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Capitulo 1

Introduccion

En este capitulo se estudiard la importancia de la navegacién a través de
las historia, y como el éxito en el desarrollo de técnicas de navegacion ha
permitido a los grupos humanos, y en tiempos modernos, a las sociedades,
innovar y desarrollar nuevas tecnologias; estas tecnologias han permitido a la
humanidad desde llevar a cabo actividades rutinarias como trasladarnos de
un punto a otro de la ciudad, hasta realizar tareas en ambientes peligrosos
y en condiciones donde el ser humano dificilmente puede accesar.

1.1 Antecedentes

En tiempos antiguos, el éxito de las sociedades dependia casi exclusivamente
de la eficiencia en la navegacion, ya sea con fines comerciales o militares.
Estas culturas desarrollaron los conocimientos para trasladarse y regresar a
salvo de un punto a otro con alimentos, mercancias y productos, dejando
aquellos logros como un legado para nuestra civilizacién actial.

Uno de los primeros métodos de navegacion fue la navegacién estelar,
en el cual los viajeros se orientaban tomando como referencia la estrella
polar, asi mismo, podemos encontrar diversos instrumentos que fueron uti-
lizados como sistemas de navegacién por estas culturas antiguas, tales como
la bruijula, el astrolabio y el sextante (Fig. 1.1). Este tltimo era un instru-
mento que permitia medir el dngulo entre 2 objetos, tales como 2 puntos
geograficos, y generalmente entre el horizonte y el sol o una estrella, donde,
conociendo la elevacién del astro, era posible determinar la latitud del ob-
servador por medio de sencillos calculos matematicos.

En general, los avances tecnolégicos se han desarrollado gracias a la
acumulacién de conocimientos provenientes de distintas épocas y lugares,



Fig. 1.1: Sextante antiguo utilizado para la navegacion.

siendo el ingenio de aquellas personas que tomando las tecnologias y obje-
tos disponibles, han logrado combinarlos y desarrollarlos dando lugar asi a
tecnologias y conocimientos innovadores.

Uno de los mayores ejemplos de esto fue el fisico de origen Serbio Nikola
Tesla, quien en 1890 promovia la idea de que era posible construir un
artefacto volador y remotamente pilotado que funcionara como una bomba
guiada hacia un objetivo. Pero no fue hasta 1898, que, gracias a la invencién
de su aparato transmisor de radio (1897), logré demostrar practicamente que
su idea era posible, dando lugar a la creacién del primer torpedo guiado, el
cual era capaz de navegar a control remoto por medio de una propela y un
timén de direccién.

Fig. 1.2: Bote a Control remoto (Torpedo) de Tesla.

En ese mismo tiempo, en la ciudad Chicago, Illinois, el Ing. Esta-
dounidense Elmer A. Sperry desarrollé una técnologia basada en giroscopios.
La contribucién de Sperry consistié en desarrollar un sistema de giroscépio
electromecanico de 3 ejes, el cual lograba convertir movimiento mecéanico



en pequenas sefiales electromagéticas, el cual fue el primer autopiloto de la
historia. Este dispositivo fue llamado “Aparato Estabilizador Giroscépico”,
y fue utilizado para mantener automaticamente la altitud y rumbo de una
aeronave por medio de las senales electromagnéticas utilizadas para contro-
lar los actuadores del avién.

En 1916, durante la primera guerra mundial, Sperry desarrollé el primer
torpedo aéreo pilotado de manera remota tomando como base la tecnologia
de Tesla y su aparato giroscopico estabilizador. La invencién de Sperry,
denominada “Torpedo Aéreo Curtiss N-9” (Fig. 1.3) fue entonces el primer
avion no tripulado de la historia, el cual podia gufarse de forma auténoma
una distancia de hasta 1000 metros, y detonarse remotamente con la sufi-
ciente precisién contra embarcaciones enemigas[29].

Fig. 1.3: Torpedo aéreo no tripulado Curtiss N-9.

Estos primeros sistemas de navegacion basados en girésciopios mecdnicos
se conocen en la actualidad cémo Sistemas de Navegacion Inercial (INS).

Sin embargo, a pesar del éxito de Sperry y de la ventaja que representa-
ban las aeronaves como maquinas militares de reconocimiento y ataque.
Los desarrollos en aviacién no tripulada por parte de paises como Estados
Unidos y Reino Unido en el periédo de interguerra se enfocaron en la uti-
lizacién de estas plataformas como blancos teledirigidos. Esto debido a que
se requerian como blancos de préactica para el entrenamiento y desarrollo de
artilleria anti-aérea.

En Alemania el inventor Paul Schmidt desarrollé un prototipo de aeron-
ave propulsada por un motor tipo jet (propulsién a chorro) cémo un dispos-
itivo de empuje de bajo costo y alto desempeno.

La tecnologia de navegacién inercial alcanzo su maximo desarrollo du-
rante la segunda guerra mundial, donde el motor de propulsiéon a chorro de
Schmidt y la tecnologia INS llevaron a la invencién del misil aleman V-1
(Fig.1.4), el cual estaba integrado por diseno avanzado, ligero y confiable de
giroscépios mecanicos como autopiloto, siendo una de las armas mas temidas



durante los anos de 1944-1945.

Fig. 1.4: Bomba volante o misil de crucero V-1 aleman.

Estos primero sistemas de navegacién empleados durante los afios de
guerra, donde el rumbo y direccién son mantenidos por sistemas mecanicos
basados en giroscopios. Sin embargo, estos sistemas eran propensos a la
acumulacién de errores de medicion respecto al tiempo, lo que ocasionaba
que eventualmente perdieran su precisién, y ademads existia la posibilidad de
inutilizarlos durante el vuelo (Interferencias en la senal de radio, desestabi-
lizacién de giroscopios), fueron las causas para desarrollar nuevos sistemas
que fueran capaces de alcanzar un vuelo totalmente auténomo.

No obstante, este objetivo no fue posible durante los anos posteriores
a la Segunda Guerra Mundial, debido a que la investigacion en navegacion
auténoma tenia como finalidad el reconocimiento y vigilancia, y la tecnologia
optica de la época era incapaz de competir con las habilidades de un piloto
entrenado. Esto retrasé el desarrollo de aeronaves no tripuladas.

En el ano 1970, la navegacion auténoma dié nuevamente un paso hacia
adelante con la combinacién de diversas tecnologias. La primera de ellas
fue debido a la llegada de las primeras computadoras de vuelo, las cuales
eran capaces de supervisar parametros de un avién, tales como la altitud,
velocidad e inclinacion.

Por otro lado el desarrollo de los Sistemas Globales de Navegacién Satelital
(GNSS), particularmente el Sistema GPS, permitié que los INS y las com-
putadoras de vuelo fueran combinadas en los primeros sistemas de nave-
gacion computarizados, dando lugar a los primeros Sistemas de Avidnica
de las aeronaves, que con el paso del tiempo, se volverian esenciales en el
control y navegacion aérea de los aviones.

En la actualidad, la mayoria de las aeronaves utilizan un sistema cono-
cido como Fly By Wire, en el cuales los mandos de la aeronave son contro-
lados por el piloto, y se encuentran conectados a computadoras que mon-
itorean los parametros de la aeronave, siendo este un proceso dindmico de



retroalimentacion donde las computadoras realizan el procesamiento nece-
sario para asegurar un vuelo estable. Por ejemplo, se puede monitorear
el dangulo de ataque y a través de la computadora, garantizar que nunca
se alcance el dngulo de entrada en perdida. Sin embargo, estos sistemas
siguen dependiendo de un piloto humano, por lo que una de las areas donde
se ha estado realizado investigacién basica y aplicada es en el desarrollo
de Sistemas de Navegacién y Control para Vehiculos Aereos No Tripuados
(VANT) o mejor conocidos como UAV(Unamanned Aerial Vehicle).

Actuadores

Sensores

Ajuste de las
Condiciones de Vuelo

Perturbaciones

[

Proceso Dinamico

Estado Dinamico

Fig. 1.5: Proceso dindmico de vuelo, donde las computadoras son conectadas
por medio de los sensores de la aeronave.

Los VANTS se caracterizan por la versatilidad de sus aplicaciones. Pueden
operarse desde lugares con ambientes peligrosos para el ser humano, hasta
tareas que conlleven tiempos de operacion demasiado largos para un piloto
humano. También los VANTSs son empleados como vehiculos de vigilancia
y reconocimiento, fotografia aérea o mas recientemente como plataformas
de inspeccion debido a sus propiedades de estabilidad donde es necesario
que este tipo de aeronaves se desplacen en entornos cerrados, requiriendo
para ello realizar ajustes en las diferentes etapas de vuelo por las que pueda
atravesar.

Con lo anterior, podemos observar que el desarrollo de sistemas de nave-
gacién y computadoras de vuelo es una pieza clave en la aviacién moderna,
donde las potenciales aplicaciones de estos sistemas son de suma impor-
tancia, desde tareas realizadas por vehiculos aéreos no tripulados , hasta
sistemas de guiado y navegacién en aeronaves tripuladas.

Para poder entender el proceso mediante el cual una computadora es
capaz de llevar a cabo las tareas que le son asignadas, es entonces necesario



definir el termino percepcion como “un proceso dindmico capaz de retroali-
mentarse para mantener un maodelo fisico del ambiente local y contrarrestar
las perturbaciones del mismo”.

Entonces, para poder disenar un sistema que mediante la recopilacion
de informacion de los sensores en la aeronave y por medio de una fusién de
datos, sea capaz de obtener una percepcién precisa del entorno y realizar
una tarea especfica. Esto es precisamente lo que nos lleva a andlizar el
estado actial de los sistemas de navegacién en VANTS, y en consecuencia,
apoyarnos en los métodos y técnicas de control existentes, asi como en las
tecnoogias actualmente disponibles, para tratar de vencer las limitaciones
de los sistemas actiales e innovar en el desarrollo de vehiculos aéreos no
tripulados.

1.2 Estado del Arte

La navegacién se define como la determinacion de la velocidad y la posicion
del centro de masa de un vehiculo aéreo en movimiento. Sus componentes
pueden ser expresadas en 3 vectores de posicion y 3 vectores de velocidad,
estos 6 vectores son llamados vector de estado, el cual describe el movimiento
traslacional del vehiculo por medio de ecuaciones diferenciales de segundo
orden.

En general, podemos categorizar los sistemas de navegacion de la sigu-
iente manera[33]:

1. Sistemas de Navegacién Absoluta:

e Sistemas de Radio: Consisten en una red de transmisores en tierra
o por satélite. El vehiculo calcula detecta la senal transmitida y
calcula su posicién respecto a las posiciones conocidas del emisor.

e Sistemas Celestiales: Miden la elevacién relativa y azimuth de
cuerpos celestes. Se utiliza principalmente en aeronaves a elevada
altitud y naves espaciales.

2. Sistemas de Reconocimiento Continuo (Dead Reckoning): Calculan su
vector de estado de una serie de mediciones continuas a partir de una
posicion inicial conocida. Su desventaja es la acumulacién del error en
la mediciéon y que deben reiniciarse si presentan fallas eléctricas. Los
sistemas de Navegacion Inercial forman parte de esta categoria.

Para desarrollar sistemas de control y estabilidad aplicables a una aeron-
ave, se requiere conocer la naturaleza de las diferentes configuraciones y



requisitos aerodinamicos de la misma. En este punto, es necesario entonces
definir el “control” como el medio para dirigir la aeronave a una posicion,
orientacién y velocidad deseadas, mientras que la estabilidad es la habili-
dad del sistema para volver a estos estados después de experimentar una
perturbacién[32].

Para poder realizar una medicion cuantitativa de los estados que nos
permiten lograr el control y la estabilidad, es necesario revisar las teorias de
control existentes y expresarlas mediante modelos matemaéaticos. Entonces,
el modelado matematico del sistema sobre el que se va a trabajar es de suma
importancia para alcanzar estos objetivos y se presentara en el capitulo 2.

Por medio del modelado, también podemos establecer los limites de nue-
stro sistema, y podemos predecir su comportamiento, todo esto dentro de
una cierta regién de validez, la cual puede variar en funcion de las técnicas
de control empleadas o el correcto modelado matematico de nuestro sistema
dindmico. En nuestro caso, este modelo corresponderia al modelado de las
fuerzas aerodinamicas generadas por nuestra aeronave, y las perturbaciones
del viento.

El modelado dindmico del entorno se puede entonces definir como un
proceso ciclico compuesto de 3 fases[31]:

1. Prediccién: Se incorporan las perturbaciones del medio a nuestro
moédelo.

2. Comparacién: Los resultados de la prediccion son validados con las
mediciones actuales.

3. Actualizacién: Se realizan los ajustes necesarios para llevar a cabo el
modelo al estado predicho.

Estéds tres fases nos proporcionan un marco de trabajo en el cual pode-
mos organizar la informacién y disenar estos sistemas de percepciéon para
garantizar la operacién de la aeronave[3].

El modelado se obtiene representando a la aeronave a través de las ecua-
ciones de movimiento como un cuerpo rigido en un entorno en 3D, el cual
generalmente se suele representar mediante 3 marcos de referencia, un marco
de referencia en el cuerpo (B), que nos permite estimar la orientacién e in-
clinacién, un marco de referencia inercial (Z) para estimar la posicién y
velocidad de la aeronave y un marco de referencia aerodindmico o del viento
(W), donde se expresan las fuerzas aerodindamicas de cada componente.

Entonces, el proceso anterior es en primera instancia, realizado por
los sensores montados sobre la aeronave. Sin embargo, primero es nece-
sario modelar la informacién proveniente de los sensores y establecer los



parametros de operacién; asi como el filtraje de la informacién para elimi-
nar el ruido de la senal de salida.

La principal ventaja que ofrecen este tipo de MEMS (Sistemas Micro
Electro Mecénicos) respecto a sus homdlogos mecénicos es que gracias a la
produccién en masa, su costo de produccién es extremadamente bajo, por
lo que se pueden construir sistemas de navegacion y control con precisiones
bastante aceptables con un minimo de inversién.

Sin embargo, la desventaja de estos sensores de bajo costo es que después
de largos periodos de operacién, suelen presentar problemas de integracion
y acumulacién de error[28][30]. Asi mismo, es necesario mencionar que el
acople de estos sensores no siempre resulta una tarea sencilla, ya que el
sistema central sobre el que trabajan, denominado Inertial Measurement
Unit o IMU, debe acoplar también las velocidades a las cuales trabajan los
sensores utilizados.

Sistemas como el GPS cuya velocidad de transmision de datos oscila en
el orden de 1 Hz y deben acoplarse entonces con sensores como el tubo pitot
(Sensor de velocidad de viento) con velocidades del orden de 10 Hz con el
fin de mejorar la estimacién de la velocidad lineal.

Los satélites usados por el sistema GPS en la medicién son seleccionados
por el receptor en funcién de la Disponibilidad Selectiva (Selective Availabil-
ity), es decir, la calidad de la senal y la geometria adecuada para realizar los
calculos. Cada satélite posee un reloj atémico y continuamente transmite
sefiales de radio, que contienen el tiempo de inicio de la senial, la cual viaja
a la velocidad de la luz. Entonces el receptor compara el tiempo de llegada
para calcular la distancia al satélite, y en conjunto con los otros, calcular
las coordenadas terrestres en las que se encuentra el receptor[4].

En la actualidad se puede encontrar en la literatura sistemas de nave-
gacién basados en la integracién de sistemas de navegacién Inericial (INS) y
GPS. El problema radica en el alto costo de un sistema INS/GPS, por lo cual
la integraciéon de una IMU de bajo costo y un GPS a bordo de la aeronave
parecen ser una solucién viable para una gran variedad de aplicaciones[9].

Sin embargo, las sefiales transmitidas por el sistema GPS poseen er-
rores inherentes a la distancia entre el transmisor y el receptor, tales como
perturbaciones atmosféricas y retardos en la senal los cuales pueden pro-
ducir errores de hasta cientos de metros. Al error derivado del retraso de la
sefial se le conoce como “pseudorango” (el cual serd estudiado en el capitulo
3). Debido a esto, la utilizacién del sistema GPS es critica en aplicaciones
de tiempo real que requieran precisién submétrica, como la aproximacién
y aterrizaje de una aeronave[7]. Aunque es posible reducir el error en la
medicién de ala posicién mediante técnicas estadisticas o diferenciales hasta



un orden de alrededor de 10 m, se dedica mucho esfuerzo en la investigacion
por aumentar cada vez mas la precisiéon y fiabilidad de los sistemas basados
en el GPS.

1.3 Objetivos y Contribuciéon

El principal motivo para alcanzar una total autonomia radica en el desar-
rollo de sistemas flexibles y con minima operacién por parte de un operador
humano, en los cuales la autonomia puede describirse como la habilidad del
sistema para cumplir un objetivo, en contraposicién a los sistemas actuales,
donde se le indica al sistema como hacer la tarea para cual fue programado.
Esto presenta la enorme ventaja de que el sistema es capaz de procesar cam-
bios en su entorno de manera instantanea; asi como reducir su vulnerabilidad
ante fallas de comunicacién que pueda llevar a situaciones criticas.

Es por ello que se busca desarrollar un sistema auténomo donde se pueda
programar una trayectoria y esta sea recorrida con un minimo de desviacién
sin necesidad de intervencién humana. FEntonces el objetivo general del
trabajo es disenar, y de ser posible implementar un sistema de navegacién
para un vehiculo UAV.

Obtener el modelo aerodindmico que describa el vuelo de un vehiculo
de ala fija.

Estimar la posicién del vehiculo utilizando sensores inerciales y GPS

e Disenar un algoritmo para navegacién en simulacion.

Implementar de manera opcional el sistema disenado en el mini vehiculo
aéreo denominado X B — MTA.

La principal contribucién de este consiste en presentar el analisis y disefio
de un sistema de navegacion desarrollado en el Centro de Investigacién e
Innovacién en Ingenieria Aerondutica que sirva como base para trabajos
futuros.



Capitulo 2

Ecuaciones de Movimiento y
Estabilidad

Para desarrollar el sistema de navegacién del mini VANT XB — MIA, es
necesario entender los principios que rigen el movimiento de un vehiculo
aéreo. Por tanto, se describe a continuacién el fundamento mate-matico
necesario para modelar la interaccién de la aeronave como cuerpo rigido y
a su vez los efectos aerodinamicos que afectan la dindmica del movimiento.

2.1 Sistemas de Referencia

El movimiento de un cuerpo se describe en funcién de un grupo de variables
relacionadas entre si por medio de un sistema coordenado; por lo tanto, antes
de empezar a desarrollar el modelado matemaédtico de una aeronave, es con-
veniente definir un sistema de ejes que nos permita describir la dindmica del
vuelo de una aeronave. Se definirdn a continuacién los sistemas coordenados
que se utilizaran en este trabajo de tesis.

2.1.1 Marco de Referencia Inercial (Geddesico)

El movimiento de un objeto suele describirse respecto a un punto de referen-
cia. Si este movimiento ocurre en coordenadas Z={xz, yz, 27}, es necesario
establecer un marco de referencia que nos permita estimar la posicién y ve-
locidad angular y lineal del vehiculo respecto a este punto. El marco de
referencia geodésico (o marco de referencia inercial) denotado como Z toma
como origen de su sistema coordenado un punto de la esfera terrestre, por lo
tanto, el movimiento de un objeto ocurre en un plano que es tangente a dicho
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punto y se utiliza para la navegacion de vehiculos en distancias pequenas,
donde la curvatura de la tierra es despreciable. Los ejes de este sistema
coordenado son perpendiculares entre si, apuntando el eje x7 hacia el norte
terrestre, el eje yz hacia el este y el eje zz hacia el centro de la tierra, en
una configuracién conocida como sistema NED (North-East-Down) como se
muestra en la Fig. 2.1.

xi = Norte

zi= Normal al plano
(Abajo)

1 Ecuador

Meridiano de
Greenwich

Fig. 2.1: Marco de referencia Geddesico o Plano tangente donde la vertical
es paralela al vector de gravedad apuntando hacia el centro de la tierra.

2.1.2 Marco de Referencia del Cuerpo (Body)

En aplicaciones como la navegacién, el objetivo es determinar la posicion,
orientacion y velocidad del vehiculo para describir la dindmica de su movimiento.
Estos 3 pardmetros son de suma importancia y generalmente suelen ser cal-
culados por medio de sensores a bordo, para esto se define un sistema coor-
denado a bordo del vehiculo que estime las variables respecto a un sistema
de referencia en tierra (Marco de referencia geodésico). Este marco de ref-
erencia trabaja con la suposicién de una tierra plana en la que la vertical
se encuentra paralela al vector de fuerza de gravedad, sin embargo, para
describir el movimiento respecto a este sistema de coordenadas, es necesario
realizar una transformacién por medio de una Matriz de Transformacion
en un procedimiento conocido como “Angulos de Euler” (Seccién C.2). El
marco de referencia en el Cuerpo B={zg, ys, 25} es entonces definido como
el marco de referencia con origen en el centro de gravedad de la aeronave y
a una distancia rpes del plano tangencial, con el eje x5 apuntando a lo largo
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del eje longitudinal del vehiculo, el eje zp apuntando hacia abajo y el eje yg
hacfa la derecha para cumplir la regla de la mano derecha (Fig. 2.2):

cg = Centro de gravedad -zi
X5 e

26 Plano tangente

Ipos

xi

Fig. 2.2: Marco de referencia en el cuerpo (B) con respecto a un marco de
referencia inercial (7).

2.1.3 Marco de Referencia Aerodinamico

En el modelado matematico es comtun considerar las perturbaciones a las
que se encuentra sometida una aeronave, y si la posicion y orientacién de la
misma vienen expresadas por el marco de cuerpo B, cuando la aeronave es
perturbada de su posicién inicial por el viento, entonces el marco de refer-
encia en el cuerpo es perturbado también. Es conveniente entonces definir
un marco de referencia con origen en el cg de la aeronave, tal que el vector
xyy sea paralelo al vector de velocidad traslacional (Vp), el cuél es denotado
como marco de referencia aerodindmico W, con coordenadas {xw, yw, 2w},
y que cuyos ejes son ortogonales entre si, con el eje zyy dirigido hacia abajo
v el eje yp hacia la derecha. En este marco definimos un valor tnico para
cada condicién de vuelo al que llamaremos dngulo de ataque denotado por
a. (Fig. 2.3).

El marco de referencia W es de interés para el analisis de una aeronave,
yva que en el se pueden expresar a partir de una condicién de vuelo recto y
nivelado, las fuerzas y momentos aerodinamicos, siendo entonces el marco de
referencia W solo una condicién particular de B el cual se encuentra rotado
alrededor del eje yyy a través de a.. Estos cambios en el dngulo de ataque
y las condiciones de vuelo a menudo son debidas a pequenias perturbaciones
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cg = Centro de gravedad

/
Ve
yw J

Zs

Fig. 2.3: Marco de referencia aerodindmico W.

que ocasionan que zg sea distinto a xyy, por lo cual es necesario expresar
estos cambios a través de wvariables de perturbacion.

El movimiento de la aeronave es descrito en terminos de fuerza, momento
lineal, momento angular, y sus respectivas velocidades a través de sus com-
ponentes respecto a un marco de referencia fijo, siendo generalmente 3. Para
una condicién de vuelo no acelerado (no perturbado), las componentes lin-
eales de la velocidad son denotadas entonces como Ug, Ve, W, (ver Fig. 2.4).
En este estado, la suma de las componentes de fuerzas y momentos son cero
y se dice entonces que la aeronave se encuentra en un estado de equilibrio
dindmico o condicién de “trim”.

Sin embargo, cuando se rompe el equilibrio dindmico aparece un con-
junto de perturbaciones en los ejes longitudinal (oz), lateral (oy) y direc-
cional (0z), y el movimiento resultante es entonces expresado a través de las
variables de perturbacién, las cuales son expresadas en las tablas 2.1 y 2.2:

Las componentes lineales de las variables (fuerza y velocidad lineal) se
consideran positivas cuando el movimiento es positivo a lo largo del eje en
el que se encuentra expresadas; mientras que las componentes rotacionales
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Estados de Equilibrio

Estados Perturbados

Ejes de la aeronave ox oy 0z ox oy 0z
Fuerza 0 0 0 X Y Z
Momento 0 0 0 L M N
Velocidad Lineal U, Ve W, U |4 w
Velocidad Angular 0 0 0 P q r
Posicién 0 O 0 o} 0 P

Tabla. 2.1: Variables de Movimiento.

Fuerzas X | Fuerza Axial de arrastre (Drag)
aerodindmicas Y | Fuerza Lateral (Side force)
y propulsién Z | Fuerza Normal (Lift)
Momentos L | Momento de Alabeo
aerodindmicos M | Momento de Cabeceo
N | Momento de Guinada
U | Velocidad Axial (x)
Velocidad lineal | V' | Velocidad Lateral (y)
W | Velocidad Normal (z)
p | Velocidad de Alabeo (¢)
Velocidad dngular | ¢ | Velocidad de Cabeceo (6)
r | Velocidad de Guifiada ()
Tabla. 2.2: Variables de Perturbacién

(momento, posicién dngular,
la regla de la mano derecha:

1. El alabeo (Roll) es positivo cuando la rotacién alrededor de oz es tal

que el eje oy se mueve hacia a oz.

tal que el eje 0z se mueve a ox.

Las componentes de velocidad lineal (U,V, W) son definidas como la
suma de las velocidades lineales en equilibrio (U, Ve, W) y las veocidades
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velocidad dngular) se determinan empleando

El cabeceo (Pitch) es positivo cuando la rotacién alrededor de oy es

La guinada (Yaw) es positiva cuando la rotacién alrededor de oz es tal
que el eje ox se mueve a oy.




Alabeo
Lp,¢

-’X,Ue
Cabeceo ZW,w
M,q.0
Ve Guifiada
N,ro
y,Ve z,We s
Fig. 2.4: Variables de Movimiento.
lineales perturbadas (u,v,w):

U=U.+u

V=V.+w (2.1)
W=W,+w

Dado que se asume que el movimiento de la aeronave se realiza en estado
de equilibrio; pero no necesariamente en vuelo recto y nivelado, entonces
también se puede expresar la componente de perturbacion angular respecto a
la trayectoria definida por el vector de velocidad Vj y el angulo de trayectoria
en vuelo estable .. Como se observa en la Fig. 2.5, a, es el angulo de ataque
y 0. el angulo de elevacién de la componente de velocidad axial U, respecto
al horizonte, entonces:

Ve = 0o — e (2.2)
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Ejes de Cuerpo U
Perturbados _ ~~

Horizonte

Fig. 2.5: Ejes generalizados en B en vuelo recto y nivelado.

2.2 Ecuaciones de Movimiento para el VANT

El sistema de navegacion propuesto en este trabajo se busca implementar en
un vehiculo aéreo; por lo cual, es necesario diseniar y modelar la plataforma
a utilizar. El disefio aerodindmico se estudiard con més detalle en Anexo A,
mientras que para el modelado matematico se va a considerar la metodologia
propuesta en [15]. A lo largo de de este capitulo, se definieron los sistemas de
referencia y las ecuaciones (C.3), (C.8), (C.21) y (C.25) donde se definieron
los marcos de referencia inercial Z={xz, yz, 27}, el marco de referenecia del
cuerpo B={xg,yg, 25} y el marco de referencia de viento W={zw, yw, 2w}
durante la condicién de vuelo recto y nivelado.

Asi mismo, podemos expresar las ecuaciones de movimiento bajo la forma
conocida como Newton-Euler, las cuales son:

£ =V (2.3)
mV = RF +mges (2.4)
n = 24 (2.5)
I = —-QxIN+T (2.6)

La orientacién del vehiculo aéreo es descrita por la matriz de rotacién R (ver
anexo B) que puede ser parametrizada por los dngulos de Euler ¢, 6 y 1
representando la orientacién en alabeo, cabeceo y guinada respectivamente.
El vector v = (u,v,w)” € R? representa la velocidad traslacional en B, £2 =
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(p, q, T)T € R3 representa la velocidad dngular en B, V = (&,9, 2)T € R3 es
la velocidad traslacional en Z, F' € R? y I' € R? son las fuerzas y momentos
totales que actuian sobre el vehiculo. Definimos entonces el vector eg, el cual
representa el vector unitario en el eje z, m € R denota la masa del vehiculo,
y el término I € R3*3 contiene los momentos de inercia del VANT, los cuales
fueron calculados en la fase de diseno mediante el software Solidworks (ver
Fig. 2.6) y que se encuentran expresados en la Tabla A 4.

Fig. 2.6: Estructura del vehiculo en la dindmica de aeronaves.

El vector de velocidad dngular inercial 7 puede relacionarse con el vector
de la tasa de cambio angular 2 por medio de la matriz de Euler &(n) [15]:

1 singtanf cos¢tané
d(n)=1| 0 cos ¢ —sin¢
0 singsect cos¢psect

Para el analisis aerondinamico, la matriz FE : B — W describe la transfor-
macién de un vector de B a W, donde el marco de referencia de viento es
representado como:

CaCB 58  SaCB
E = | —cuasg c3 —5453
—Sa 0 Ca

donde «, es el angulo de ataque y (3 es el dngulo de derrape.

2.2.1 VANT: Sistema subactuado

El vehiculo aéreo posee 4 entradas de control para un espacio de estados
de 6 dimensiones, lo cual implica que los movimientos traslacionales de z
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y y son controlados de manera indirecta; es decir, el sistema dindmico es
subactuado (ver Fig. 2.7). Si representamos la fuerza de empuje mediante
T, entonces podemos representar las entradas de control como:

T = ea(fal - fa2)
T9 = eefe (27)
Ty = gefr

donde ¢, y f. representan la distancia del centro de masa al punto de

Xs

Fig. 2.7: Fuerzas generadas por los actuadores en la aeronave.

aplicacién de las fuerzas generadas por las superficies de control, es decir,
el elevador (fe), el timén de direcciéon (f,),y los alerones (fqu1, fa2) (ver Fig.
2.7).

2.2.2 Equilibrio de la Aeronave

Tomando en cuenta las dimensiones de los estabilizadores horizontal y verti-
cal, se realiz6 un analisis estatico de la aeronave considerando los parametros
aerodinamicos de la misma. El analisis se llevé a cabo utilizando las dimen-
siones de la aeronave bajo las condiciones de vuelo recto y nivelado, por lo
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que se obtuvo el momento de balance y los coeficientes de sustentacién nece-
sarios para contrarrestar el momento de cabeceo inducido por el ala (My,,)
de la siguiente manera:

> My, = M, — My — Mps =0 (2.8)
Entonces, tomando la definicién del momento de ala:

My, = CpQSwlw (2.9)

donde C),, = —0.081 es el coeficiente de momento de cabeceo, M, = 0.0095
es el momento total de cabeceo, ¢, es la cuerda del ala y @ es la presién
dinamica.

Para analizar la estabilidad longitudinal estatica, se consider6 el cg al
20% delante del centro de presiones del ala (cp), el cudl esta definido cémo
cp = %éw = 0.055m [14], esto nos permite calcular My, de la siguiente
manera;

0.011m
I [

b XEH=0.66m ,'J

Wing Lift Net Lift

5
,L Mtw= -0.0951\111 T
HS Lift
MHS=0.356N
W=6.87N

Fig. 2.8: Momento de balance.

> My, = [-0.095Nm — (6.87N)(0.011m)] (2.10)
+[(0.356N)(0.66m)] = 0 (2.11)
> My, = [-0.1706Nm]+[0.235Nm] =0 (2.12)

entonces:
0.1706 < 0.235 (2.13)
M, < Mpys (2.14)
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Por lo tanto, se observa que bajo los parametros de diseno, el momento de
cabeceo del ala M, es contrarrestado por Mg, por lo cual el diseno se
considera aceptable.

2.3 Analisis de Estabilidad

La estabilidad de una aeronave puede estudiarse mediante la dindmica de
su movimiento. El andlisis de la estabilidad puede dividirse en su dindmica
longitudinal y su dindmica lateral-direccional. Debido a que la plataforma
experimental modelada en este trabajo cuenta con un diseno de gran es-
tabilidad en su dinamica lateral-direccional, se presenta a continuacion el
andlisis de su dindmica longitudinal.

Tomando en cuenta las ecuaciones (2.3)-(2.6), la dindmica longitudinal
en el marco de referencia B es representada por medio de las siguientes
ecuaciones:

X

1 = = —gsin(h) — 2.1

U m gsin(f) — qu (2.15)

. Z

W= E—I—gcos(@)%—qu (2.16)
M

i = — (2.17)
Iyy

b = ¢ (2.18)

donde I, corresponde al momento de inercia en el movimiento de cabeceo,
X y Z son las fuerzas, y M es el momento que actua sobre el vehiculo aéreo.

2.3.1 Linealizacién

Las ecuaciones (2.15)-(2.18) fueron linealizadas a fin de utilizar herramien-
tas de estabilidad. Entonces, se realiza la suposicién de que el vuelo del
vehiculo aéreo se produce en condiciones de vuelo recto y nivelado, es decir,
en condicién de equilibrio dindmico X, y U, [23].

I u

x=|21=" (2.19)
T3 q
Ty 0
(75} )g

U = U2 = % (2.20)
us M
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m % — gsin(f) — quw
. i Z
x| @ || mtoes@Ora | _pxpy o
4 Ty
0 q

Una aproximacion lineal es entonces calculada utilizando el método de
Taylor:

AX = AAX + BAU (2.22)

donde A = %\Xe, B = %w@ y Xe, Ue son vectores constantes en
la condicién de vuelo recto y nivelado.

Zu Zw U O
A= o M, 0 (2.23)
0 0 1 0
X5, 0 0
0z, o
B=| o 0 (2.24)
0 0 0
AT
AU = | AF (2.25)
AE

donde AT, AF y AFE son las entradas del empuje, flaps y elevadores re-
spectivamente. Entonces, los elementos de las matrices A y B, son una
aproximacion[3] a las derivadas de estabilidad y son descritas como sigue
[18], [19]:

X J— stca:u Zu — stczu M — stécmu

U T mue Mue U Iyyue
_ QS.C _ QS.C _ QSycC
Xw - nluu;a Zw - mwu:a Mw - Izyuema
q 2mue q 2Mmie q 20 yyue
— T — F — E
X6T - m Z(Sp - m M(SE - Iyy

donde @ es la presién dinamica de la corriente libre de viento, 5, es el area
alar, b,, es la envergadura y ¢ la cuerda del vehiculo.

La respuesta tipica del sistema considera entradas fijas para el vuelo
con AT = AF = AE = 0 (empuje, flaps, elevador), donde las superficies
de control no presentan cambios, entonces, los 4 eigenvalores del sistema
longitudinal tienen las siguientes caracteristicas, [22],
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e Modo fugoide oy, £ iwpy, (lento, debilmente amortiguado)
e Modo de periédo corto oy, + iwg, (rapido, muy, muy amortiguado)

Calculando el dangulo de ataque en «, = 1.0726° , el cudl nos da una
velocidad para balancear el peso de V. = 10.36m/s, entonces se aproximé
la velocidad y las derivadas de estabilidad, los cuales resultaron en las sigu-
ientes matrices de estado y de control [26].

—0.052208  0.503867 0 —9.81
—1.89476 —9.52485 8.81156 0
A= 0.0000244488 —11.7177 —3.14465 0 (2.26)
0 0 1 0
—0.00362702 0 0
0 0.00161562 0
B= 0 0 0.00264023 (2.27)
0 0 0

Evaluando las ecuaciones previas, se obtiene la respuesta natural y la
estabilidad del sistema.

Oph & iwyy, = —0.0029 £ 0.99i
Oap £ iwg, = —10.64 + 9.87i

Como se puede observar por las raices, el sistema es estable en una
condicién de vuelo recto y nivelado.

2.3.2 Compensador
Transformando las ecuaciones (2.21) al dominio de Laplace y resolviendolas,
se obtienen las siguientes funciones de transferencia

S

Au 2
_ 70.03080455+1.94388
(AH = ° 0108155 AT
5270.03080455-+1.04388

S
Aq ) _ s24+2.567285+13.4435 | A
A9 )T L
s2+2.567285+13.4435

En la Fig. 2.9 y 2.10, se muestra el comportamiento del fugoide y el periédo
corto bajo perturbacion. Dado que el modo fugoide muestra una respuesta
debilmente amortiguada, se propone un compensador con el fin de aumentar
el desempeno de este modo.
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Phugoid response under perturbation

Amplitude

20 25 30
Time (seconds)

Fig. 2.9: Respuesta del modo fugoide ante una perturbacién.

Short-Period response under perturbation

Amplitude

o 05 1 1 3 35 4 45

Time (seconds)

Fig. 2.10: Respuesta del periédo corto ante una perturbacion.

Requisitos del Control

Basados en un anélisis realizado previamente [27], se establecieron los sigu-
ientes requisitos de control para el modo fugoide:

e El sistema debe alcanzar error cero en estado estacionario (ess = 0)
ante una entrada escaldn.

e Elsistema debe satisfacer caracteristicas con un margen de fase PM =
50° y un margen de ganancia GM = 20dB.

e El ancho de banda se establecera a conveniencia.
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Diseno del Control

La metodologia de control es basada en respuesta a la frecuencia. En esta
metodologia, es importante remarcar que existen dos terminos importantes
que dan las pautas para el diseno de control, las cuales son el Margen de
Fase (PM) y el Margen de Ganancia (GM).

Con el objetivo de cumplir el requisito de error cero en estado esta-
cionario, se propone como aproximacién del control, un integrador simple se
obtiene la respuesta en diagrama de Bode para el sistema en lazo abierto,
con el fin de analizar la estabilidad del sistema.

Bode plot for the Phugoid mode

Magnitude (dB)

Phase (deg)

10’
Frequency (rad/s)

Fig. 2.11: Diagrama de bode para el modo fugoide.

El compensador es propuesto entonces como sigue: los ceros de la funcién
(s+2)y (s+1), y los polos (s+30), y s, entonces la funcién de transferencia
es:

_ 2661s* + 79825 + 5321
a s2 + 30s
Como se puede observar en el diagrama de Bode (Fig. 2.11), se satisfacen

los requisitos de control, donde el sistema entonces posee un ancho de banda
BW = 16rad/s y Fase= 51°, lo que nos lleva a una respuesta amortiguada

C(s)

Simulacion
La simulacién fue implementada en Matlab considerando los requisitos pre-
vios en el diseno de control, como se puede observar en la Fig. 2.13, el
compensador ha mejorado el desempeno del modo fugoide.

Analizando la respuesta al escalon del sistema que se muestra en la Fig,.
2.13, se obtiene un tiempo de respuesta de 1.2s, la cual se considera adecuada
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Bode plot of the compensated system
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System: untitled1
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Fig. 2.12: Diagrama de Bode para el sistema con compensador.

para el sistema dinamico.

Compensated system under a perturbation

Amplitude

0 02 04 06 08 1 12 14 16
Time (seconds)

Fig. 2.13: Sistema compensado ante una perturbacién.

2.3.3 Control LQR

Usando el modelo aerodindmico lineal anterior, (2.26) y (2.27), se propone un
controlador LQR clasico, donde la simulacién del sistema fue implementada
considerado el diseno aerodindamico. Esto permite predecir y calcular la
dinamica del vehiculo a toda velocidad en vuelo horizontal, ademés de los
modos de fugoide y periédo corto. Este modelo, en un sistema de lazo
cerrado, fue implementado en matlab/simulink. Entonces, el controlador
LQR es descrito por:

AX = AAX + BAU (2.28)
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Con un costo funcional definido como:

J = / (AXTQCAX n AUTRCAU) dt (2.29)
0

donde las matrices de peso Q. v R. son reales, simetricas, y positivamente
definidas [20], [21].

La Fig. 2.14 nos muestras las entradas de control basadas en el contro-
lador LQR del sistema para vuelo horizontal. Los estados w, ¢ y 0 para esta
ley de control se muestra en la Fig. 2.15.

Este controlador tiene una rapida respuesta, pero un pequeno sobretiro.
La figura 2.16 ilustra la respuesta a al velocidad lineal v para una senal de
referencia y la respuesta es adecuada para el sistema aerodinamico del mini
vehiculo aéreo.

Cémo se puede observar, la respuesta a la velocidad lineal u no presenta
oscilaciones, entonces, el controlador LQR propuesto estabiliza el vehiculo
en una condicién de vuelo crucero.

3.5

i i
10 15 20
time (s)

Fig. 2.14: Entradas de Control: Empuje, flap y elevador.
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1
time (s)

Fig. 2.15: Estados: w, q y 6.

i i i
0 5 10 15 20
time (s)

Fig. 2.16: Velocidad lineal u y referencia u,.
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Capitulo 3

Sistema de Navegacion y
Plataforma Aerodinamica

El sistema de Navegacion permite a un vehiculo aéreo desplazarse de un
punto inicial a un punto final a través de una trayectoria recorrida. En
aeronaves pilotadas, la navegacién se basa tradicionalmente en sistemas de
radiofaros conocidos como NBD (Non Directional Beacon) y VOR (Very
High Frequency Omnidirectional Range). Sin embargo, con la llegada de
nuevas tecnologias y la creciente demanda en el campo de los VANT, estos
radiofaros estan siendo sustituidos por sistema de navegacién basados en el
Sistema de Posicionamiento Global (GPS), los cuales calculan la posicién
del VANT en tiempo real a partir de un marco de referencia inercial y las
ecuaciones de movimiento descritas en el capitulo 2.

3.1 Bloques del Sistema GPS

El sistema GPS es un sistema de navegacién satelital basado en radio fre-
cuencia, el cual es operado por los Estados Unidos de America, estando
disponible con una muy alta precisién para aplicaciones militares, y con
una banda civil abierta y de menor precisiéon para el usuario promedio. El
sistema GPS esta compuesto por una red de 24 satelites orbitando a una
altura promedio de 20,200 km, el cual se basa en mediciones hechas bajo el
concepto de “Tiempo de Llegada (TOA)” para determinar la posicién del
usuario. Para su funcionamiento, el sistema GPS se divide en 3 segmen-
tos, desde los cuales se efectuan los cédlculos y correcciones necesarias para
garantizar la precisién del sistema.
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3.1.1 Segmento Espacial

El segmento espacial consiste en una red de 24 vehiculos satelitales (SV) que
completan una érbita aproximadamente cada 12 horas. Existen en total 6
planos orbitales igualmente espaciados (60°) y con una inclinacién de 55°
respecto al plano ecuatorial. Dentro de cada plano hay nominalmente 4
satélites, lo cual garantiza que la constelacién GPS es capaz de propocionar
entre 5 y 8 satélites visibles desde cualquier lugar de la tierra y a cualquier
hora.

3.1.2 Segmento de Control

Los satélites repiten la misma trayectoria diariamente y se adelantan 4 minu-
tos, es por ello que es necesario corregir los datos de su trayectoria mediante
un segmento de control.

Este bloque se encuentra formado por 5 estaciones terrestres alrededor
del mundo. Cada una de estas estaciones monitoras recibe la senal de cada
satélite y calcula su orbita exacta. Los errores existentes en la informacion
(efemérides del sistema) son calculados y enviados a la estacién central de
control ubicada en la base aérea Falcon, ubicada en Colorado, EUA. Desde
aqui, esta informacion es procesada para calcular las efemérides, los estados
de los relojes y el satélite en general, y transmitida nuevamente al segmento
espacial para realizar correciones y modificaciones en la ofbita y garantizar
la precisién del sistema.

3.1.3 Segmento de Usuario

El segmento de usuario esta compuesto por un receptor pasivo, que puede
calcular la posicién en el espacio tridimensional (z,y, z) utilizando la senial
de minimo 4 satélites. La aplicacién principal de este bloque es la navegacion
en 3 dimensiones.

3.2 Funcionamiento del Sistema GPS

Supongamos que inicialmente la posicién del satélite es conocida y que el
reloj de satélite y el reloj del receptor se encuentran sincronizados. Si el
satélite emite una senal de radiofrecuencia que se propaga a la velocidad c,
entonces la distancia del satelite al receptor sera d = ¢ *t. Si se emplea
unicamente un satélite, la posicién del receptor se encontrara sobre una
circunferencia de radio ¢ * . Sin embargo, en la practica el reloj del satélite
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y el receptor no se enceuntran en sincronia, por lo que el error debido a esta
diferencia es conocido como pseudorango, entonces la posicion del receptor
se encuentra sobre la circunferencia R+ ¢, donde R; es el tiempo de llegada
de la senal desde el satélite hacia el receptor, y € es el pseudorango.

Si se realiza una medicién simultanea del TOA de una senal perteneciente
a un segundo satélite, entonces la posicién del receptor se localizaria en las
intersecciones de 2 circunferencias de radio R;+€1 y Ro + €5 respectivamente
(Fig.3.1):

Fig. 3.1: TOA para 2 senales simultaneas de GPS.

La ambiguedad en la posicién puede resolverse mediante la medicion
de una tercera senal, donde podemos localizar una zona definida por la
intereseccién de los pseudorangos de las 3 senales, que representa el area
dentro de la cudl se encuentra el receptor (Fig.3.2).

De igual manera, y para obtener una estimacion de la altitud, el receptor
realiza una medicién del TOA a un cuarto satélite.

3.2.1 Senal Portadora y Mensaje de Navegacién (Protocolo
NMEA)

El servicio de posicionamiento global GPS funciona a 2 niveles de servicio. El
primero de ellos se conoce como Servicio de Posicionamiento Preciso (PPS),
el cudl es una emisién de servicio militar con uso restringido a equipos autor-
izados por el Gobierno de EUA,y el Servicio de Posicionamiento Estandar
(SPS), el cual comprende la banda civil del sistema y no cuenta con restric-
ciones ni costo adicional para el usuario, pero que cuenta con una precision
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Fig. 3.2: TOA para 3 senales simultaneas de GPS.

de alrededor de 100 metros de precisién horizontal y 156 metros de precision
vertical.

Los satélites GPS transmiten estos 2 servicios por medio de 2 senales por-
tadoras, conocidas como:

e Senal L1: Esta senal se transmite a una frecuencia de 1575.42 MHz
y contiene la sefial de navegacién y el codigo SPS.

e Senal L2: La senal L2 (1227.6 MHz) es una sefial de precisiéon que
contiene el codigo PPS, el cual compensa los errores debido a la propa-
gacion de las ondas de radio en la iondsfera, aumentando la precision
del sistema.

El mensaje de navegacién es transmitido mediante un protocolo estandar
de comunicacién denominado NMEA 183 (National Marine Electronic Aso-
ciation), el cual permite la comunicacién entre diversos tipos de instrumentos
electronicos.

El estdandar NMEA 183 utiliza un protocolo de comunucacién serial
ASCII que permite que la informacién sea transmitida mediante lineas o
sentencias en modo de broadcast, es decir, un solo emisor envia informacién
a multitud de receptores, y que transmite la informacion mediante cédigos
PRN (Pseudo Random Noise), los cuales son senales pseudoaleatorias que
se repiten cada 1ms.
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Tabla. 3.1: Cédigos PRN que se repiten con el tiempo.

Cédigos del protocolo NMEA
$GPBOD | Bearing, origin to destination
$GPBWC | Bearing and distance to waypoint, great circle
$GPGGA | Global Positioning System Fix Data
$GPGLL | Geographic position, latitude / longitude
$GPGSA | GPS DOP and active satellites
$GPGSV | GPS Satellites in view
$GPHDT | Heading, True
$GPRO0 | List of waypoints in currently active route
$GPRMA | Recommended minimum specific Loran-C data
$GPRMB | Recommended minimum navigation info
$GPRMC | Recommended minimum specific GPS/Transit data
$GPRTE | Routes
$GPTRF | Transit Fix Data
$GPSTN | Multiple Data ID
$GPVBW | Dual Ground / Water Speed
$GPVTG | Track made good and ground speed
$GPWPL | Waypoint location
$GPXTE | Cross-track error, Measured
$GPZDA | Date & Time

Hay un total de 19 sentencias tipicas del protocolo NMEA 183 que puede
ser empleadas en dispositivos GPS, las cuales se mencionan en la Tabla 3.1:

Cada una de estas sentencias contiene informacion acerca del tiempo
UTC, estado y dérbita de los satélites, etcétera, que junto con el tiempo de
llegada de la senal portadora L1 de banda civil, permiten calcular la posiciéon
del receptor (La cudl posteriormente es también transmitida mediante estas
sentencias) en un punto de la tierra como se detalla en la seccién 3.2.3.

3.2.2 Autocorrelacion de la Senal

Para la determinacién del tiempo exacto de llegada de los mensajes de los
satélites al receptor se utiliza una técnica especial denominada Autocor-
relacion. Cada receptor puede producir hasta 32 cédigos PRN distintos,
cada uno de estos cddigos presentan una apariencia aleatoria pero estan for-
mados por una secuencia tUnica para cada satélite y que se repite cada cierto
tiempo (Fig. 3.3 ).
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Fig. 3.3: Muestra de un cédigo PRN que se repite con el tiempo.

El receptor desliza en el tiempo la réplica del cédigo PRN hasta que
coincide con la senal que recibe del satélite. Si el receptor emplea una
secuencia PRN distinta a la del satélite no hay correlacién (Fig. 3.4).

1011110001100 110 TOOVOKNNIATIO 00001 1180001100110100111000111000

MU

Fig. 3.4: No hay correlaciéon cuando se el receptor utiliza un cédigo PRN
distinto.

En el mensaje de navegacion se encuentra contenido el tiempo acttal
y el tiempo UTC (Tiempo Universal Coordinado) en el que es enviada la
senal desde el satélite. Cuando la senal es recibida por el receptor, el desliza-
miento necesario para conseguir la correlaciéon completa entre el cédigo PRN
recibido y el cédigo PRN del receptor permite calcular el tiempo de llegada
del mensaje. La estimacion de la distancia entre receptor y satélite obtenida
de esta medida se conoce como pseudorango [24].

10000100 111100911011101010002100101100 000110111010

LU L e L

Fig. 3.5: Correlacion completa entre el PRN del satélite y la réplica del
receptor.
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3.2.3 Calculo de las Coordenadas del Receptor

El cdlculo de las coordenadas del usuario U = (Xu, Yu, Z,,) requiere conocer
el tiempo de llegada de la senal desde que es emitida por el vehiculo satelital
(sv) en 6rbita, hasta que esta es detectada por el receptor, por esta razén,
se requiere conocer con precision las coordenadas de la érbita de satélite

S = (Xsv, Ysu, Zsv), las cudles son medidas respecto al sistema de referencia
WGS84 (Fig. 3.6).

" Orbita del Satélite

Fig. 3.6: Para el calculo de las coordenadas del receptor, el sistema GPS
debe conocer también las coordenadas del satélite.

Entonces, el vector 7, representa la distancia del satélite al receptor y
puede expresarse cOomo:

— —

rp=8-U
751 = 15 =T (3.1)
rp =5 =U]

Siendo 7, un escalar. El tiempo medido por las estaciones de control
y los satelites GPS se denomina Tiempo GPS y coincide con el Tiempo
Universal Coordinado(UTC). Dado que un error de 1us puede representar
un error en posicion de:

(3 x 108)(0.1 x 10°) = 30m
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Entonces el receptor GPS debe conocer el error de su reloj respecto al
tiempo GPS para minimizar el error en posicién, para esto se emplea un
metodo de estimacién que permite reducir este error, y en el que se requiere
resolver los siguientes problemas:

e Es necesario conocer el tiempo en el que el SV envia el mensaje.
e Conocer el tiempo en el que el mensaje es interceptado por el receptor.

e Determinar el error que tienen el reloj del receptor respecto al reloj de
los satélites.

El proceso de estimacién de la posicién se realiza entonces de la siguiente
manera (Fig. 3.7):

1. El satélite transmite la sefial en el instante Tk, .
2. El receptor recibe la senal en el instante 7.

3. Si el reloj del SV y el reloj del receptor se encuentran sincronizados,
entonces la distancia es:

D, = (T, — Tg)

4. SiTy, > T o Ty, < T}, entonces existe un tiempo de deriva del satélite
Tes o un tiempo de deriva del receptor T, o ambos.

5. Entonces la lectura del tiempo en el satélite es:
TS’U + TCS
6. Y la lectura del tiempo en el receptor:
T’I’ + Ter
Entonces el tiempo total que viaja la senal es:
Tt =T +Tor — Tsy — Tes (3.2)
Y la distancia del SV al receptor:
D, =cl} = C(Tr + T — Ty — Tes)

= C(Tr - Tsv) + C(Ter - Tes)
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trter-(tsv+tes)

t del satélite

\ t del receptor

tr ter

Fig. 3.7: TOA del mensaje de navegacién con error de sincronizacién del SV
respecto al receptor.

donde las distancias ¢(T, — Ts,) v ¢(T + Ter — T,y — Tes) son conocidas como
rango geométrico (rp) y Pseudorango (p).
D, =p=rp+c(T, —Tes) (3.4)

Combinando entonces las ecuaciones (3.1) y (3.4), podemos escribir:

p—c(Ter —Tes) = ‘|§_ ﬁ” (3.5)

La cantidad ¢(7s,) representa el error en distancia debido al desfase en
la senal, y este error de desfase es corregido por las estaciones de control y
transmitido a los SV para ser almacenado en memoria y posteriormente ser
transmitido al segmento de usuario, por lo que Ty, = 0 De esta manera, el
Unico error a calcular es error del receptor.

p=|S—U| +c(T.) (3.6)

La ecuacion anterior puede expresarse entonces como:

p= \/(st = Xu)? + (Yoo = Yu)? + (Zso — Zu)? + c(Ter) (3.7)

36



Dado que el segmento de control monitorea constante las érbitas de los
satélites y realiza los ajustes necesarios para conocer ( Xy, Ysy, Zsy), €ntonces
la ecuacién (3.7) se convierte en una ecuacién con 4 incognitas, por lo que
se necesitan igual niimero de ecuaciones; es decir, se debe realizar la lectura
de 4 pseudorangos correspondientes a 4 satélites distintos para resolver el
sistema y conocer la posicién del usuario y el error del receptor.

4

S =V X P A Vi Y P4 (Zi— 2P +elTe)  (38)
=0

donde las (X;,Y;, Z;) representas las coordenadas de posicién para el i —
esimo satélite.

Toda medicién de las coordenadas de usuario conlleva a una diferencia
entre la posicién verdadera (X, Yy, Z,) y la posicién estimada (X'u, Yu, Zu),
siendo esta diferencia (AX,,, AY,,, AZ,)[25] donde:

X, = X, + AX,

Y, =Y, + 4Y,
Ty = Zy+ AZ,
Ter = TTer + AT@’I‘
Entonces el pseudorango estimado es:
4
S = (X = K2+ (Vi = Va2 o+ (2 — ) + el Ti)
P (3.10)

= fz(Xu’ Yu’ Zua t;T)

La ecuacién (3.10) puede estimarse mediante una expansion en Series de
Taylor alrededor de las coordenadas y el pseudorango calculado en (3.7)[24],
por lo que despreciando los terminos correspondientes a las derivadas par-
ciales de segudo 6rden o superior, se obtiene:
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(3.11)

donde:

i = (X = X2+ ()~ Yo+ (2~ Z,)?

Entonces la ecuacién (3.10) expandida en Serie de Taylor con las derivadas
parciales expresadas en (3.11), en combinacién con (3.7) nos produce:

Ap = pj = pj

X;—-X Y; - Y, Zi— 7 3.12
ﬁj —Pj= #AXu + 2 = uAYu + #Azu — ey ( )
T Ty T

donde la ecuacién anterior representa la posicién aproximada del usuario
respecto al j — esimo satélite.

El GPS también ofrece la posibilidad de determinar la velocidad trasla-
cional del usuario, esto puede realizarse mediante una aproximacién a la
derivada de la posicién de la forma:

s dU  Ulty)—Ult
G- _Ul)-Ult) (3.13)
dt to — t1
Esta aproximacién es valida tinicamente cuando la velocidad del usuario

es aproximadamente constante.

3.3 Geoide para diseno del sistema de navegacion

El modelo estdandar utilizado para determinar las coordenadas de latitud,
longitud y altura en el sistema GPS se conoce como WGS84 (World Geodetic
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System 84). El esténdar WGS84 es un modelo detallado de la superficie ter-
restre, el cual considera las diversas variaciones del terreno en diferentes por-
ciones del planeta, y utiliza estas variaciones para estimar la altura del recep-
tor. Este modelo considera la tierra con una superficie elipsoidal (Elipsoide
de referencia) con secciones transversales circulares cémo se ve en la figura
(3.8), donde el semieje mayor (a = 6,378.137km) coincide con la mitad del
didmetro ecuatorial de la tierra, y el semieje menor (b = 6356.7523142km)
coincide con el didmetro polar.
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Fig. 3.8: Didgrama del modelo de la tierra WGS84.

El modelo WGS84 utiliza un marco de referencia ECEF fijo en la elip-
soide de referencia, donde el punto O corresponde al centro de la tierra. Si
un usuario se encuentra en un punto U, en la superficie de la tierra con
coordenadas (X, Yy, Z,) y a una altura h, respecto a la elipsoide de refer-
encia, entonces la proyeccién de un vector n en direccién 90° respecto a la
superficie y dirigido hacia el centro de la tierra pasa a través de un punto P,
que no necesariamente coincide con el centro de la tierra. De esta manera,
el célculo de las coordenadas de la altura del receptor GPS puede presentar
una variacién respecto a la altura sobre el nivel del mar del receptor.

Un parametro importante en el modelo WGS84 es la excentricidad de la
elipse:

2 b’

ee=1- Pl 0.006694387999014
donde el otro pardmetro utilizado para caracterizar la elipsoide de referencia
es la segunda excentricidad, definida cémo:
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2

e? = %62 = 0.00673949674228

Los parametros de latitud (),), longitud (¢,) y altura (h,) respecto a la
elipsoide de referencia son conocidos como ”coordenadas geodéticas”. En-
tonces, para convertir las coordenadas geodéticas en coordenadas cartesianas
en el marco de referencia ECEF":

__acosQyp) :
T + h - cos(Ap)cos(dp) X
= __asen(dp) . _ |y
0= 1+(1_€2)§’an2¢p + h - sen(Ap)cos(op) | = | v, (3.14)

a(1—€2)sen(¢p) Zy
Wen%ﬁi + h- Sen((;ﬁp)

En la ecuacién (3.14), todos los pardmetros son conocidos, excepto el
parametro h,, el cual representa el calculo de la altura respecto a la elipsoide
de referencia, considerando la topografia del lugar y la geoide terrestre (Ver
Fig.3.9).

\ Superficie

hp

A
N x
(A nivel del mar)

// Elipsoide de

referencia

Fig. 3.9: Célculo de la altura h respecto a WGS84 y la geoide terrestre.

La energia de un cuerpo es la capacidad que tiene para desarrollar un
trabajo (Energia interna), en este sentido, todo cuerpo que no realiza trabajo
posee una energia potencial. La geoide se define en funcién de la posicion de
un cuerpo respecto a la superficie terrestre, donde la geoide es la superficie
generada considerando una energia potencial constante (energia geopoten-
cial) y tipicamente se refiere a ella como la altura promedio del nivel del
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mar. Entonces la altura sobre la geoide (Height Above Geoid - HAE) se
define como:

hy=H+N+5 (3.15)

donde N es la separacion geoidal y es un parametro conocido de acuerdo
al modelo WGS84 y proporcionado por un receptor GPS, H es la altura
sobre el nivel del mar y varia en funcién de la posicién del receptor y puede
ser estimada mediante el conjuto de ecuaciones (3.7), y S es la altura a la
que se encuentra el receptor si este se encuentra en una aeronave. Por lo
tanto, conociendo h), y sustituyendo en (3.14), podemos estimar la posicién
del receptor en coordenadas cartesianas y en un marco de refencia ECEF.

3.4 Estimacion de la Posicion del Vehiculo Aéreo

Para conocer las variables descritas en las ecuaciones (C.3), (C.8), (C.21)
y (C.26), la estimacién de la posicién se obtuvo mediante la utilizacién de
un sensor de GPS UBLOX LEA-5H y un microcontrolador Arduino Nano
conectado al puerto serial de la PC (Fig. 3.10).

Fig. 3.10: Microcontrolador Arduino Nano y médulo GPS Ublox-LEA-5H.

Cémo se mencioné en la seccién (1.2), una de las principales prob-
lematicas respecto a la investigacién en sistemas de navegacion es el her-
metismo que se maneja respecto a los componentes y técnicas utilizados.
Debido a esto y a la sencillez de su lenguaje de programacién, se eligié un
microcontrolador Arduino en el cudl se desarrollé un cédigo capaz de leer
y descifrar el mensaje de navegaciéon enviado por el médulo GPS, con la
finalidad de poder manipular libremente los datos recibidos.

El cédigo generado es capaz de leer las cadenas emitidas por el receptor
GPS a una frecuencia de 1 Hz, las cuales se muestran en la Tabla 3.2.
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Tabla. 3.2: Mensaje de Navegacién obtenido mediante cédigo en Arduino.

21:16:23 $GPRMC,211623.00,A,2551.88362,N,10014.71562,W,2.750,118.78,060314,,, D*7C
21:16:23 $GPVTG,118.78,T, M,2.750,N,5.093,K,D*30

21:16:23 $GPGGA,211623.00,2551.88362,N,10014.71562,W,2,07,1.43,452.6,M,-16.8,M,,0000%69
21:16:23 $GPGSA,A,3,16,31,32,51,20,14,23,,,,,,2.60,1.43,2.17*02

21:16:23 $GPGSV,4,1,13,03,,,28,11,06,219,,13,02,296,35,14,10,096,34*4C

21:16:23 $GPGSV,4,2,13,16,53,165,37,20,54,297,38,23,28,314,37,27,04,159,29%70

21:16:23 SGPGSV,4,3,13,30,34,256,30,31,35,034,27,32,77,191,39,48,43,235,%71

21:16:23 $GPGSV,4,4,13,51,59,195,40%4A

21:16:23 $GPGLL,2551.88362,N,10014.71562,W,211623.00,A, D*7C

La sentencia utilizada del mensaje de navegacién fue la cadena $GPGGA
debido a que esta contiene los datos mostrados en la Tabla 3.3, los cuales
nos permiten estimar la latitud, longitud y altura sobre la geoide del recep-
tor, para posteriormente ser convertidas a las coordenadas Z = (z7,yz, 27)
mediante las ecuacién (3.14).

Nombre Dato Descripcion
Identificador de Sentencia $GPGGA Datos Corregidos
Tiempo 211712.00 21:17:12 Horas en UTC
Latitud 2551.84771, N 25° 51.84771’ Norte
Longitud 10014.71185, W 100° 14.71185" Oeste
Calidad de Correccién
0 = Invalido 2 Datos de DGPS
1 = Correccién GPS
2 = DGPS
Numero de Satélites 08 5 Satélites a la vista
HDOP 1.45 Precisién Horizontal Relativa®
Altitud 456.4, M 456.4 msnm
HAE -16.8,M -16.8 metros
Tiempo desde dltima No hay actualizacién
actualizacén DGPS
ID de estacién de No hay ID de estacién
referencia GPS
Checksum *62 Usado por el programa para
buscar errores de transmisién

*La precisién horizontal horizontal relativa (HDOP) es una fuente de error
generada por posicién relativa de los satélites en el horizonte y sus valores se
estiman de la siguiente manera: <1 Ideal, 1-2 excelente, 2-5 bueno, 5-10
moderado, 10-20 pobre, >20 deficiente.

Tabla. 3.3: Sentencia GPGGA: Datos corregidos del Sistema de Posi-
cionamiento Global.
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3.4.1 Promediador de la Senal GPS

Debido a que el sensor GPS presenta errores en la estimacién de la posicion,
se realizé un promediador para la senal obtenida con el fin de aumentar la
precisién. Las coordenadas geodéticas son almacenadas mediante un script
en PC, y posteriormente son convertidas a coordenadas cartesianas, donde
el origen se establecera en funcion del niimero de satélites disponibles y la
Dilucién Horizontal de la Precision (HDOP)[24], tal como se muestra en la
aproximacién vectorial (Ver Fig. 3.11) descrita a continuacidn:

1. Se establecen, en el algoritmo, las condiciones H DOP < 2 y nimero
de satélites visibles>6 para garantizar la precisién en la estimacién de
las coordenadas geodéticas de posicion.

2. Se transforma la latitud y longitud y se establece un vector de ref-
erencia P:ef = (Xvef, Yref, Zrey) del centro del marco de referencia
ECEF con el modelo WGS84 hacia la posicién acttal del receptor.
Esta posicién se establece como el origen del marco de referencia Z y
como punto de inicio del recorrido.

3. Se obtiene el promedio de la senal obtenida para las coordenadas x7,
yz v z7 para reducir el error en la estimacién de la posicién.

4. Se inicia el recorrido para trazar la ruta de puntos GPS. Se establece
un vector del centro de WGS84 hacia la posicién actual del usuario

Pu - (XU7 Yu; Zu)
5. Se define un tercer vector R; = 15;L — P,; ¢y se calcula su modulo en
cada iteracién, para después almacenar el dato en memoria.

6. Se realizan recorridos de prueba partiendo desde el punto inicial Py y
terminando el recorrido en el mismo lugar. La diferencia en el modulo
del vector R, después de un tiempo ¢ (Al final del recorrido) es el error
en posicién.

7. Se realizan diferentes recorridos y se calcula la desviacién estandar del
error en posicion.

Una vez obtenidas las coordenadas cartesianas, estas son graficadas uti-
lizando aplicaciones gratuitas de mapas satélitales en linea, con lo que pode-
mos obtener las rutas seguidas por el receptor GPS (Fig. 3.12).

En las Fig. 3.13, 3.14 y 3.15 se muestran las graficas correspondientes
a la variacién en x7, yr y zz con el promediador propuesto para la ruta
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Fig. 3.12: Puntos GPS obtenidos mediante Arduino para estimacién de la
posicién.

seguida, donde se observa que al regresar al punto de origen, la estimacion
en para xr7 y yr tiende a cero. Para la variable zz, sin promediador se
presenta un error en posiciéon de hasta 13 metros debido principalmente a
errores atmosféricos[24], pero mediante el cédigo generado se obtiene un
error de alrededor de 1 metro, el cual se considera aceptable.

En la Fig. 3.16 se muestra la trayectoria en 3D realizada por el sistema
partiendo del punto del origen en Z, donde se observa que las coordenadas
obtenidas representan con precision la ruta mostrada en la Fig. 3.12.
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Fig. 3.14: Variacion de la posicién en Y obtenida mediante el GPS.

Ademds de la posicién, también es posible estimar la velocidad promedio
del receptor mediante la aproximacién expresada en la ecuacién (3.13). Esta
ecuacion es valida unicamente bajo la consideraciéon de que las posicidnes
U(ty) y U(ty) son relativamente pequeias. Dado que el GPS civil trabaja
bajo el protocolo SPS, el error en la estimacién de estos 2 parametros pro-
duce a su vez un error en la estimacién de la velocidad, el cudl puede ser
analizado mediante una fusiéon de datos con los sensores propuestos para la

aeronave y descritos en el capitulo 4.
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Fig. 3.16: Trayectoria 3D relativa a Z.

Una vez que el receptor ha regresado al punto inicial del recorrido, se
estima la posicién utilizando la ecuacién (C.1), donde el vector rpes repre-
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Tabla. 3.4: Error en metros para 50 muestras de r respecto al tiempo.

Error r en Posicién respecto a Z
1.27 | 3.41 | 219 | 2.81 | 2.68
2.12 | 246 | 3.75 | 2.69 | 3-13
2.73 | 3.54 | 2.96 | 2.95 | 3.45
2.06 | 2.71 | 3.25 | 1.73 | 2.93
2.54 | 294 | 2.48 | 2.96 | 2.39
3.69 | 2.18 | 2.84 | 2.27 | 2.68
1.52 | 2.75 | 3.27 | 2.54 | 2.87
2.83 289|293 346 | 3.32
3.37 | 213 | 3.35 | 3.02 | 2.36
295 | 25 | 222 | 29 | 245

senta entonces el error en metros respecto a Z. Se tomaron 50 muestras con
un recorrido de ¢t = 5 minutos, las cuales se muestran en la Tabla 3.4.

Con los datos obtenidos, se realizo un analisis de los datos con el fin de
obtener su varianza o2 y con ella su desviacién estdandar o, donde la varianza
se define como:

i=1
donde X; = son los los n datos y X es la media aritmética. De esta manera, se
obtiene una desviacion estandar o = 0.549, es decir, se obtiene una precisén
de 2.768 £ 0.549m, por lo cual los datos obtenidos mediante el algoritmo
desarrollado se encuentran dentro del rango de precision del GPS de uso
civil.
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Capitulo 4
Aviodnica

El sistema de navegacion de una aeronave se compone de distintos dispos-
itivos que permiten al avién conocer el estado de su movimiento en todo
momento, e interactuar con el medio ambiente a su alrededor. El desempeno
en las tareas que le son asignadas al UAV depende entonces del modelado
matematico que le permite a la aeronave ”actuar” bajo determinadas condi-
ciones, siendo los sensores a bordo los elementos que le permiten al UAV
reconocer el entorno a su alrededor, y transmitiendo estd informacién al
modelo matemadtico para predecir el estado futuro, y realizar las correc-
ciones necesarias si los datos de los sensores no se ajustan a las condiciones
predichas. En este sentido, el UAV es un sistema que se auro-retroalimenta,
y la integracion de todo este proceso se conoce como la avidnica de la aeron-
ave.

4.1 Aviodnica del Mini Vehiculo Aéreo

El mini vehiculo propuesto para su implementacién es designado cémo XB-
MIA, el cual fue disefiado en su totalidad para ser una plataforma de gran es-
tabilidad lateral-direccional (Anexo A). El sistema de aviénica del XB-MIA
consiste en sensores de bajo costo tales como el médulo GPS, el cuél propor-
ciona las coordenadas estimadas, junto con una estimacién de la velocidad
traslacional. Una unidad de medicién inercial (IMU) capaz de proveer la
orientacion y tasas de cambio angular, un filtro de kalman extendido que
nos proporciona un estimado de los angulos de guifiada, cabeceo y alabeo,
los cuales son enviados al microcontrolador. En un futuro se propone uti-
lizar un microcontrolador Beaglebone Black, debido a su mayor velocidad de
procesamiento, y utilizarse a través de una interfaz serial cémo se muestra
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en la fig. 4.1.

Fig. 4.1: Avionica del vehiculo aéreo XB-MIA.

4.1.1 Sensores

Dado que se estudié la dindmica y estabilidad del sistema, y se propusé un
controlador que es capaz de estabilizar el vehiculo mediante simulaciones en
matlab/simulink. El siguiente paso es la implementacién del microcontro-
lador, siendo este alimentado por la informacién proveniente de los sistemas
de avidnica.

4.1.2 Microntrolador Arduino

El microcontrolador Arduino es una plataforma de hardware-software cuya
principal ventaja es ser una plataforma pre-armada con un lenguaje progra-
macién sencillo e ideal para el control de motores, y aplicaciones de control.

El microcontrolador seleccionado para este proyecto fue Arduino Nano,
el cual es alimentado por una fuente de 5V de corriente directa, y que cuenta
con 8 entradas andlogas y 14 entradas digitales. En este microcontrolador se
ha desarrolado el software de lectura de los diversos sensores utilizados y la
integracién de estos datos mediante un cédigo de navegacion que permitird
al mini vehiculo aéreo navegar de manera auténoma y estable hasta un punto
GPS indicado dentro del software.

El microcontrolador Arduino Nano ATmega 328 cuenta con las especi-
icaciones mostradas en la tabla 4.1:
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Tabla. 4.1: Arduino Nano ATmega328

Voltaje de Operacién
Voltaje méximo de Entrada
Entradas/Salidas digitales
Salidas digitales PWM
Entradas andlogas
Memoria Flash

SRAM

EEPROM

Velocidad del reloj
Longitud

Ancho

Peso

5V
6-20V
14

6

8

32 KB
2 KB
1 KB
16 MHz
45 mm
18 mm
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Fig. 4.2: Microcontrolador Arduino Nano.

4.1.3 Moébdulo GPS U-Blox LEA-5H

50

El médulo GPS funciona como un sensor de posicién y velocidad entregando
la latitud y longitud del vehiculo aéreo y su velocidad traslacional por medio
de la aproximacién de la derivada (3.13).

El sensor utilizado fue un médulo U-BLOX LEA-5H, el cudl cuenta con
las especificaciones mostradas en la Tabla 4.2, y con este se obtienen las
coordendas geddeticas y la velocidad por medio del puerto serial del micro-
controlador. El cddigo desarrollado para la obtencién de las variables de
posicién se muestra en el anexo D.




Tabla. 4.2: Arduino Nano ATmega328

Configuracién por Defecto de Navegacion
Pardmetro Configuracién por Defecto | Unidad
Modo de correcién Automatico 2D /3D
Altitud Corregida N/A #
Elevacién minima del SV 5 Grados
Precisién P 100 m
Precisién T 300 m

Configuracion de Salida
Periédo de Medicién 1000 ms
Tasa de Medicién 1 Ciclos

Fig. 4.3: Médulo GPS U-BLOX LEA-5H.

4.1.4 Central de Medicion Inercial

La unidad de medicién inercial o IMU (Inertial Measurement Unit) es el
sensor encargado de proporcionar la orientacién del vehiculo aéreo por medio
de la combinacién de girdscopios y acelerometros integrados. La central
inercial utilizada es una IMU CH-Robotics CHR-6D (Fig. 4.4). La principal
desventaja de su utilizacién es que estas son afectadas por la deriva[28], es
decir, la acumulacion del error en funcién del tiempo.

4.1.5 Sensor de Velocidad de Viento

El sensor de velocidad de viento o tubo pitot es un microsensor el cual
nos permite obtener la medicién de la corriente libre de viento en el marco
aerodinamico. Este se caracterizé en el tunel de viento del centro de inves-
tigacién, obteniendo una frecuencia de muestreo de 10 Hz (Ver Fig. 4.5 y
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Fig. 4.4: Central Inercial CH-ROBOTICS.

Fig. 4.6).

Fig. 4.5: Sensor de velocidad o tubo Pitot.
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Fig. 4.6: Caracteristicas del Tubo Pitot.
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Conclusiones

En este trabajo de tesis se ha presentado el diseno aerodindmico, modelado
y estabilidad para un mini vehiculo aéreo de bajo costo.

El modelado aerodindmico fue realizado sobre la plataforma X B— MIA,
la cual fue disenada conforme al procedimiento mostrado en el anexo A.
De los parametros de disenio propuestos fue posible obtener los parametros
fisicos del mini vehiculo aéreo, los cuales fueron utilizados para en las ecua-
ciones de movimiento y posteriormente el disefio del controlador.

Las ecuaciones de movimiento se obtuvieron utilizando la formulacién de
Newton-Euler considerando parametros aerodinamicos tales como las fuerzas
de sustentacién y arrastre del vehiculo obtenidas a través de su grafica polar,
asi como las fuerzas generadas por sus superficies de control.

Asi mismo se obtuvieron las derivadas de estabilidad del vehiculo me-
diante el software X FFLR5 para analizar su dinamica longitudinal a través
del modo fugoide (phugoid) y el modo de periodo corto (short period). Se
propuso ademads una ley de control cldsica basada en frecuencia para garan-
tizar la estabilidad ante perturbaciones en el modo fugoide. Posteriormente
se realizé una simulacién mediante matlab con el control propuesto donde
se observa un buen desempeno del sistema aerodinamico.

Se gener6 ademas un cédigo mediante Arduino para la obtencién de las
coordenadas en latitud y longitud de la plataforma, las cuales fueron conver-
tidas a coordenadas cartesianas con un sistema de referencia con origen en
la posicién inicial del vehiculo. En el cédigo generado se realiza ademas un
tratamiento de datos para minimizar el error en posicién inherente al sistema
GPS obteniendose un error de 1.2 metros, el cual se considera aceptable para
propositos de navegacién del vehiculo aéreo.

Finalmente, se propone un sistema de aviénica para la plataforma aero-
dindmica con el fin de continuar en un futuro con los analisis del desempefio
de la plataforma para lograr un vehiculo aéreo totalmente auténomo.

93



Anexos

A.1 - Diseno Aerodinamico de Plataforma Experimental

A.2 - Matriz de Rotacién

e A.3 - Fuerzas y Momentos

e A4 - Cédigo Para la Obtencion de las Coordenadas Geddeticas
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Anexo A

Diseno Aerodinamico de
Plataforma Experimental

Para el desarrollo de un UAV, se propone un disefio propio, que sirva como
plataforma experimental de bajo costo y facil mantenimiento, construido en
madera balsa, y que presente una gran fineza aerodindmica (Relacién Lev-
antamiento/Resistencia al avance) asi como gran estabilidad aerodindmica.

Aerodinamica

El primer objetivo en el disefio preliminar de la aeronave, fue determinar
el perfil alar que seria utilizado. Para ello, se descargé un software de
andlisis gratuito llamado DesignFoil. En este software es posible obtener
una biblioteca muy amplia de perfiles aerodindmicos, asi como analizar su
desempenio bajo condiciones especificas de velocidad y densidad del aire.
Con esto, es posible obtener la grafica de levantamiento y arrastre que gen-
era el perfil a diferentes angulos de ataque, como se muestra en la figura
A1, por lo que, de todos los perfiles analizados, se eligi6 el perfil Goettin-
gen 256 (Fig. A.2), debido a su alto coeficiente de levantamiento y facilidad
de manufactura.

Posteriormente se establecen los parametros basicos de diseno de la
aeronave, tales como la velocidad, el levantamiento minimo (el cual debe ser
el peso estimado de la aeronave) para empezar a calcular las dimensiones
del ala (A=Area alar) utilizando el C7, del perfil, donde p es la densidad del
aire:

1
L= 5pv2ACL (A1)
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Fig. A.1: Distribucién de Levantamiento y Arrastre a diferentes dngulos de
ataque (AoA).

Fig. A.2: Perfil Goettingen 256.

De Ia literatura se puede obtener los valor adecuado para el Aspect Ra-
tio (AR), que es la relacién de aspecto entre la cuerda (C) y la envergadura
del ala (b), de acuerdo al tipo de aeronave a construir. Asi mismo, se
pueden encontrar también los valores adecuados para el dngulo de inciden-
cia y el dngulo diedro (para garantizar su estabilidad lateral) del ala. Los
parametros obtenidos fueron los siguientes:

Tabla. A.1: Pardametros Aerodindmicos.

Parametros Valores
Sustentacién min. teorica (L) | 6.867N
Area alar () 0.29 m?
Envergadura Ala (b) 1.32m
Cuerda Ala (Cw) 0.22m

Aspect Ratio (AR) 6

Angulo de Incidencia (o) 1.63°
Angulo Diedro (ay) 3.66°
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Con los parametros obtenidos, se llevé a cabo una simulaciéon en 3D
mediante la herramienta incluida en DesignFoil, para obtener los valores
de tedricos de sustentacién del ala (Tabla A.2), donde se observa que la
sustentacion requerida minima es obtenida a 5°, lejos del angulo de entrada
en perdida del perfil (ver Fig.A.1).

Tabla. A.2: Sustentacion tedrica del ala a diferentes AoA.

Ao0A° | Sust.(N) | AoA° | Sust.(N)
1 3.95 6 7.58
2 4.67 7 8.3
3 5.4 8 9.01
4 6.13 9 9.74
5) 6.85 10 10.44

Asi mismo con cargas estaticas mediante el software Solid Works para
dos configuraciones del ala, una con diedro en el centro y otra con diedro
en las puntas. Los resultados obtenidos se muestran en la figura A.3, por
lo que se eligié la configuracién con diedro en las puntas debido a su menor
concentracién de esfuerzos:

.’( won Mies (il
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f2k ]
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Fig. A.3: Configuracién con diedro en el centro y en las puntas del ala.
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Tabla. A.3: Parametros de disenio del Empenaje.

Parametros EH Valores EH Parametros EV Valores EV
Cuerda (Cphg) 0.1099m Cuerda (Cyg) 0.119m
Envergadura (Byg) 0.4397m Envergadura (By g) 0.1976 m
Dist. Brazo (Xgs) 0.66 m Dist. Brazo (Xvyg) 0.66 m
Aspect Ratio (ARggs) 4 Aspect Ratio (ARy s) 1.66
Cuerda Elevador (Cgr) 0.022m Cuerda Elevador(Cgrp) 0.029m
Envergadura Elevator (Bgr,) 0.44m Envergadura Elevator (Brp) 0.197m

Para el diseno del estabilizador horizontal (EH) y vertical (EV), se sigui6
el mismo procedimiento de disefio que el ala, por lo que los valores obtenidos
son presentados en la tabla A.3, donde la distancia de brazo es la distancia
que hay entre los centros aerodinamicos del ala y del empenaje :

Para el disefio del fuselaje, se eligié un diseno estructurado para tener
espacio interior para cargar con sensores y la electrénica del avion. Fi-
nalmente, se disené mediante Solid Works la estructura completa de la
aeronave teniendo en cuenta todos los pardametros anteriores, por lo que el
disenio final es presentado en la figura A .4.

Fig. A.4: Diseno final de la aeronave ”Braver”.

Con los momentos de inercia obtenidos mediante Solid Works (Ver Tabla
A.4), se calculf la grafica polar de la aeronave, de la cual podemos obtener la
relacién entre el coeficiente de sustentancién y el coeficiente de arrastre total
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Tabla. A.4: Momentos de Inercial del XB-MIA.

Momentos de Inercia (Kg * m?)
I,x=0.156 | I,y =0.0386 | I,z = 0.0586
T,z = 0.0386 | I,y =0.163 | I,z = 0.0664
I.x =0.0586 | I,y =0.0664 | I,z = 0.0938

(incluyendo todos los dipositivos y superficies de la aeronave) para obtener
los parametros de desempeno correspondientes a diferentes condiciones de
vuelo (ver Fig. A.5).
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Re=90,000.
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Fig. A.5: Gréfica Polar de la aeronave ”Braver”.
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Anexo B

Matriz de Rotacion

Los Angulos de Euler se definen como las rotaciones de 3 ejes ortogonales y
que cumplen la regla de la mano derecha. El orden de rotacion de cada eje
es indistinto, proporcionandonos una descripcién del movimiento; sin em-
bargo, se produce una matriz de transformacién H no conmutativa, es decir,
la matriz resultante es distinta dependiendo del orden de rotacién asignado.
Por ello, el estandar més utilizado en la descripcién del movimiento medi-
ante dangulos de Euler corresponde al orden siguiente(Ver Fig.B.1), donde
utilizaremos la notacién compacta sen(a) = s, y cos(a) = ¢, entonces:

1. Se comienza realizando una rotacién alrededor del eje oxs para llevar a
cabo la proyeccién de ys3 sobre yo a través del dngulo de alabeo (Roll)
¢, con coordenadas (x2,y2, 22).

0Y3 = 0x2
0Y3 = 0Y2Cgy + 02254 (B.1)
023 = —0Y25¢ + 022Cy

Entonces escribiendo la ecuacién (B.1) en forma matricial:

ox3 1 0 0 0x9
oys| = [0 ¢y Se| |oy2 (B.2)
0z3 0 —sy cy| |02

2. Se realiza después una rotacién alrededor del eje oys para llevar a cabo
la proyeccién de xg sobre x; a través del angulo de cabeceo (Pitch)
con coordenadas (z1,y1, 21).
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ox9 cg 0 —spf| |02
oyl =10 1 0 oY1 (B.3)
022 sp 0 cg 021

3. Finalmente se realiza una rotacién alrededor del eje 0z; para llevar
a cabo la proyecciéon de 1 sobre zg a través del dngulo de guiniada
(Yaw) 1 con coordenadas finales (z, yo, 20)-

ox1 cy S¢ 0 |oxg
oy1| = |—5¢ ¢ O |oyo (B.4)
021 0 0 1 020

Sustituyendo entonces (B.4) en (B.3), y sustituyendo el resultado a su
vez en (B.2) obtenemos:

oxs3 1 0 0 co 0 —sp cy S¢ 0 |oxg
oYz | = 0 Cop S¢ 0 1 0 —S¢ Co 0 oYo (B5)
023 0 —sp co| |6 0 co 0 0 1| oz

donde la multiplicacién de las matrices anteriores nos produce:

oxrs 0x(
oys| =M |oyo (B.6)
0z3 0z

La matriz resultante M, es entonces conocida como matriz de cosenos di-
rectores (Ec. B.7) y representa la transformacién de coordenadas del marco
de cuerpo al marco de referencia inercial (M : Z — B)

CoCy) CoSq) —Sp
M = S¢pSeCy) — CpSeyp  SpSHSy + CopCyp  SpCh (B7)

CHpSOCY + S¢Sy CpSHSy — S¢pCyp  ChCoh
Si consideramos ahora que las velocidades lineales corresponden se rela-
cionan con los ejes del cuerpo de la forma (oxg,oyo,020) = (Ug, Vg, Wg),
entonces (Ug, Vg, Wg) representan los componentes de la velocidad ter-
restre, por lo que entonces las componentes de perturbacién en la velocidad
(U, V,V) pueden relacionarse con los ejes de referencia del marco inercial
de la forma (ox3,0ys3,023) = (U, V,W). Por lo tanto, tomando la ecuacién

(B.6) y calculando la inversa de la matriz M:
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Fig. B.1: Angulos de Euler como rotacién alrededor de alabeo(e), cabeceo(0)
y guinada(v).

0x Ug 0x3 U
oy| =|Ve| =M""*|oys| =M* |V (B.8)
020 Wg 0z3 4

Ug U

V| =MV

Wg %4

(B.9)
CyCo  CypSeSh — SyCh  CypSeChH + SyCy | [ U
= [SyCo SySeSe + CyyCop  SypSHCH — CyS¢ |4
—Sg CoS¢ cocy W
donde al calcular la inversa de la matriz de cosenos directores, encontramos
la matriz de rotacién R. :

CyChp  CypSeSyp — SypCy  CypSHCy + Sy Co
R=M""= |54c0 545054+ CpCp S9S0Ch — CypSe (B.10)
—Sp CeSgp CoCop
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Anexo C

Fuerzas y Momentos de la
Aeronave

La mecanica, es la rama de la fisica que se encarga de estudiar el movimiento
de un objeto mediante una propiedad de la materia denominada masa,
de esta manera, podemos describir el vuelo de una aeronave mediante un
punto escalar en el espacio denominado “centro de gravedad” (cg), el cual
suponemos concentra toda la masa del objeto mediante una propiedad lla-
mada inercia, de esta manera, es posible representar el movimiento trasla-
cional como el movimiento lineal del cg alrededor de un sistema de referencia
y el movimiento rotacional como el giro de los ejes fijos del cuerpo B de la
aeronave alrededor del cg. Si consideramos un conjunto de muchas particu-
las, cada una con la propiedad inercial de masa, entonces es posible analizar
el movimiento de un cuerpo (forma y volumen), en el cual existen velocidades
y desplazamientos entre sus particulas.

Entonces el movimiento de una aeronave puede representarse respecto
al movimiento traslacional de su centro de gravedad respecto a un sistema
de coordenadas tridimensional (x,y, z) combinado con el movimiento rota-
cional sobre 3 ejes perpendiculares (alabeo, cabeceo y guinada), es decir, el
movimiento de una aeronave queda especifificado mediante 6 grados libertad
(Fig.C.1).

Ya sea que analicemos el centro de gravedad o el cuerpo de una aeron-
ave, su movimiento queda descrito mediante su cantidad de movimiento o
momentum, definido como P = mwv. De esta manera, es posible dividir el
andlisis de un cuerpo en diferentes areas de estudio. La Cinematica estu-
dia el movimiento de los objetos sin considerar fuerzas o aceleraciones que
produzcan cambios en la velocidad del cg o el cuerpo, y la Dinamica es el
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Alabeo” ~
z Guiiiada

Fig. C.1: Ejes convencionales utilizados en la dindmica de aeronaves.

andlisis del cambio de momento respecto al tiempo.

Dado que existen fuerzas que inducen un cambio en el momento, en-
tonces existen variaciones en el estado del sistema, estas variaciones son
consideradas como perturbaciones y deben ser contrarrestadas para retonar
una aeronave a su posicién de equilibrio. Esta caracteristica es denominada
FEstabilidad, y describe la tendencia de una aeronave a regresar a una condi-
cion de vuelo recto y nivelado, o vuelo a velocidad constante (Steady flight
condition)[15].

C.1 Ecuaciones de Cinematica

El movimiento de un objeto como funcién del tiempo puede describirse me-
diante su posicion y su velocidad alrededor de un sistema de referencia. En
nuestro caso consideraremos como referencia al sistema de coordenadas tan-
gente a la superficie de la tierra (Fig. 2.1) formado por la base canénica
de vectores i, j, k, al cual llamaremos “Marco de Referencia Inercial” con
coordenadas en Z = (x7,yz, 21), en el cudl el origen se encuentra fijo en
tierra.

Asi mismo, podemos describir su orientacion estableciendo un marco
de referencia relativo a Z con origen en el centro de gravedad de la aeron-
ave y coordenadas B={zp,ys, 25} (Fig.C.2), entonces podemos describir el
movimiento traslacional de la aeronave como el vector:
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1 rr rr

Tpos = (T2 = (Y1 | = | ~I
T3 ZJ —h
donde h = —z; es la altura de la aeronave sobre el nivel del suelo y se expresa

con signo negativo de acuerdo a la regla de la mano derecha.

Eje h

Centro de Masa
© B=(xs,ys,25)
| Eje xi

Fig. C.2: Ejes convencionales utilizados en la dindmica de aeronaves.

La magnitud del movimiento (Es decir la distancia del origen al centro
de masa) puede calcularse por medio del modulo del vector r:

ITpos| = v/x12 + y12 + 212 (C.1)

De igual manera, es posible conocer la velocidad instantanea expresada
en el marco de referencia inercial como la derivada del vector posicién re-
specto al tiempo:

V1 dxy/dt Ty
VI =Tpos = |V2| = |dyr/dt| = |yr
V3 dzr/dt 21

Similarmente, la magnitud de la velocidad es:

V| = /v + 03 + 03
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C.2 Posicién Angular

El movimiento del vehiculo aéreo alrededor del marco de referencia inercial
se representa por medio del vector que inicia en el origen y termina en el
cg de la aeronave; sin embargo, para obtener una descripciéon completa del
movimiento es necesario tomar en cuenta la posicién angular y la tasa de
cambio del movimiento angular (Velocidad dngular). Entonces se denotan
las coordenadas de traslacién del cuerpo referentes al marco de referencia 7
céomo & = (x7,yr,21) y la posicién dngular cémo 1 = (1,0, ¢), donde estos
3 elementos 1, # v ¢ son conocidos como dngulos de Fuler.

Ahora, refiriendonos al marco inercial donde Ug = z;, Vg = y;r vy Wg =
z1, y expresando la matriz:

CpCH  CpSeSy — SyCy  CpSPCH + SypCo
R = SyCo  SySeSp + CyCy  SypSeCH — CySe (CZ)
—Sp CoS¢ CoCy
donde R : B — 7 es una matriz ortogonal conocida como Matriz de Rotacion
y Wg = —Z (ver Anexo B) , entonces podemos expresar el cambio de posicién
en (xr,yr, zr) cOmo:

xr Ucyco V(cysess — sycy) Wcypsecy + syce)
yr| = |Usyco (Vsysese +cypcy) W(sypsacy — cysSe) (C.3)
23] —U89 VC@S¢ WC@C¢

donde las ecuacion (C.3) representa la Ecuacién de navegacion del vehiculo
aéreo.

C.3 Velocidad Angular

La tasa de cambio de las variables ¢,0 y v es conocida como welocidad
dangular y se puede relacionar con la tasa de cambio angular producida sobre
B por medio de las variables p,q,r descritas en la tabla 2.1. Entonces las
compomentes de la velocidad angular se estiman considerando las rotaciones
necesarias para llevar los ejes (z3,ys, z3) a coincidir con los ejes (zg, Yo, 20)
(Fig.B.1):

1. La velocidad de alabeo p se obtiene rotando alrededor del eje ox3 a
través del angulo ¢ con velocidad angular ¢:
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p=d— sy

p 1 0 —8¢ <z§
of=1(0 0 O 0 (C.4)
0 00 O 1/;

2. La velocidad de cabeceo ¢ se obtiene rotando alrededor del eje oys a
través del angulo 8 con velocidad angular 6:

q= 90¢ + Q,Z.)s(i,ce

0] [0 0 07[¢
q| = |0 cg spcol| |0 (C.5)
0 00 0] |4

3. La velocidad de guinada r se obtiene rotando alrededor del eje 0z a
través del angulo v con velocidad angular 1):

r= ¢C¢C@ - 98¢

0 0 O 0 qb
0l =10 0 0 0 (C.6)
r 0 —sy cycg ¢

Expresando la suma de las ecuaciones (C.4),(C.5) y (C.6) entonces se tiene:

P 1 0 —S¢ ¢
gl =0 ¢y spco| |0 (C.7)
T 0 —sp cecp ¢

donde calculando la inversa de esta matriz:

d:) 1 Sd)tg C¢t9 p
0 =10 ¢4 —5¢ q (C.8)
qj) 0 sgsecy cqysecq| |7

La ecuacién (C.8) es entonces conocida como Ecuacion de orientacion del
vehiculo aéreo. Asi mismo, de la ecuacién (C.7) se observa que si los
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movimientos son pequenios, tal que (¢,0,1)) sean pequenos, entonces los
cambios en la velocidad angular corresponden exactamente con los cambios
en tasa de cambio angular:

p=29
q=0 (C.9)
r=i

La derivacion de las ecuaciones de movimiento requiere desarrollar la
ecuaciones C.18 y C.19 utilizando las variables de perturbacién mostradas
en la Tabla 2.2.

Primeramente, se deben definir las componentes de la aceleracion inercial
resultado de la fuerza perturbada, entonces, considerando el movimiento de
un elemento P(z,y,z) perteneciente al cuerpo (no necesariamente un cuerpo
rigido) con movimiento en el sistema coordenado ozyz con origen en el cg
mostrado en la figura (C.3):

X,U,x

Fig. C.3: Movimiento del elemento P(z,y,z) referido a B.

Como resultado de la rotacién de P(z,y,z) alrededor de o, los compo-
nentes de la velocidad estan formadas por un termino lineal y 2 terminos
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rotacionales (los cuales representan las velocidades tangenciales) en la di-
reccion del movimiento, por ejemplo, para la componente de velocidad U
alrededor de los ejes y y z y con velocidades angulares ¢ y r:

Entonces las componentes de la velocidad relativas del punto P(z,y,z) en
las direcciones (z,y,z) pueden expresarse c6mo:

u=x—1ry+qz
v=y—pz+re (C.10)
w=2z-qr+py

Las ecuaciones (C.10) representan las velocidad relativas del punto P(z,y,z)

para un cuerpo deformable; por lo tanto, si consideramos que la aeronave
puede modelarse como un cuerpo rigido, entonces podemos asumir:

i=p=4=0 (C.11)

Por lo tanto, las ecuaciones de la velocidad tangencial u,v,w de un cuerpo
rigido son:

u=—-ry+gqz
v=—pz+rx (C.12)
w = —qx + py

De la misma manera que las ecuaciones (C.10), podemos obtener las
componentes de la acerelacion relativa a, alrededor de y y z.

Ay = U — 1V + qW
ay =0 — pw+ru (C.13)
a, =W — qu + pv

Superponiendo las componentes de la velocidad del cg(U, V, W) con las

componentes locales u,v,w de la velocidad de P, entonces podemos definir
la velocidad inercial del cuerpo como:

W =U+u=U+qz—ry
vV=V+uv=V+rz—pz (C.14)
w=W+w=W+py—qx

69



Y para la aceleracién inercial:

= V' 47 —pu (C.15)

Ahora, derivando (C.14) y asumiendo nuevamente (C.11), entonces:

W =U+ gz —ry
' =V + iz —pz (C.16)
w' =W + py — qz
Entonces, combinando (C.14) y (C.16), y realizando un poco de élgebra

después de sustituir en (C.15), encontramos las ecuaciones para las Compo-
nentes de la Velocidad Inercial del punto P:

afy =U =7V +qW — x(¢* + %) + y(pg — ) + z(pr + §)
ay =V —pW +rU +x(pg +7) —y(p* +r°) + z(qr — p) (C.17)
a, =W —qU 4 pV + z(pr — §) + y(qr + p) — 2(p* + ¢°)

C.4 Fuerzas y Momentos Generalizados

El modelado matematico de una aeronave es descrito por medio de sus vari-
ables traslacionales £ y rotacionales 7, las cuales constituyen los 6 gra-
dos de libertad del sistema dindmico. Para expresar las ecuaciones de
movimiento utilizaremos la segunda Ley de Newton expresada en su forma
lineal (Fuerzas):

F =ma (C.18)

Asi cémo expresada en su forma rotacional (Momentos):
I' = Tagng (C.19)

donde I" es el momento o torque, I es el momento de inercia y aqng es la
aceleracién angular.
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Considerando un diferencial de masa dm y utilizando la Sequnda Ley de
Newton a las fuerzas expresadas en la Fig. 2.5 (fuerzas axiales y gravita-
cionales), entonces las componentes de las fuerzas generalizadas actuando
sobre el cg de la aeronave serdn (dmay,, dmay, dma’,), entonces:

X —mg senf = Z dma,
Y 4+ mg sen¢ cost = Z oma
Z + mg cos¢ cost = Z oma

(C.20)

/!
Y
/
z

donde X representa la Fuerza Axial ,Y representa la Fuerza Lateral, y Z
representa la Fuerza Normal. Si sustituimos las componentes de la acel-
eracién inercial (C.17) en (C.20), y considerando que el punto P coincide
con cg (Es decir, x = y = z = 0), entonces podemos escribir las Fcuaciones
de Fuerza de un Cuerpo Rigido:

X —mg senf = m(U —rV + qW)
Y 4 mg sene cosd = m(V — pW + rU) (C.21)

Z + mg cos¢ cosd = m(W — qU + pV')

De la misma manera que las fuerzas generalizadas, vamos a considerar los
momentos producidos por las fuerzas que actiian sobre un diferencial de
masa dm en el punto p(z,y,z).

De las ecuaciones de momento de Newton, y de los componentes aerodindmicos
expresados en la Tabla 2.2 podemos entonces escribir[4]:

L= Z om(ya’, — zay)
M = Z dm(zal, — xal) (C.22)
N = Zém(aja; —yal,)

En cada una de las ecuaciones anteriores, podemos sustituir las componentes
de la aceleracién inercial (C.17), por ejemplo, para el momento de alabeo L:

L= om{yW —qU +pV + z(pr — 4) + y(gr + p) — 2(p* + ¢*)]
—2[V = pW +rU + 2(pq + ) — y(p* +r?) + z(qr — p)]}

donde reacomodando términos:
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L= {pz sm(y? + 2%) + qr Z sm(y® — 2%)
+(r* = )Y omyz — (pg+7) Y dmaz (C.23)
+(pr—q) Y _ dmay}

Los simbolos bajo la sumatoria ) tienen unidades de Momentos de
Inercia, los cuales pueden encontrarse en la tabla (C.1), entonces:

L= xp - (Iy - IZ)QT‘ + Ixy(pr - Q)

_Ixz(pq + T) + IyZ(T2 - q2) (024)
L, =Y 0m(y? + 2z%) | Momento de Inercia alrededor de oz
I, = > 0m(2? + 2%) | Momento de Inercia alrededor de oy
I, =" ém(z? +y?) | Momento de Inercia alrededor de oz
Iy =) dmay Producto de Inercia alrededor de ox y oy
I, => dmxz Producto de Inercia alrededor de oz y 0z
I, =5 omyz Producto de Inercia alrededor de oy y oz

Tabla. C.1: Momentos de Inercia.

De manera similar, podemos encontrar M y N, siendo entonces las Ecua-
ciones de Momentos Aerodinamicos las siguientes:

L=1,p— (Iy - Iz)qr + Iacy(pr - Q) - Izz(pq + 7'”) + Iyz(TQ - q2)
M = Ly + (I = L)pr + Lyz(pq — 7) + Loz (p* = %) = Lny(qr + ) (C.25)

N = L7 — (I = Iy)pq — Lyz(pr + ) + Luz(ar — ) + Luy(¢® — p°)
Los productos de inercia I, y I, pueden reducirse a cero si se considera
una aeronave con simetria respecto al plano ozz y con masa uniformemente

distribuida, por lo tanto, las ecuaciones (C.25) pueden simplificarse como
sigue:

L=1,p— (Iy - Iz)qr - Iacz(pq + 7")
M =1,4+ (I, — L.)pr + Im(p2 - r2) (C.26)
N = Izr - (Ix - Iy)pq + Ixz(qr - p)
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La ecuacién (C.26) es conocida como la ecuacién de Momentos Gener-
alizados Simplificados
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Anexo D

Cdédigo Para la Obtencion de
las Coordenadas Geddeticas

#include <string.h>
#include <ctype.h>

int rxPin = 0; //
int txPin = 1; //
int byteGPS=-1; //

char linea[300] = ""; //
char comandoGPG[7] = "$GPGGA";  //

int cont=0;
int conta=0;
int bien=0; //
int indices[13]; //

rx Pin
tx Pin
Condici\’on para lectura de Puerto Serie

Array de variables char con 301 posiciones
Array de variables char con 8 posiciones

Variable de control, comprueba que se este leyendo la cadena GPGGA
Vector de 14 posiciones que almacena posiciones de "," y "*

float time, lat, lon, dop, alt, geoid;

int sat, aux;
char fix, latD, lonD, altU, geoidU;

void setup()

pinMode (rxPin, INPUT); //
pinMode (txPin, OUTPUT); //
Serial.begin(9600) ; //

for (int i=0 ; i<300 ; i++) //
{
lineali]=’ ’; //
¥
}

void loop()

byteGPS=Serial.read();

if (byteGPS == -1)
{
}
else
{
linea[contal = byteGPS; //
contat+; //
if (byteGPS==13) //
{
cont=0;
bien=0;
for (int i=1;i<7;i++) //

Inicializa rx Pin como entrada
Inicializa tx Pin como salida
Define la velocidad de transmisi\’on de datos

Ciclo FOR inicializa un buffer para datos recibidos

Vector linea[i] en blanco para almacenar mensaje de navegaci\’on

Si hay datos en el puerto serial, se almacenan en buffer
conta almacena # de ejecuciones del ciclo hasta encontrar fin de transmisi\’on.

Si el byte recibido es = 13, fin de la transmisi\’on, si no, vuelve a byteGPS=Seria1.read();

Verifica si el comando recibido inicia con $GPG
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{
if (linea[il==comandoGPG[i-1])

{ // char comandoGPG[7] = "$GPGGA";
bien++;
}
} // Cierra for (int i=1;i<7;i++)
if (bien==6) // Si inicia con $GPGGA, empieza procesado de datos
{ // Si no, resetea buffer y vuelve a byteGPS=Serial.read();

for (int i=0;i<300;i++)

{
if (linealil==’,’) // Busca las posicioes de los separadores "," y "*"
{ // y los almacena en indices[13];
indices[cont]=i;
cont++;

if (linea[i]==’%")
{
indices[13]=i;
cont++;
}
}// Cierra for(int i=0;i<300;i++)

// Aqui se guardan los valores de lineal[i] en los buffers para ser convertidos a float
char timeBuffer[10];
timeBuffer [0]=1lineal8];
timeBuffer[1]=1lineal[9];
timeBuffer[2]=1inea[10];
timeBuffer[3]=linea[11];
timeBuffer[4]=1inea[12];
timeBuffer[5]=1inea[13];
timeBuffer[6]=1inea[14];
timeBuffer[7]=1inea[15];
timeBuffer[8]=1linea[16];
timeBuffer[9]="\0";
time=atof (timeBuffer) ;

char latBuffer[11];
latBuffer[0]=1linea[18];
latBuffer[1]=1linea[19];
latBuffer[2]=1inea[20];
latBuffer[3]=linea[21];
latBuffer[4]=1linea[22];
latBuffer[5]=1linea[23];
latBuffer[6]=1inea[24];
latBuffer[7]=1inea[25];
latBuffer[8]=1inea[26];
latBuffer[9]=1linea[27];
latBuffer[10]="\0";
lat=atof (latBuffer);
latD=linea[29];

char lonBuffer([12];
lonBuffer[0]=1linea[31];
lonBuffer[1]=1linea[32];
lonBuffer[2]=1inea[33];
lonBuffer[3]=1linea[34];
lonBuffer[4]=1inea[35];
lonBuffer[5]=1inea[36];
lonBuffer[6]=1inea[37];
lonBuffer[7]=1inea[38];
lonBuffer[8]=1inea[39];
lonBuffer[9]=1linea[40];
lonBuffer[10]=1linea[41];
lonBuffer[11]="\0";
lon=atof (lonBuffer) ;
lonD=linea[43];

fix=lineal[45];

char satBuffer([3];
satBuffer [0]=1linea[47];
satBuffer[1]=1linea[48];
satBuffer[2]="\0";
sat=atoi(satBuffer);
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char dopBuffer[5];
dopBuffer[0]=1inea[50];
dopBuffer[1]=linea[51];
dopBuffer[2]=linea[52];
dopBuffer[3]=lineal[53];
dopBuffer[4]="\0";
dop=atof (dopBuffer) ;

char altBuffer[6];
altBuffer[0]=1linea[55];
altBuffer[1]=1linea[56];
altBuffer[2]=1linea[57];
altBuffer[3]=1linea[58];
altBuffer[4]=1linea[59];
altBuffer[5]="\0";
alt=atof (altBuffer);
altU=linea[61];

char geoidBuffer[6];
geoidBuffer[0]=1ineal[63];
geoidBuffer[1]=1inea[64];
geoidBuffer[2]=1ineal65];
geoidBuffer[3]=1ineal66];
geoidBuffer[4]=1ineal67];
geoidBuffer[5]="\0";
geoid=atof (geoidBuffer);
geoidU=linea[69];

for (int i=0;i<12;i++)

case :Serial.print("Altitude: ");break;
case :Serial.print ("Units: ");break;
case 10 :Serial.print("Height of Geoid: ");break;
case 11 :Serial.print("Units: ");break;
}//Cierra Switch
switch(i){
case 0 : Serial.print(time);break;

{
switch(i)
{

case 0 :Serial.print("Time in UTC: ");break;
case 1 :Serial.print("Latitude: ");break;
case 2 :Serial.print("Dir. (N/S): ");break;
case 3 :Serial.print("Longitude: ");break;
case 4 :Serial.print("Dir. (E/W): ");break;
case 5 :Serial.print("Fix(0,1,2): ");break;
case 6 :Serial.print("Sat. in view: ");break;
case 7 :Serial.print("HDOP: ");break;

8

9

case 1 : Serial.print(lat,5);break;
case 2 : Serial.print(latD);break;
case 3 : Serial.print(lon,5);break;
case 4 : Serial.print(lonD);break;
case 5 : Serial.print(fix);break;
case 6 : Serial.print(sat);break;
case 7 : Serial.print(dop);break;
case 8 : Serial.print(alt);break;
case 9 : Serial.print(altU);break;

case 10 : Serial.print(geoid);break;
case 11 : Serial.print(geoidU);break;
}// Cierra Switch
Serial.println("");
}// Cierra for (int i=0;i<12;i++)

Serial.println(" ")
}// Cierra if(bien==6)
conta=0; // Resetea el buffer
for (int i=0;i<300;i++)
{
linealil=’ ’;

}// Cierra for(int i=0;i<300;i++)
}// Cierrra if (byteGPS==13)

}// Cierra else de "if (byteGPS==-1)
}// Cierra loop

76



Bibliography

1]

A. Brezoescu, T. Espinoza, P. Castillo, and R. Lozano, “Adaptive Tra-
jectory Following for a Fized-Wing UAV in Presence of Crosswind”,
Journal of Intelligent and Robotic Systems, Springer, 2013.

P. Castillo, R. Lozano, and A. Dzul, Modelling and Control of Miniflying
Machines, Springer-Verlag, England (2005)

M. V. Cook, Flight Dynamics Principles, Butterworth-Heinemann, USA
(2007)

B. Etkin, and L. Duff Reid, Dynamics of Flight: Stability and Control,
John Wiley and Sons, USA (1996)

T. Espinoza, A. Dzul, R. Lozano and P. Parada, “Backstepping - sliding
mode controllers applied to a fized-wing UAV” | International Conference
of Unmanned Aircraft Systems (ICUAS), USA, 2013.

O. Garcia, P. Castillo, K.C. Wong, and R. Lozano, “Attitude stabilization
with real-time experiments of a tail-sitter aircraft in horizontal flight”,
Journal of Intelligent and Robotic Systems, Springer, Vol. 65, No. 1-4,
pp- 123-136, January 2012.

Y.Kang, and K. Hedrick, “Linear Tracking for a Fized-Wing UAV us-
ing Nonlinear Model Predictive Control”, IEEE Transactions on Control
Systems Technology, Vol. 17, No. 5, 2009.

H. J. Kim, M. Kim, H. Lim, C. Park, S. Yoon, D. Lee, H. Choi, G.
Oh, J. Park and Y. Kim, “Fully Autonomous Vision-Based Net-Recovery
Landing System for a Fized-Wing UAV”, IEEE/ASME Transactions on
Mechatronics Vol.18, No. 4, 2013.

J G. Leishman, Principles of Helicopter Aerodynamics, Cambridge, Uni-
versity Press, USA (2006)

7



[10] R. Lozano, Unmanned Aerial Vehicles Embedded Control, John Wiley-
ISTE Ltd, USA (2010)

[11] B.W. McCormick, Aerodynamics of V/STOL Flight, Dover Publica-
tions, USA (1998)

[12] B.W. McCormick, Aerodynamics, Aeronautics and Flight Mechanics,
John Wiley and Sons, USA (1995)

[13] W.F. Phillips, Mechanics of flight, John Wiley and Sons, USA (2004)

[14] D. P. Raymer, Aircraft Design: A Conceptual Approach, American In-
stitute of Aeronautics and Astronautics (AIAA), ATAA Education Series,
Second Edition, 1992.

[15] R. F. Stengel, Flight Dynamics, Princeton University Press, USA (2004)

[16] B. L. Stevens and F. L. Lewis, Aircraft control and simulation, John
Wiley and Sons, USA (1992).

[17] F. R. Triputra, B. R. Trilaksono, R. A. Sasongko, M. Dahsyat, “Longi-
tudinal Dynamics System Modeling of a Fized-Wing UAV towards Au-
tonomous Flight Control System Development - A case Study of BPPT
Wulung UAV Platform -7, International Conference on System Engi-
neering and Technology, Indonesia, 2012.

[18] Jan Roskam, Methods for estimating stability and control derivatives of
conventional subsonic airplanes, University of Kansas, 2nd Print, USA,
1973.

[19] H. Schlichting, E. Truckenbrodt, Aerodynamics of the airplane,
McGraw-Hill, USA, 1979.

[20] K. Ogata, Modern Control Engineering, Prentice Hall, Fifth Edition,
USA, 2010.

[21] Ch. T. Chen, Analog and Digital Control Systems Design: Transfer
Function, State-Space, and Algebraic Methods, Oxford University Press,
USA, 2006.

[22] M. Drela, “Flight Vehicle Aerodynamics”, MIT Press Ltd, USA, 2014.

[23] Anibal Isidoro Carmona, Aerodindmica y actuaciones del avidn, Paran-
info, 10* Edicién, Espaiia, 2000.

78



[24] Jay A. Farrel, Aided Navigation GPS with High Rate Sensors, McGraw-
Hill, USA, 2008.

[25] Elliott D. Kaplan, Christopher J. Hegarty Understanding GPS: Prin-
ciples and Applications, Artech House, 2nd Edition, 2006.

[26] V. Martinez Herrera, “Navegacion de un Vehiculo Aéreo Hibrido”, Cen-
tro de Investigacién e Innovacién en Ingenieria Aeronautica, México,
2015.

[27] F. Guerrero, V. Martinez, O. Garcia, A. Sanchez and E. S. Espinoza,
“Aerodynamic Analysis and Performance of a Mini Airplane UAV”, In-
ternational Conference on Unmanned Aircraft Systems (ICUAS), 2015.

[28] William J. Pisano, Dale A. Lawrence, Scott E. Palo, “Low Cost UAV
Avionics for Autonomous Antenna Calibration”, American Institute of
Aeronautics and Astronautics, 2005.

[29] Richard K. Barnhart, Stephen B. Hottman, Douglas M. Marshall, Eric
Shappee, Introduction to Unmanned Aircraft Systems, CRC press, Taylor
& Francis Group, 2012.

[30] Jong-Hyuk Kim, Salah Sukkarieh, and Stuart Wishart, “Real-Time
Navigation, Guidance, and Control of a UAV Using Low-Cost Sensors”,
2006.

[31] James L. Crowley, Yves Demazeau, “Principles and Techniques for Sen-
sor Data Fusion”, LIFIA (IMAG), 1993.

[32] Reg Austin, Unmanned Aircraft Systems: UAVS Design, Development
and Deployment, John Wiley & Sons Ltd., 2010.

[33] Cary R. Spitzer, The Avionics Handbook, CRC Press, 2001.

79



