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Abstract. El objetivo del trabajo es identificar el coeficiente de arrastre (C'p) para generar una descrip-
cion del comportamiento en vuelo de un proyectil. Se aplica un algoritmo de Estimacion de Horizonte
Moévil (MHE) que utiliza una estimacion adaptativa para calcular el costo de arrivo. Se realiza la esti-
macion sobre el coeficiente con distintas caracteristicas: coeficiente constante y variable en funcién del
nurhero de mach (M), ya sea a través de una funcién analitica o una interpolacién de valores. Por dltimo,
se implementa un método para estimar el coeficiente de arrastre cuando este se encuentra compuesto por
dos contribuciones, las cuales corresponden al coeficiente de forma (Cp,) y al yaw-drag (C’ Dyo )

Keywords: Aerodynamic coefficients, Flight Dynamics, Rigid Body Dynamics, Exterior Ballistics,
Moving Horizon Estimation.

Abstract. The aim of this project is the identification of the drag coefficient (Cp) in order to generate an
aerodynamic description for a projectile flight dynamic. A Movil Horizon Estimation (MHE) algorithm
that utilizes adaptive estimation methods to update the parameters of the arrival cost was applied to ob-
tain a profit in the identification process. Both constant and variable coefficients are estimated. Finally,
a method was applied for estimating the drag coefficient when it is integrated by two contributions, such
as the form coefficient (Cp,) and the yaw-draw (C Dy ).
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1 INTRODUCCION

Asegurar que la municion alcance el objetivo deseado es de vital importancia para la co-
munidad de balistica exterior. El vuelo de un proyectil estd influenciado por varios factores
externos los cuales ejercen fuerzas y momentos que modifican la trayectoria durante el vuelo
libre. Poder analizar y cuantificar todos los agentes externos que alteran la trayectoria nos per-
mitird obtener un andlisis cuantitativo del comportamiento del proyectil y asi poder predecir su
trayectoria real . Al conocer con exactitud dicha trayectoria, se puede incidir en las condiciones
de lanzamiento de la municidn, para poder alcanzar los objetivos deseados. Esta modalidad es
utilizada con elevada frecuencia por lo que se debe disponer de un método preciso, agil, flexible
y de sencilla utilizacién para la prediccion de la trayectoria de un proyectil.

Este topico ha cautivado a la comunidad cientifica de balistica exterior y existe una gran labor
en lo que a célculo de coeficientes respecta. Sahu et al. (2012) se han centrado en el desarrollo
y la aplicaciéon de CFD (Computing Fluid Dynamics, ’Dindmica Computacional de Fluidos’)
acoplada con RBD (Rigid Body Dynamics, ’Dindmica de Cuerpo Rigido’) y FCS (Flight Con-
trol System, ’Sistema de Control de Vuelo’) para prediccién de la aerodindmica inestable de
vuelo libre y el comportamiento de vuelo de proyectiles de forma integrada. Burchett (2013)
investigd un algoritmo que utiliza la teoria lineal tradicional con programacion no lineal para
estimar los coeficientes aerodindmicos de un proyectil simétrico en vuelo libre. Montalvo and
Costello (2010) trabajaron en la determinacion de los coeficientes aerodindmicos por medio de
un algoritmo llamado virtual fly que acopla CFD con RBD.

Asi mismo, la utilizacién de observadores no lineales recientemente se ha presentado como
una alternativa interesante a los filtros de Kalman y los métodos estadisticos (Rao and Rawlings,
2000; Rawlings and Ji, 2012). En esta linea el algoritmo de MHE (Moving Horizon Estima-
tion, *Estimacién de Horizonte Mévil’) es una de las técnicas mas utilizadas. Vandersteen et al.
(2013) utilizan un MHE en tiempo real para estimar la actitud (u orientacién) y los parametros
de calibracion de los sensores de una nave espacial. En primer instancia, la actitud es estimada
a partir de un magnetometro y un girdéscopo de tres ejes. Luego, utilizan un sensor estelar (star
tracker) fusionado con los datos del magnetometro y el girdscopo para obtener una estimacion
mejorada. Para lograr estimados en tiempo real, utilizan un algoritmo de Gauss-Newton mod-
ificado para obtener la solucién del problema de optimizacion; aprovechando la estructura de
banda de la matriz resultante. En el trabajo de Poldni et al. (2015) y Girrbach et al. (2017)
utilizan MHE para fusionar la informacién de un receptor GPS (Global Positioning System,
’Sistema de Posicionamiento Global’) con una IMU (Inertial Measurement Unit, *Unidad de
Medicién Inercial’) con el objetivo de estimar la posicion, velocidad y actitud (u orientacion)
de un cuerpo en movimiento. En este trabajo, se utilizaron los datos obtenidos del vuelo de un
avién de distintos sensores, algunos de bajo costo y otros de alta precision. La combinacién
de un algoritmo de MHE junto con sensores GPS e IMU de bajo costo logra mejor desempefio
que el obtenido utilizando las variantes no lineales del filtro de Kalman y los mismos sensores.
Asi mismo, destacan que los resultados obtenidos mediante el uso de MHE y sensores de bajo
costo es aproximado a los obtenidos utilizando filtros de Kalman y sensores de alta precision.
En este trabajo se utilizard el algoritmo propuesto por Sanchez et al. (2017b), el cual utiliza
métodos adaptativos para actualizar el costo de arribo del problema de MHE. El uso de este al-
goritmo en combinacién con solvers de optimizacion no lineales de alto desempefio —-[POPT y
CasADi (Wichter and Biegler, 2006; Andersson et al., In Press, 2018)— permiten la resolucion
de problemas de MHE en tiempo real.
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En este trabajo el método expuesto se emplea a partir de los resultados del modelo RBD
con 6DOF, con el objeto de hallar los parametros aerodindmicos que describen al vuelo del
proyectil.

El presente informe estd compuesto por el modelado del vuelo de un proyectil, Sec.(2). A
continuacion en la Sec.(3.1) se describe de la técnica de estimacion empleada: MHE. Luego se
presentan los resultados obtenidos de la estimacion para un coeficiente aerodindmico con dis-
tinta naturaleza, como ser coeficiente constante, Sec.(4.1) y coeficiente variable, Sec.(4.2.1)
y Sec.(4.2.2). Por ultimo se encuentra un método desarrollado para obtener una caracteri-
zacion del coeficiente de drag independientemente del lanzamiento y la municién empleada,
Sec.(4.2.3). A modo de resumen se encuentran las conclusiones en la Sec.(5).

2 MODELADO DEL VUELO PROYECTIL

La identificacién de los coeficientes aerodindmicos estdn fundados en los modelos fisicos de
las ecuaciones que rigen las leyes de Newton. Dichos modelos estdn matemdticamente formu-
lados con ecuaciones diferenciales ordinarias (ODE’s) e incluyen las ecuaciones de movimiento
del proyectil (ecuaciones cinematicas) y la ecuaciones de fuerzas y momentos (ecuaciones
dindmicas). Al estar en el espacio (%) se tienen tres posibles traslaciones, sumados a las
posibles rotaciones respecto a cada uno de los ejes anteriores, de modo que resultan en los
seis grados de libertad del sistema (6DOF). Es un modelo de espacio-tiempo compuesto por
12 ecuaciones de estado, una por cada grado de libertad. Nuestras incdgnitas a obtener son los
coeficientes aerodindmicos los cuales se definen como los pardmetros mediante los cuales se
caracteriza la mecdnica de vuelo de cualquier proyectil.

2.1 Sistemas de Coordenadas

La descripcion precisa de una posicion en el espacio se hace generalmente en forma relativa
a alguna referencia. Para describir en forma rigurosa la posicién de un punto 'P’ en el espacio
se necesitan tres elementos esenciales: un sistema de referencia, un sistema de coordenadas y
un sistema de unidades.

En primer lugar se necesita de un sistema de referencia el cual tiene un origen *O’ respecto
del cual se describe la posicién del punto "P’. El sistema de referencia incluye, ademads, direc-
ciones que sirven de referencia. El segundo elemento es el sistema de coordenadas, es decir un
método para definir la ubicacion de "P’ en base al sistema de referencia. Finalmente, el ultimo
elemento es el sistema de unidades utilizado para expresar las coordenadas.

Para modelar la dindmica de un cuerpo rigido con 6DOF suele emplearse diferentes marcos
de referencia, los cuales se detallan a continuacion. El sistema de coordenadas seleccionado es
el sistema de coordenadas cartesianas y por ultimo las unidades de sistema internacional (SI).
Los diferentes marcos de referencia son:

* Marco Tierra O xr yr zr) También llamado marco inercial cuya posicion y orientacion
son fijas. En aerodindmica, este marco suele elegirse de forma que el eje O x ) apunte
hacia el norte, el eje 0y ) hacia el este y el eje 0z ) hacia el centro de la Tierra!. También
suele denominarse marco NED, por sus siglas en inglés de North, East, Down.

* Marco Cuerpo O(xpyp zp) Es un marco no inercial, cuyo origen que se mantiene fijo
al centro de gravedad del proyectil, y que se desplaza y rota junto con el mismo. 0(xp)

"Notar que, debido a los movimientos de rotacién de la Tierra, este marco no es verdaderamente inercial. Estos
movimientos pueden ser considerados afiadiendo otros marcos de referencia intermedios.
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apunta en direccion a la nariz del proyecil, Oy p) apunta hacia la derecha y 0zp) es €l
resultado de realizar el producto vectorial entre los dos anteriores.

* Marco Viento O xywywzw) También llamado marco aerodindnico o de estabilidad. Se
encuentra ubicado en el centro de gravedad del proyectil y es relativo a la trayectoria.
O(xw) se encuentra alineado con el vector velocidad, Oy crece en la direccion hacia la
derecha y O(zw) es el resultado de realizar el producto vectorial entre los dos anteriores.

2.2 Ecuaciones de Estado - Modelo de Dinamica de Vuelo

Por otra parte, las ecuaciones de estado del modelo pueden clasificarse en dos tipos: cin-
emaéticas y dindmicas. Las primeras relacionan las velocidades lineales y angulares con los
cambios de posicion y orientacién, mientras que las dindmicas relacionan las fuerzas y torques
actuando sobre el sistema con los cambios de las velocidades lineales y angulares). En Kokes
et al. (2007a) se presentan las ecuaciones de "un proyectil rigido estdndar en el marco cuerpo”,
Ec.(1), Ec.(2), Ec.(3), Ec.(4). Estas ecuaciones son en realidad vdlidas para cualquier cuerpo
rigido, y se las repite a continuacion, aplicando la clasificacién mencionada.

¢ Ecuaciones Cinematicas:

T CoCy  S¢SeCy — CpSy  CeSaCy + SeSy | | U
y = C@Sw S¢S@S¢ + CyCyp Cd)SgSw — S¢C¢ v (1)
z NED —Sp S¢C@ C¢C@ w BODY

[0) Selo Colo P

1
0 = 1|0 Co —5S4 q ()
' 0

Y1 NED se/co colco] |7 BODY

¢ Ecuaciones Dinamicas:

U F./m 0 —r q u
) = |F,/m —|r 0 —p| |v 3)
_u') BODY Fz/m BODY —q p 0 W1 gopy
p] T, 0 —-r q p
q =118 |T, —|r 0 —p|I|q 4)
"1 popy T BODY —q p 0 "1 popy

donde sy, ¢y y tp son las operaciones trigonométricas usuales, sin(#), cos(0) y tan(0), m es
la masa del proyectil, I es su tensor de inercia expresado en el marco cuerpo (que serd por
lo tanto constante), el vector ¥ = [z,7, 2] es su posicién respecto del marco inercial, y los
restantes vectores se hayan expresados en el marco cuerpo: V = [u, v, w] es la velocidad
lineal del proyectil, ) = [p,q,r] es su velocidad angular, F = [Fy, Fy, F] es la fuerza total
actuando sobre el proyectil y T = [T, T,,T] es el torque total resultante. Los dngulos ¢, ¢
y ¢ se denominan dngulos de Euler o de Tait-Bryan, y definen la orientacién del cuerpo, es
decir, que permiten relacionar las representaciones de vectores en el marco inercial con sus
correspondientes representaciones en el marco cuerpo. En particular, la Ec. (1) relaciona las
coordenadas del vector velocidad expresado en el marco cuerpo V = [u, v, w] con las del
vector velocidad expresado en el marco inercial 7= [z, 9, 2]. Por otra parte, la Ec. (2) modela
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la evolucion de la orientacion dada por los dngulos de Euler en funcién de la velocidad angular
del proyectil en el marco cuerpo €} = [p, ¢, 7].

En el campo de la aerondutica es tradicional definir las rotaciones representadas por los
angulos de Euler en el orden zyx. Es decir, que los dngulos v, 0 y ¢ se corresponden a una
secuencia de rotaciones en el orden yaw, pitch, roll, que deben realizarse para alinear el marco
inercial con el marco cuerpo: en primer lugar, respecto del eje z del marco inercial, luego
respecto del eje y del marco obtenido y finalmente respecto del eje = del marco resultante.
Existen otras 11 variantes posibles del orden de las rotaciones, que se emplean en mucho menor
medida: xyz, r2y, yrz , Y2 , 20Y , TYT , TZX , YTY , Y2Y , 2TZ Y 2YZ.

Observando las Ecs. (1) a (4), puede verse que los dngulos de Euler aparecen sélo en las
ecuaciones cinemadticas. En consecuencia, si se opta por representar la orientacion del cuerpo
de otra forma, por ejemplo, empleando cuaterniones, s6lo se verd afectada la matriz de cosenos
directores o el vector de rotacion (Bekir, 2007), mientras que la forma general de las ecuaciones
dindmicas se mantendrd inalterada.

Por tltimo, debe notarse que la diferencia que se presenta entre el modelo del vuelo del
proyectil y cualquier otro modelo de un cuerpo rigido estd dada por los pardmetros especificos
del cuerpo (masa, centro de gravedad y tensor de inercia) y el computo de las fuerzas y torques
que actdan sobre el mismo.

Para el caso del proyectil, dependiendo de los fendémenos que considere el modelo, las
fuerzas y momentos actuantes serdn por ejemplo, fuerzas aerodindmicas, fuerzas de efecto
magnus, peso de la municién, momentos aerodindmicos, momentos de amortiguamiento y mo-
mentos de efecto magnus, entre otros. Para el presente trabajo se considera solamente la fuerza
debido a la resistencia aerodindmica omitiendose los demads esfuerzos. Dicha fuerzas es la de-
bida a la resistencia que ofrece el medio fluido (aire) por el cual se desplaza el objeto s6lido
(municién), es por eso que tiene signo negativo, a que representa una resistencia u oposicion al
movimiento.

Z F = [FagropyNamics] + [Fuaenus] + [FwErGHT] (5)
Z F = [FagropyNamiIcs| + [FracNUs] + [FwEIGHT) (6)
F, 1 . cos(a)cos(f) m* gy
F,| = —-pV,2=D*Cp sin(p) + [m=* g, 7
2 4 .
F, < sin(a)cos(B) m* g,
Poo A

donde [FwricuT]s es el peso del proyectil expresado en marco cuerpo, cuya expresion trans-
formada al marco inercial serd Wygp = [0,0, W], siendo W el peso escalar. La configu-
racion de W g depende del método elegido para representar la orientacion del cuerpo. La ex-
presion presentada en Kokes et al. (2007b) concuerda con la Ec.(7), la cual usa dngulos de Euler.
Ademais en Ec.(7) p hace referencia a la densidad, V, es la velocidad de corriente libre, D, m el
didmetro y la masa del proyectil y g la magnitud de la aceleracion de la gravedad. Los anteriores
pardmetros constituyen la presién dindmica p., el drea del proyectil A y la aceleracién de la
gravedad.

3 ALGORITMO DE ESTIMACION DE PARAMETROS

La estimacion es el proceso que permite inferir el valor de los estados o parametros de un
sistema dindmico a partir de su modelo y mediciones ruidosas (directas o indirectas). En la
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formulacion de estos problemas hay dos cuestiones fundamentales a resolver: como modelar el
sistema dindmico en consideracion (modelo y descripcién de incertidumbre) y como elegir el
criterio de optimizacidn correcto para cada problema.

3.1 Método de Horizonte Movil

El método MHE es una técnica en la cual se realizan estimaciones no lineales de estados
sin necesidad de linealizar el modelo y tampoco utiliza informacién estadistica de las pertur-
baciones. La carateristica de este método es que realiza estimaciones ajustando el modelo de
acuerdo a un horizonte de datos pasados y estima (a partir del modelo ajustado) los nuevos
datos. Bdsicamente este método utiliza tnicamente los /V tltimos datos para realizar la esti-
macion, Fig.(1). El horizonte se mueve hacia delante en cada instante de muestreo para poder
asi utilizar las medidas actuales, y la ganancia se obtiene al estimar una menor cantidad de
datos, justamente los correspondientes a la ventana actual, ya que los anteriores son virtual-
mente desechados. Se dice virtualmente ya que no se estiman sino que se contemplan en la
funcién denominada costo de arribo.

8- s
MHE problem!:
6 gt time T4

- MHE problem
! |at time T

g ;
HE problem "
at time T-1

20 T 30 40

Samples

Figure 1: Actualizacion suave de MHE

Dicha técnica se realiza en un proceso que incluye dos etapas:

* minimizacion de la funcion de costo de arribo —Minimiza la funcién costo de arribo
con respecto al estado inicial z;_ y a las perturbaciones del modelo wy. La funcién del
costo de arribo implementada es la medida de la distancia entre la salida del sistema y la
salida del estimador a lo largo de un instante de tiempo anterior al instante de tiempo para
el que se requiere la estimacidn del estado (/V intervalos hacia el pasado).

* iteracion desde 7' — N hacia el futuro — Partiendo del estado inicial 6ptimo y de las
perturbaciones dptimas, se itera recursivamente el modelo desde el instante 7' — N hacia
el futuro

Consideramos el sistema discreto no lineal

Tk4+1 = f(.ﬁUk,U)k;,Q),

8
Y = h(:ck,é) -+ Vi ( )

donde z;, = x(k) € X C R™ es el vector de estados, p € P C R™ es el vector de pardmetros
del sistema, w, = w(k) € W C "™ y vy = v(k) € ¥V C R™ son los ruidos de proceso
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y de medicién, respectivamente, e v, = y(k) € R™ es el vector de mediciones. El sistema
(8) puede obtenerse a partir del sistema continuo compuesto por las ecuaciones cinematicas y
dindmicas del modelo, aplicando posteriormente métodos de discretizacién adecuados (como
ser, por ejemplo, métodos de Runge-Kutta).

Dado un horizonte de N mediciones {yx_n, - ..,y } hasta tiempo k, el problema MHE no
lineal consiste en encontrar los estados, parametros, ruidos de proceso y de medicion que re-
suelven el siguiente problema de optimizacion

o min k= Zio-n (Er-N1k) + 2y Difegy—r + Vil
Tiv = J (&, Dy k), &)
st. yi =&k, D) + Oy,
:ij|k eX, peP, lf}j‘k ew, @j|k ey

donde Z;_ es el término denominado costo de arribo y las matrices () y R son matrices de
peso simétricas definidas positivas que se eligen de forma adecuada. Su funcién es penalizar las
estimaciones de los ruidos. El problema de optimizacion no lineal puede ser resuelto utilizando
estrategias de single shooting, multiple shooting, collocation o linealizaciones sucesivas, tal
como se discute en Sanchez et al. (2017a).

3.2 MHE con Costo de Arribo adaptativo

En las formulaciones convencionales de MHE se utilizan ventanas de estimacién de gran
tamafio con la finalidad de reducir los errores producidos debido al cdlculo incorrecto del costo
de arribo, es decir en lugar de resolver el problema de raiz, se enmascara con un aumento del
tamafio del problema de optimizacion. Esto se debe a la complejidad que lleva aparejada el
célculo de la funcién de costo de arribo, la cual es vital en esta técnica ya que materializa toda
la informacion de los estados pasados y los incorpora a las estimaciones de los estados actuales
haciendo de nexo entre estos y su historia.

Sanchez et al. (2017b) propone un método en el cual la funcién de costo de arribo se cal-
cula con una técnica adaptativa basada en la historia previa de los estados anteriores. De esta
manera se logran resultados muy satisfactorios ya que se reduce considerablemente el tamafio
el problema de optimizacion garantizando la estabilidad y convergencia de las estimaciones.
Este hecho se debe a la capacidad del factor de olvido variable para proporcionar buenas ca-
pacidades de adaptacién que permiten al estimador incorporar la informacion relevante de los
datos y seguir tanto cambios paulatinos como variaciones bruscas.

En este trabajo el método expuesto se emplea partiendo de tomar como mediciones los re-
sultados del modelo RBD con 6DOF’s, con el objeto de hallar los pardmetros aerodindmicos
que describen al vuelo del proyectil.

4 RESULTADOS

El algoritmo de estimacion recibe los datos de los esfuerzos obtenidos por el simulador de
RBD y mediante las ecuaciones del modelo, Ec.(7), estima los coeficientes involucrados. Por
otro lado esos datos se disponen, ya que fueron ingresados al modelo RBD como entrada, ya que
caracterizaban el comportamiento aerodindmico del proyectil, de este modo es posible realizar
la comparacion del valor real ingresado y el valor obtenido mediante el estimador. A dicha
discrepancia se la considera error y se designa con la letra griega ¢.

Se resuelven distintas situaciones las cuales cuentan con una complejidad gradual. En
primera instancia se estima un coeficiente de drag constante, C'p, = C, Sec.(4.1), luego un
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coeficiente variable en funcién del nimero de mach, Cp = CD( Ay Sec.(4.2.1) y por ultimo se
estima el coeficiente de drag correspondiente a la municién Sierra .308 de 168 gr cuyos datos
fueron obtenidos de McCoy (1999), Sec.(4.2.2).

4.1 Coeficiente de Drag constante - Cp, = C

Sobre el caso en cuestion se analizan el coeficiente mediante el estimador desarrollado en la
Sec.(3). En la Fig.(2) se presentan los resultados obtenidos de estimar el coeficiente de arrastre
Cp en funcién del tiempo y del Mach, para el cual el valor original del coeficiente de arrastre
es Cp = 0.3. Se aprecia que la estimacion es muy satisfactoria, ya que se obtiene el valor con
una variacion € = +2 x 107, lo que representa un error de orden O(10~%).

Cd vs Mach

—— CdReal

+0.06% Cd Estimado

cd

0.3 PO LR L A B

-0.06%

0.5 1.0 1.5 2.0 Z.5
Mach

Figure 2: Estimacion C'p constante

4.2 Coeficiente de Drag variable

En la Sec.(4.1) el coeficiente de drag era un valor fijo durante todo el vuelo del proyectil.
Abhora se introduce una complejidad extra donde dicho coeficiente de drag se va modificando
durante el transcurso del vuelo, en otras palabras es un coeficiente variable. Se analizardn dos
casos donde en primera instancia, Sec.(4.2.1) se utiliza un coeficiente variable en funcién del
Mach segtin la ley de la Ec.(10). En segundo lugar, Sec.(4.2.2) se utiliza un coeficiente de drag a
partir de una interpolacién de valores, T.(1) los cuales corresponden a la municion Sierra 0.308
168 gr.

4.2.1 Coeficiente de Drag variable - C'p, = CD( A1)

Se representa el coeficiente de drag mediante una funcién dependiente del M, Ec.(10). Se
selecciona la misma de modo que la caracterisitca de su comportamiento sea similar a la fisica
que experimenta la resistencia aerodindmica del proyectil durante su vuelo.

Cp = 0.125 - tanh (5 - (M — 0.9)) + 0.425 (10)

La Fig.(3a) presenta la estimacion obtenida, alcanzandose resultados fidedignos con errores
de estimacién es de e = +1 x 1074, lo que representa un error de orden O(10™%).

Cd vs Mach

® CdReal
Cd Estimado
Seesesomeces

o
ES
cs%

LA a

cd
L

0.5 1.0 15 2.0 25
Mach

Figure 3: Estimacién Cp variable - Cp = 0.125 - tanh (5 - (#M — 0.9)) + 0.425
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4.2.2 Coeficiente de Drag variable (Tabla) - Sierra .308

Ahora se analiza el caso de la municién Sierra .308 168[gr] donde el coeficiente de drag
Cp se obtiene a partir de la interpolacion de valores de la T.(1), McCoy (1999). El mismo se
compone por una contribucién constante C'p, denominada zero drag la cual corresponde a la
resistencia aerodindmica cuando la municién se encuentra con dngulo de ataque nulo. Ademads
cuenta con una contribucion adicional que varia en funcién del dngulo de ataque, C'p_,, denom-
inada yaw-drag. Dicho coeficiente se expresa mediante la ley de la Ec.(11) donde 6 = sin(ar)
depende del dngulo de ataque total, ap.

Cp = Cp, + Cp,, - 0 (11)

1WD0| 0 08 08 09 095 10 1.05 1.1 1.2 14 1.6 1.8 20 22 25
Cp, |0.14 0.14 0.142 0.16 024 043 0449 0447 0434 041 0385 0.365 035 0.339 0.32

M2 | 0 095 1 105 1.1 12 14 16 1.8 20 22 25
CD52|2'9 29 30 31 36 65 76 73 68 6.1 54 44

Table 1: Valores municién Sierra .308

La Fig.(4) presenta la estimacion del C'p realizada, obteniendo resultados idénticos a los
reales, sobre los cuales se obtienen errores de ¢ = +2 x 107%, es decir un error de orden
O(10™%). Sin embargo el coeficiente de drag obtenido C'p tiene un comportamiento diferente
al esperado, el cual tendria que tener una semejanza con los valores de la tabla C'p, y Cp,,, ver
Fig.(5¢c) y Fig.(5d).

Cd vs Mach

® Cd Real

i f\ cd Estimado
o

———
TeSemresea e

T T T T
0.5 10 15 2.0 2.5
Mach

(a)

Figure 4: Estimacién C'p Sierra .308

4.2.3 Disgregacion coeficiente - C'p

En relacién a la estimacién obtenida surge una cuestion con respecto a la mediciones real-
izadas sobre el CD, ya que el algoritmo de MHE estima el coeficiente de drag respecto al #M y
también lo expresa respecto al tiempo de vuelo (CD vs M y CD vs t). Sin embargo, ese resultado
no es propicio para caracterizar al proyectil ya que si varia el &ngulo de ataque durante la trayec-
torfa, también se modificaré el CD, y por ende el resultado obtenido. Frente a esto se concluye
que para caracterizar el comportamiento del proyectil se debe estimar ambas contribuciones y
no dnico valor de CD. Dicha situacién no es posible mediante el algoritmo MHE, ya que existen
infinitas soluciones de Cp, y Cp_, para un dado Cp, debido a que se tiene una ecuacién con dos
incognitas, Ec.(11). Para garantizar unicidad en la solucion se debe anclar un valor de modo
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que la Ec.(11) tenga un s6lo grado de libertad . En tal sentido, es necesario usar un parametro
caracteristico del drag de modo que se evite la situacion mencionada, y ademds este debe ser
distintivo y standard para poder siempre repetir el mismo procedimiento independientemente
de las caracteristicas del lanzamiento realizado y la municién utilizada.

Para ello se desarrolla el siguiente método, en el cual la estimacién se realiza en dos etapas.
En primer lugar se estima sélamente el C'p, y una vez obtenido dicho valor, se utiliza como
input para a apartir de este obtener el valor faltante C'p ,. La técnica utilizada se resume en el
siguiente procedimiento:

1. Célculo de Cp,

2. Cdlculo de Cp, a partir del item(1)

Cd B06 Alphal5s
25 bl 8

Cd interp aca 15 F Youm
v Cd interp aoa 5 7 Z
o

Cdd2 B06 Cuadratic Drag

Cdd2

i )
o gy e alpha 5
alpha 15
alpha 30
alpha 40
alpha 50
B 4 alpha 60
B alpha 70
1 v alpha 80
Real

Real
CdO aoa 5

cdoaca1s| |

Cdo

Mach

(©)

25

Cdo

T T
1 15

Mach
(b)

Cdd2 B06

25

L] Cdo0 aoa 15
Real
(] Cd0 aca 5

s

0.5

1 15
Mach

(d)

25

Figure 5: Estimacién C'p como composicion de Cp, y Cp,,

Calculo de zero-drag - Cp,
El estimador MHE calcula un unico valor de coeficiente aerodinamico, con lo cual si se
desea obtener solo la contribucién del zero-drag C'p, se deben generar las condiciones de vuelo
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para que se anule la otra componente y de este modo solo sobreviva la componente que se desea
estimar. Esto se lleva a cabo anulando la contribucién del yaw-drag, es decir, haciendo que el
angulo de ataque sea nulo durante todo la trayectoria. Para ello se debe simular un lanzamiento
con angulo de ataque nulo y ademads se debe eliminar la presencia del campo gravitatorio que
curve la trayectoria, de este modo, el resultado de la estimacidn serd el referido a la contribucién
correspondiente al zero-drag, Ec.(12):

Cp = Cp, + Cp,, - 0°

Cp = Cp, + Cp 07 (12)

Cp = Ch,

Calculo de yaw-drag - Cp ,

Una vez obtenido la contribucién corresponidente al C'p, ahora mediante la estimacion MHE
es posible determinar el yaw-drag ya que se cuenta con una ecuacién con sélo una incégnita. De
la Ec.(11) se despeja la incdgnita a calcular, donde se dispone de Cp, debido a la simulacién
realizada en el paso previo, y ademds el algoritmo MHE estima el valor Cp para el actual
lanzamiento, por lo que la contribucién del yaw-drag sera:

Cp = Cp, + Cp, - 8°

Cp — Cp, (13)
5z Cbye

Se realiza dicho procedimiento para la municién Sierra .308 con dngulo de ataque de 5y
15 grados, obteniéndose resultados con elevada precision. La Fig.(5) contrasta las situaciones
de calcular un tnico coeficiente de drag C'p, y calcular las distintas contribuciones que integran
dicho coeficiente Cp, y Cp,,. La diferencia yace en que la estimacion del Cp, varfa segtin
la situacién del vuelo, Fig(5a). Mientras que las distintas contribuciones que integran dicho
coeficiente serdn las mismas en todo momento, Fig.(5c) y Fig.(5d).

Por tltimo se varia el dngulo de ataque desde 5 a 80 grados para evidenciar que la técnica
desarrollada permite estimar los coeficientes aerodindmicos independientemente del tipo de
lanzamiento, Fig.(5b). Se presenta solamente la contribucién del Cp ,, ya que esta es el ltimo
paso en el procedimiento desarrollado, por lo que si se obtiene una correcta estimacion en dicho
coeficiente se evidencia la precision del método empleado.

S CONCLUSIONES

Se realizaron estimaciones mediante el método MHE obteniéndose resultados con muy buena
correlacion. Durante la investigacion se analizaron distintas naturalezas de coeficientes aerod-
indmicos, como ser coeficiente de arrastre constante, coeficiente de arrastre variable dado por
una ley en funcién del nimero de mach y coeficiente de arrastre variable dado por una inter-
polacién de datos obtenidos a partir de una municion real. Se obtienen resultados precisos al
utilizar el método propuesto para obtener los pardmetros aerodindmicos de una municion inde-
pendientemente del tipo de lanzamiento. Se concluye que para caracterizar de forma genérica
la resistencia aerodindmica de un proyectil se deben disponer tanto del zero-drag (Cp,) como
del yaw-drag (Cp,,).
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