando la

misma en el término lineal (aproximacion de primeten). Luego de algunas manipulaciones
algebraicas se obtiene la version linealizada destaiaciones de movimiento y el vector de
restricciones,

(23)

M, AG +Co A0 +K oy +(B 1) M.=H,

n

(B,) Ag=-0 @9
Donde,
Cy (6,8 = 0, | Q" +(Q") +(Q)|, v
Ko, @ kot ) =0 [M 6 ] +0, [ (B]), €6 ot 5 |- (25)

T T
-0, | Q" +(Q") +(Q)'] .
donded; y 0, denotan derivada parcial con respecto a los mfpya, C; esla matriz de
amortiguamiento tangente K, es la matriz de rigidez tangente.

Finalmente, la Ec. (24) se puede reescribir como,
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L e VSR

DondeHn es el residuo.
3.3Implementacion computacional

El cbédigo computacional, creado integramente en MXE®, es ordenado como se
representa esquematicamente en la figura 5, dobdervan dos divisiones importantes,
referentes a la integracion por reduccion de in@@auchau,2010 y la integracién directa
(Bauchau201Q Cardona and Géradigp0J).

| Definicion Geometria |

X-HALE-UAV
i
G @2 & Reduccion de indice Integracion Directa
Condiciones iniciales
T Integrador 1 Integrador 2
Eleccion del Integrador W Eier S il While error > tol
Ode45 MatlaB
Hamming
Diferencia Central . 1AaYA A ©
Newmark MMQ'Q™Q °B,, MMQ'Q™Q ‘B, .®(a),
o (q).d(q) B (q) KiCrH@dd )
Reduccion Integracién 1
de Indice Directa
Resolucion
T T Resolucion
1| Q" +(Q™) +(Q°) -Mdg _ _
M B;Mq}: ( l (@) -Ma [KT BE}[Aq}_[—H
B, | 0|2 _E(Bq)q B, O|on| [-o]
| t=t+At | | t=t+At | l
__________ . == === -==== Método de Estabilizacion
: X | X Baumgarte Computo del Erro
1 | LoopIntegrador 1 ! 1 | Loop Integrador 2 ! Proyeccion de coordenadasull
oo I ____ N '._ __________ a Proyeccion de coordenadasBoth
Proyeccion de coordenadasBoth-m
~ ~ Proyeccién de coordenaddsPos
| Resultado en=t + At | | Resultado en=t + At | Proyecci6n de coordenadasvel L ¢
l Proyeccién de coordenadasBoti
| Almacenamiento de | Almacenamiento de 1
resultados resultados

Computo del Erra

Finalizacion del
Programa

Figura 5: Diagrama de flujo del codigo computaciaesarrollado.
3.4 Modelo de rafaga

En esta subseccion se describe un modelo de ra@agdllo basado en un movimiento de
base. Este desplazamiento de apoyo afecta, en fdireta, solamente al fuselaje (cubo), el
cual esta vinculado al tinel de viento mediants résortes lineales (y amortiguadores). Los
desplazamientos se ven esquematizados en la figudenotados pau(t), w(t) y w(t), donde
el subindice marca la direccién de cada desplardamies decir en la direccion cartesiang o
z

La imposicion de un movimiento de base introduceéesplazamiento relativo entre el centro
de masa del fuselaje y la base del tunel de vigmtioFigura @). Este desplazamiento relativo
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es utilizado para reformular la ecuaciéon de movmaeasociada al fuselaje, el cual compone el
sistema multicuerpo UAV, en término de cantidaddstivas (Rao2012), para ello se define el
siguiente conjunto de coordenadas,

u :{ux(t),uy(t),UZ(t)'Om}T ’
q,=q,~u,

ﬁlqu—u, y

q1 qu_u!

(27)

dondeu es el desplazamiento de base,gy G, Yy G, son los vectores de coordenadas,

velocidades y aceleraciones relativos respectivian&e debe notar que la transformaciéon de
coordenadas es realizada solo para el fuselajerp@ug); el resto de los componentes

experimenta éste fendbmeno a través de las ecuaaileneestriccion. Luego de manipulaciones
algebraicas, la expresiébn matematica para desazlbimovimiento del fuselaje es toma la

siguiente forma,

Mg, +Bgh =Q" +(QHC)T +(QC)T My, (28)

b)

Figura 6: &) Esquema de desplglzamiento de base en las dimesgjy o0 z (b) Configuracion vertical del fuselaje
(sin resortes y amortiguadores laterales).

3.5 Validaciones

En esta subseccion se valida el codigo computdcianee implementa la formulacion
matematica presentada en la Seccion 2 y las técrdea integracion detalladas en las
Subsecciones 3.1 y 3.2. Adicionalmente, se preseptltados obtenidos con las dos técnicas
de integracion propuestas (reduccion de indicaegyiacion directa) en conjunto con diferentes
integradores numéricos con el objetivo de determmapcion mas adecuada para el sistema
dindmico bajo estudio.

3.5.1 Sistema masa resorte.

Este caso de estudio considera solamente el fasalantado sobre cuatro resortes verticales
(ver Figura ®). El resto de los resortes lineales (en direcaammmales al ej@) y todos los
amortiguadores se encuentran deshabilitados.

Esta configuracion es equivalente a un sistema messaite, con los siguientes valores para
los parametros del sistemta= 1.0 N/m ylo = 10.0 m para cada uno de los cuatro resorteg mas
del fuselajen = 1.0 Kg, y constante de aceleracion gravitatgpra9.81 m/segy Las condiciones
iniciales del sistema son todas idénticamente iguaro.
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Los esquemas de integracion utilizados para reselvsistema de ecuaciones gobernantes
son: i) el integradorode45 disponible en MATLAE; ii) el algoritmo de Newmarkiii)
predictor-corrector de cuarto orden desarrolladoHmmming; yiv) diferencia central. El paso
de tiempo utilizado eat = 0.001 para Hamming y diferencia centralAy = 0.01 para el resto
de los integradores. El valor del periodo de osidlay el valor de la posicion de equilibrio
estéatico obtenidos con la herramienta desarroksda= 3.145 seg y¥s = —2.452 m, para los
cuatro integradores investigados (ver Figura 7).

0 H 1 H
it =-2.452
©-3f E / ) ]
é | \/
Sl ET—3 145 '
— >
_7 1 1
0 1 2 4 5

3
Tiempo [seg]

Figura 7: Respuesta sistema fuselaje resortesakesi donde, indica la posicién de equilibrio estatica el
periodo de oscilacion.

Con el objetivo de evaluar la precision de los tesials numeéricos obtenidos, el periddg
la posicion de equilibriacm son comparados con la solucién analitica corredipate a un
oscilador armonico simple (Ra@012. El error relativo porcentual obtenido es de 0.09%6%
0.02% para el periodo y la posicién de equilibgtaica respectivamente.

3.5.2 Péndulo fisico.

En esta subseccion se efectia un andlisis segadl@retende validar la porcién del modelo
multicuerpo que considera el acoplamiento flexidxhre las diferentes alas que componen la
aeronave. Para ello se considera una version $icapia del sistema dinamico compuesto
solamente por tres cuerpa:el fuselaje;ii) el tramo de ala central vinculada rigidamente al
fuselaje; yiii) un tramo de ala vinculada al tramo central podimée un resorte de torsion (ver
Fig. &). Adicionalmente, el fuselaje (cubo) esta vincolathidamente a tierra por medio de
ecuaciones de restriccion adecuadas. Cada uncsdeetocuerpos posee una masa de 1 kg, el
resorte de torsion posee una constante de rigidezl0 Nm/rad, y todo el sistema se encuentra
bajo el efecto del campo gravitatorio. Las alaprésentadas por placas rectangulares) son
cuadradas cuyos lados tienen una londitedl.

Las condiciones iniciales para el problema consiste un angulo, entre las dos alas, de
6=10° y velocidad angular nula. El periodo y el valor ldeposicion de equilibrio estatica
obtenido con la herramienta numérica desarrollada=e1.051 seg \, = —24.151¢ (ver Figura
9a). Los integradores utilizados son los mismos qgérvestigados en la Subseccion 3.5.1.

L

? W &

7%

Figura 8: &) Ala vinculada al fuselaje mediante un resortéodgion, p) Modelo simplificado péndulo fisico.
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El sistema esquematizado en la Figuaae8 comparado contra un sistema dinamico simple
consistiendo de una barra rigida en voladizo vaxala un soporte por medio de un resorte de
torsion (ver Figural®, denominado Barra-Resorte-Torsion (BRT). La eduade movimiento
para este sistema se puede encontrar en librogcadasle mecanica del cuerpo rigido
(Tenenbaum2004).

En la Figura B se presenta la solucién del sistema BRT obtenidanegalio del integrador
ode45 disponible en MATLAE. La respuesta de BRT esta caracterizada por tadpede
oscilacionT = 1.052 seg y valor medio (posicion de equilitmstatica)d, = —24.152¢.

a) 1=1.051 b) [ 7=1.052 |
5 10 /\ 5 10
g |z
&) &)
-60 -60
0 3 0 3
T[empo [seg] Tlempo [seg]

Figura 9:(a) Respuesta de la herramienta numérica con losradegeode45, Newmark, Hamming y
Diferencia Central §, verde) (b) Respuesta sistema barra en voladizo resortersiéngqd, verde)

El error relativo porcentual obtenido entre laspuestas concernientes al sistema
multicuerpo simplificado y el modelo BRT es de G@0y 0.004% para el periodo de oscilacion
y la posicién de equilibrio estatica respectivaraent
3.5.3 Rafaga (desplazamiento de apoyo).

Con el objetivo de validar el modelo de rafaga enpéntado se considera el fuselaje
conectado a cuatro resortes y cuatro amortiguacdkorés direccion vertical (rafaga ascendente)

(ver Figura 10).
La excitacion de base utilizada tiene una formassiidal dada por la siguiente expresion,
u,(t) =Usinat, (29)

dondeu(t) es el desplazamiento que experimenta el anclajesdesortes y amortiguadorés,
es la amplitud maxima de la excitaciéngyes la frecuencia circular de la excitacion.

Figura 10: Fuselaje conectado a cuatro resortés @ireccionz
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Se debe notar que la configuracion analizada esvagonie a un sistema masa-resorte-
amortiguador (MRA) sometido a un desplazamientdbdge. Los valores utilizados para los
parametros del sistema son: rigidez de cada rdser@25 N/m, longitud no deformadia= 10
m, y masa del fuselajp = 1 Kg. En la Tabla 1 se especifican las cond&soniciales y el resto
de los pardmetros del sistema para dos configuresidiferentes. Los valores asociados a la
velocidad y posicion inicial se obtienen de la smno analitica del sistema MRA con
movimiento de base (RaB012. EI campo gravitacional terrestre no es tenidownta en este
analisis.

q,[m @, [m/s] c[Ns/m] U[m] o [rad/seg]
Configuracion 1 0 -5.2083 0 1 5
Configuracion 2 -0.208 -4.992 1 1 5

Tabla 1. Parametros de la condicion inicial

donde G, es el desplazamiento relativo en metrgs, es la velocidad relativa, g es el
coeficiente de amortiguamiento.

Los esquemas de integracion evaluados para odtenespuesta del sistema mostrado en la
Figura 10 sujeto a desplazamiento de base (y ksspde tiempo utilizados) son los mismos que
los usados en la Subseccion 3.5.1.

En la Tabla 2 se compara el valor del periodo y @otplde oscilacion provenientes de las
simulaciones numéricas (para las dos configurasiaietalladas en la Tabla 1) contra la
solucién analitica desarrollada por R2612.

Tnum [Seg]  Tanait [Seg] Error % Onum [M] Qanalit [M] Error %
Configuracion 1 1.26 1.256 0.315 1.041 1.0417 0.067
Configuracion 2 1.26 1.256 0.315 1.019 1.0198 0.078

Tabla 2. Periodo y Amplitud de oscilacion (Numéncanalitico).

En la Figura 11 se presenta la respuesta del sistiémamico para las dos configuraciones
analizadas. Como se puede observar, las respusstEsdas por medio de los integradores
investigados no mostraron diferencias significaivadicionalmente, en la Tabla 2 se puede
notar que el error exhibido por la solucién nunmeéricomparada con la analitica) es minimo;
hecho que permite validar la correcta implementacél modelo de rafaga basado en un
movimiento de apoyo.

) S 2
8 g 1T=126 b) g AT=1.261
£ 12} g £ 12
AN S AN S
= 0 / = 0 =~ £
- VU VUV VUV U
12 .12
<70 I 2 3 70 1 2 3
Tiempo [seg] Tiempo [seg]

Figura 11: Respuesta de la herramienta numéricdosantegradoresde45, Newmark, Hamming y Diferencia
Central (rojo desplazamiento absoluto, azul degjptéento relativo em, verde desplazamiento grey); (a)
Configuracioén 1;1§) Configuracion 2.
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3.6 Dinamica de un modelo conceptual X-HALE-UAV

En esta subseccion se estudia el comportamienémnitin, sometido a distintas solicitaciones
exteriores, de un modelo simplificado de X-HALE-UAK! UAV esta compuesto por 7 alas, 4
trenes de aterrizaje, 4 motores y el fuselaje. Ademos doce resortes y los doce
amortiguadores estan activados. Los parametrosistema tienen los siguientes valores: masa
de las alasna = 1 Kg, masa de los trenes de aterrizajes 1 Kg, masa de los motorew = 0.1
Kg, masa del fuselaje = 0.1 Kg, longitud caracteristica del cubo queusinel fuselajer = 1
m, alas con forma cuadratla= 1 m, placas que simulan los trenes de aterszajaL.r=1my
hr = 0.5 m, motores con una longitugl = 1 m y diametraly = 0.1 m, constante de rigidez de
los resortes linealeks = 100 N/m, constantes de rigidez de los resoréesotsionkr = 100
N/rad, y constantes de los amortiguadazes 0.1 Ns/m. EI UAV posee una configuracion
simétrica y, en la configuracion inicial, las atadernas tienen un angulo relativo entre si de 5°
(ver Figura 12).

Figura 12: Configuracién inicial y definicion deslparametros del sistema.
3.6.1 Analisis libre

El analisis llevado a cabo en esta Subseccion stensn utilizar la configuracion del UAV
mostrada en la Figura 12 con el campo gravitacioe@bestre activado y sin solicitaciones
externas (es decir, sin la imposicion de rafagdaniisminucion de rigidez en los resortes
torsionales). Las condiciones iniciales son todalas) lo que equivale a liberar la aeronave
desde su condicion de reposo, en la cual los esstineales estan indeformados.

Los esquemas de integracion utilizados spmde45 de MATLAB® en conjunto con un
proceso de estabilizacion de la solucion por Bautegana = £ = 10;ii) Hamming de cuarto
orden en conjunto con el método de estabilizacion groyeccién de coordenad&sBoth?
(Ascher et at, 1999; iii) Diferencia central, estabilizado cd@Both? (DF+S-Bott?); y iv)
Newmark con amortiguamiento numérieo=< 0.015). El ultimo algoritmo se obtiene a padr
las formulas de Newmark por medio de una simpleificadion de las constantes clasicas del
meétodoy y S con el objetivo de mantener la estabilidad delesta numérico. Sin embargo,
esta modificacion introduce amortiguamiento nuneéen el sistema (Cardona and Géradin,
200]). Cardona y Géradin200]) expusieron que la mejor manera de introducir tal
amortiguamiento es poner las constaptgg en término de una tercera constantesto es:

1 1 1Y
=—+aq, ==| y+= araa> ( 30
14 > y B 4(1/ 2} p (30)

Los pasos de tiempo adoptados suin= 0.001 seg para Hamming y diferencia centrat y
= 0.01 para Newmark. Como se mencion6 anteriormenie45 maneja internamente el paso
de tiempo. La integracion del sistema HALE-UAV conmm&todo de Newmark clasice € 0)
presenta inestabilidades numéricas que producemeaimiento en la amplitud de la respuesta
haciendo que, finalmente, el método explote a legedundo de simulacion. La constante
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0.015 seleccionada para llevar a cabo las simulasimuméricas presentadas en ésta Seccién
corresponde a la constante mas chica con la cuse pooduce divergencia de la solucion.

0.5 50
a) £ b)
é 0 | | l ‘ l ‘ i l Nl E 0
N el
= g
= N“ O
::“-0.5 'ly' LAl ' ‘ M L '
- -100 : |
0 10 20 30 0 10 20 30
Tiempo [seg] Tiempo [seg]

Figura 13: § Coordenadas del centro de masa del fuselaje Xfjazuly(t), negroz(t)); (b) Coordenadas
angulares relativas en las uniones de alas (aaul-al negro ala 2-3, rojo ala 3-4).

En la Figura 18 se puede observar la evolucion temporal de lasleoadas cartesianas del
centro de masa del fuselaje. Tanto la coorder@flaomo la coordenad4t) son practicamente
nulas debido a la configuracién simétrica adoptamao condicion inicial. Como consecuencia
del acoplamiento dinamico que existe entre los gratiolibertad asociados al fuselaje y los
grados de libertad de los tramos de ala exterdadesplazamiento vertical del fuselapt),
exhibe un comportamiento oscilatorio que evidendiauna componente que surge por la
liberacion del sistema desde una posicién distntaposicién de equilibrio (muy notoria sobre
el transitorio de la respuesta)iy otra componente asociada al movimiento oscilatdd los
tramos de alas. A medida que transcurre el tiemp@uede observar como la primera
componente desaparece como consecuencia de lactsifr@roducida por los amortiguadores.

En la Figura 1B se presentan los valores para las coordenadasassgygue describen la
orientacion de un ala relativa a la contigua (g@la el conjunto de alas ubicadas a la derecha).
El valor del desplazamiento verticdt) del fuselaje es pequefio comparado con la defladebn
centro de masa de los tramos de alas externospdiemtiferencia méxima déz = 1.63 m. Se
debe destacar ademas, que para el caso estudatbs los integradores implementados
produjeron exactamente la misma respuesta.

Con el objetivo de cuantificar la disipacién de rgiee como consecuencia del efecto
estabilizante del amortiguamiento numérico intradioicen el algoritmo de Newmark, se
deshabilitan los amortiguadores lineales que varcdl fuselaje con el tunel de viento. En la
Figura 14 se presenta la evolucion temporal de la energigamne total obtenidos por los
esquemas de Newmark € 0.015) y diferencial central para el sistema UAWservandose que
el método de Newmark con amortiguamiento numériamlyce una pérdida significativa de
energia mecéanica en 30 seg de simulacion. Adicioerate, en la Figura bdse muestra la
energia mecanica del sistema masa-resorte anakrat#foSubseccion 3.5.1 para una condicion
inicial z= 0.5y z=0, masa del cubo de 1.0 Kg y rigidez de los resaeeticalesk = 10 N/m.

Los esquemas de integracién utilizados para obtanerspuesta del sistema masa-resorte son:
Newmark ¢ = 0), es decir sin amortiguamiento numeérico, Nevkn{a = 0.015) y diferencia
central. Como es de esperar, el método clasicoesenidirk ¢ = 0) funciona perfectamente para
el sistema lineal masa-resorte evidenciando un odpiento incondicionalmente estable para
el tiempo de simulacién adoptado. La utilizaciorNdevmark ¢ = 0.015) para el sistema masa-
resorte produce, también, una significativa pérdied@&nergia mecéanica total, aproximadamente
del 3% cada 5 segundos de simulacién (ver Figub. Ebsta excesiva pérdida de energia por
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parte de Newmarko(= 0.015) fue evidenciado también por Cardona ya@iar@001) para el
caso de un péndulo doble.

70 : : 10

Energia
N
(e
Energia
O

50 - - : -
0 10 20 30 0 10 20 30

Tiempo [seg.] Tiempo [seg.]

Figura 14: §) Energia mecanica total sistema X-HALE (DifererCentral en rojo y Newmarl: (= 0.015) en

azul), p) Energia mecénica total sistema cubo resortes alsic(Diferencia Central en rojo y Newmask=0) en
negro, ¢ = 0.015) en azul).

En las figuras 15 y 16 se muestran las desviacionggricas que ocurren en las ecuaciones de
restriccion de conexion a nivel de la posicion pivgel velocidad para la vinculacion del ala 3
con el ala 4. Tales desviaciones se obtuvieronpbtaa el integrador diferencia central en
conjunto con el procedimiento de estabilizac®Botl, concluyendo que, las desviaciones
numeéricas a nivel de la posicion y la velocidad B@m controladas; lo mismo sucede para el

resto de las restricciones.

1x101€ 1x 1016
a) 1 b) 0) |
— = —
= &
'§' B o
@© c c
$ 9] @
° ° B
) o) o
S 3 3
0 10 20 30 0 10 20 30 0 10 20 30
Tiempo [seg.] Tiempo [seg.] Tiempo [seg ]
Figura 15: Restriccion a nivel de la posicion, cote ala 3-4; §) coordenada(t); (b) coordenada(t); (c)
coordenada(t).
1x 108 1x108
a) 1 b) C)
& = )
© o ©
2 3 i)
(@] B o
o
O 3 S
o 10 20 30 ¢ 10 200 30 O 10 20 30
Tiempo [seg.] Tiempo [seg.] Tiempo [seg.]

Figura 16: Restriccion a nivel de la velocidad,edén ala 3-4;4) velocidadx(t) ; (b) velocidad y(t) ; (c)

velocidad 2(t) .
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En la Figura 17 se presenta la evolucion tempoeallag restricciones a nivel de la
orientacion. Como se puede observar, éstas somotamds en forma satisfactoria por el
esquema diferencia centraSboti.

a) 1 I B
S S
> >
S\ g
1 ' ' ' S -1
0 10 20 30 0 10 20 30
Tiempo [seg.] Tiempo [seg.]

Figura 17: Restriccion orientacion ala 3-d) 4 nivel de posicionp(t) ; (b) a nivel de velocidagh(t)

El andlisis llevado a cabo anteriormente nos perooncluir quei) el cédigo computacional
desarrollado (que implementa el modelo dinamicarije® anteriormente) es capaz de simular
adecuadamente configuraciones caracterizadas aodeg deflexiones de los tramos de ala sin
gue se produzca divergencia de la respuesta,lgs integradores mas eficiente para simular la
respuesta del sistema son Newmark con disipacidsr (0.015) y diferencia central. Sin
embargo, la disipacién numérica introducida por Mewk produce un decremento de la energia
mecanica total mucho mas significativa que el deerdgo producido por diferencia central.
Debido al excelente control en las desviaciones émizas y menor disipacion de energia
exhibido por el esquema de integracion BMetl?, éste se utilizara como integrador por
defecto (a menos que se indique lo contrario) parasto de los estudios que se presentan a
continuacion.

3.6.2 Efecto de rafaga ascendente

En ésta Subseccion, se somete la aeronave a damsadscendentes, caracterizadas por
medio de la siguiente funcién de desplazamiente,bas

O’ tStstart '
U, () =2 U (sin(2ft)", ty,, <t<t,,, (31)
0, t>tend

Donde,U =7.5mf=0.5 Hz, yx =12 es el exponente de la funcion.

En la Figura 18 se muestra el perfil de desplazatmierelocidad y aceleracion obtenido con
los datos utilizados. Se debe mencionar que lanageoes excitada con dos rafagas similares
gue actuan una continuacién de la otra y separsaporalmente por 1 seg. La primera
perturbacion comienza drat = 1.5 seg y finaliza etxng = 2.5 seg, mientras que la segunda
perturbacion comienza et = 3.5 seqg y finaliza eng = 4.5 seg.
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Figura 18: §) Perfil desplazamiento,(t); (b) Perfil velocidad y aceleracioni((t) rojo , ti,(t) verde).

En la Figura 18 se muestran las coordenadas relativas del ceetrmabka del fuselaje,
mientras que en la Figuraldifas coordenadas absolutas. Como consecuencisogghianto de
apoyo, el fuselaje es excitado en la direccionicadrt Debido al acoplamiento que existe, a
través de las ecuaciones de restriccion, entreisaldje y el resto de la estructura, las alas,
motores y trenes de aterrizaje experimentan unidgaeian similar. Como se puede observar, las
componentes en las direccion€ y y(t) son nulas debido a la simetria del caso de esttdi
la Figura 1@ se superponen la respuesta en la direccion Vedétaentro de masa del fuselaje
presentada en la subseccion 3.6.1 (sin perturbasit@mna) con la respuesta obtenida al aplicar
las dos rafagas.

0.5

10

b)

x(t) , y(t) , z(O)[m]

(1), y() , z([m]

0 10 20 3C 0 10 20 30
Tiempo sec.] Tiempo [seg.]

Figura 19: § Desplazamiento relativ(f) rojo, y(t) azul yz(t) negro) superpuesto con el desplazamiento absoluto
Z(t) (verde) obtenido en seccién 3.6.14); desplazamiento absolut(t) rojo, y(t) azul yz(t) negro).

En la Fig. 20 se presentan los valores para lasdenadas angulares que describen la
orientacion de un ala relativa a la contigua (g@la el conjunto de alas ubicadas a la derecha),
observandose un aumento de la amplitud y frecuemcias oscilaciones entre el ala 1-2 y 2-3
comparadas con la respuesta del sistema sin paribmbexterna. La respuesta es similar para el
tramo de ala localizado a la derecha (articulac@t@res 5-6 y 6-7).
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Figura 20: Coordenadas angulares relativas emiases de alas (azul ala 1-2, negro ala 2-3, rfaj@-a).

3.6.3 Dafno en conexiones alares

En esta Subseccion se presentan resultados numéocoernientes al comportamiento
dinamico del UAV cuando las alas experimentan deginuctural. El modelo de dafio adoptado
se basa, fundamentalmente, en el decremento dgidez torsional asociada a una, 0 mas,
conexiones flexibles que vinculan los tramos ds.diste mecanismo de dafio estructural fue
implementado en el codigo computacional por medioud esquema simple el cual permite
configurar el resorte que experimentara el cambioigldez y el tiempo en el cual ocurrira
dicho evento.

Con el objetivo de cuantificar la influencia dedisminucion de rigidez en las conexiones
alares sobre la respuesta de la aeronave, se faesks casos de estudigsdafo estructural
en la conexion alar 1-2,ii) dafio estructural en la conexion alar 2-3. Amlasos de estudios
estan caracterizados por un decremento en la zigatsional del 50% (es decir de 100 N/rad a
50 N/rad).

Caso de Estudio I(Dafio Conexion alar 1-2) | Caso de Estudio ll(Dafio Conexion alar 2-3)
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Figura 21: § Coordenadas del centro de masa del fuselaje Xfjazuly(t), negroz(t)); (b) Coordenadas
angulares relativas en las uniones de alas (aadl-al negro ala 2-3, rojo ala 3-49) Coordenadas angulares
relativas en las uniones de alas (azul ala 6-#onag 5-6, rojo ala 4-5)d) Rotaciones del fuselaje (azt),

negroy(t), rojo z(t)).

Con respecto al caso de estudio |, se debe notatagdisminucion de rigidez ocurre en la
conexion alar que se localiza en la articulaciors mi@jada del fuselaje de la aeronave. Esta
perturbacion se manifiesta por medio de la aparidi® una oscilacién de pequefia amplitud del
fuselaje a lo largo de la direccion latergl, en conjunto con una rotacién de amplitud creeient

alrededor del ejen, (ver Figuras 24 y 21d). La Figura 2b y 21c muestra la evolucion

temporal de las coordenadas angulares relativéssearticulaciones alares. Se puede observar,
para éste caso de estudio, que las conexionesastaro experimentan grandes cambios,
mientras la conexion con dafio muestra una amplieidbscilacion significativamente mas
grande, pero acotada, para las alas que se eramuenia derecha del fuselaje, para las alas que
se encuentran a la izquierda es mas notoria el ronue frecuencia, todo esto cuando se la
compara con la respuesta de la aeronave sin daiwodA.d).

Por otro lado, cuando la disminucion de rigidez pruen conexiones alares que se
encuentran mas proximas al fuselaje (caso de estliiel efecto de oscilacion lateral y
rotacion del fuselaje alrededor del )¢ se magnifica considerablemente (ver Figura 21

21d). Adicionalmente, todas las coordenadas angutatasvas muestran cambios significativos
comparado con la respuesta del UAV sin dafio; elpmuiente, la amplitud de oscilacion
aumenta notoriamente en la articulacion dafiadaeggon 2-3), en la articulacion 1-2 aumenta
tanto la amplitud como la frecuencia de oscilacidientras que en la conexién alar 3-4, la
amplitud decrece con el tiempo (ver Figurd)21 os efectos antes dichos son amplificados para
los pares homoélogos del lado derecho. (ver Figlica

Si bien son necesarias mas pruebas para caracideizdladamente el comportamiento de la
aeronave ante dafio estructural en las articulasi@t@res, los casos presentados en esta
subseccién constituyen un primer paso. Adicionalmenda herramienta computacional
desarrollada mostr6 una gran versatilidad y rolzuggrmitiendo obtener adecuadamente la

Copyright © 2016 Asociacion Argentina de Mecanica Computacional http://www.amcaonline.org.ar



Mecéanica Computacional Vol XXXIV, pags. 2781-2807 (2016) 2803

respuesta dinamica del sistema multicuerpo cuardim Somete a éste tipo de perturbacion
externa.

3.6.4 Rafaga “+” dafio estructural en conexion alar

En esta subseccion se estudia la respuesta dindmieaaeronave ante el efecto combinado
de rafagas (Subsecciéon 3.6.2) y los dos casosfueakdructural presentados en la Subseccion
3.6.3., es decin) Caso I: rafaga + dafio estructural en conexionla yii) Caso II: rafaga +
dafio estructural en conexion alar 2-3.

Caso de Estudio I(Rafaga + Dafo Conexién alar 1:| Caso de Estudio ll(Rafaga + Dafio Conexién alar 2-3)
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Figura 22: §) Coordenadas relativas del centro de masa ddhjagg(t) rojo, y(t) azul yz(t) negro); b)
Coordenadas absolutas del centro de masa deljubdtarojo, y(t) azul yz(t) negro); €) Coordenadas angulares
relativas en las uniones de alas (azul ala 1-2onag 2-3, rojo ala 3-4)df Coordenadas angulares relativas en las
uniones de alas (azul ala 6-7, negro ala 5-6,algj@l-5); €) Rotaciones del fuselaje (azt), negroy(t), rojo z(t)).

Como se puede observar en la Figura, 22 desplazamiento vertical del centro de masa del
fuselaje para los dos casos analizados en estecsidrs no presenta cambios significativos
cuando se lo compara con la respuesta del sisibreade rafaga y dafios estructural detallada
en la Subseccion 3.6.1 (denominada respuesta eleemefa). Por el contrario, las oscilaciones
laterales del fuselaje (en la direccigny las deflexiones alares muestran un incrementta e
amplitud y frecuencia de oscilacion comparada eorespuesta de referencia. En particular las
conexiones alares 1-2, 2-3 y 3-4 experimentan umeato de la amplitud, mientras que las
conexiones alares 4-5, 5-6 y 6-7 manifiestan uneationen la frecuencia de oscilacion (ver
Figura 22 y 22). Con respecto a las coordenadas absolutas deb aBntmasa del fuselaje, no
se visualizan cambios significativos comparadoslasaspuesta de referencia If22

Por ultimo, tanto las oscilaciones laterales deklaje como las rotaciones del mismo,
originadas como consecuencia de la imposicion de @structural en una sola conexion alar
(hecho que rompe con la simetria del problema) traresina amplitud de oscilacién creciente
con el tiempo, similar a la respuesta mostrada &ubseccion 3.6.3 (ver Figuraep2

Adicionalmente, se debe mencionar que para loscdeses de estudio analizados en esta
Subseccion, las desviaciones numéricas de conexidrrientacion son similares a las
presentadas en la Figura 16 y 17, mostrando gesgelema de integracion seleccionado ®F+
botl? se desempefia satisfactoriamente.

El andlisis llevado a cabo anteriormente nos permoincluir que el codigo computacional
desarrollado (que implementa el modelo dinamiceriet® anteriormente) es capaz de simular
adecuadamente configuraciones caracterizadas godeg deflexiones de los tramos de ala y la
posibilidad de incluir dafio estructural en lascaificiones alares y perturbaciones externas tales
como rafagas de viento.
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4. CONCLUSIONES Y TRABAJOS FUTUROS

En este trabajo se presentd el desarrollo de un Imadalticuerpo rigido general para
describir la dinamica de un modelo simplificadoageonave X-HALE-UAV (muy flexible). El
modelo dinamico elaborado permite considejamodelos de rafagas (ascendentes y/o laterales)
simples, las cuales son introducidas en la forniapor medio de un movimiento de base del
fuselaje; yii) dafo estructural alar introducida mediante unlgamepentino de la rigidez
asociada a una, o mas, conexiones flexibles enaimos de alas. Este modelo fue implementado
exitosamente en una herramienta de simulaciéon eldaarompletamente en MATLAB, la cual
permite integrar interactiva y simultdneamente solda ecuaciones gobernantes en el dominio
del tiempo por medio de diferentes esquemas dgratt®n

La herramienta de simulacion numérica se validdosamente contra casos de estudio
simples disponibles en la literatura, para los euaxisten soluciones analiticas cerradas.
Finalmente, se analizé la influencia de solicitae®externas tales como rafagas de viento, dafio
estructural en articulaciones alares, y el efeotnlinado de ambos sobre la respuesta dinamica
de un concepto simplificado de X-HALE-UAV. De lassultados numéricos obtenidos se puede
concluir que:

* El codigo computacional es lo suficientemente rabysversatil para estudiar diferentes
configuraciones de X-HALE-UAV caracterizados porfleldones alares grandes y
sometidos a perturbaciones externas.

» Los esquemas de integracion mas eficientes paradaba estudio del sistema
multicuerpo presentado en este trabajo son et y Newmark con disipacion
numeérica. Sin embargo, la excesiva pérdida de @nargcanica mostrada por Newmark
(debido al efecto estabilizante introducido por mede amortiguamiento numéerico)
frente a DF lo hace inadecuado.

* El efecto de rafaga sobre el sistema produce ureatante la amplitud y frecuencia de
oscilaciéon de los tramos alares.

» El efecto de dafo estructural produce oscilacitetesales y rotaciones del fuselaje que
crecen con el tiempo; siendo mas notorio cuand@af@ se localiza proximo al fuselaje.

Si bien el modelo dindmico desarrollado y su im@etacion computacional han permitido
obtener excelentes resultados, los integradoressiigados experimentan problemas de
estabilidad numérica cuando los resortes lineaelagen menos rigidos, o para condiciones
iniciales que involucran una rotacion del fuseld#. esquema de integracion que mejor
desempefio mostré fue diferencia central en conjomoel procedimiento de estabilizacifn
bott?. Sin embargo para casos extremos, este integraxloibio severos problemas de
estabilidad.

Como trabajo futuro se pretendg:implementar los algoritmos de integracion de éfilb
Hughes-Taylor (HHT) y el algoritmae-generalizado para evaluar su desempefio con ehsist
dindmico presentado en este trabajoextender el modelo dindmico presentado en esba |
por medio de la incorporacion de un modelo flexipa los tramos alaresi) acoplar el
modelo estructural con el método de red de vértimebneal y no estacionario (UVLM); iy)
estudiar la aeroelasticidad de un concepto simptiv de X-HALE-UAV.
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