UNIVERSIDAD AUTONOMA DE NUEVO LEON
FACULTAD DE INGENIERIA MECANICA Y ELECTRICA

A A LERE F
VERIT

!

NAVEGACION DE UN VEHICULO AEREO HIBRIDO

POR

VICTOR MARTINEZ HERRERA

COMO REQUISITO PARCIAL PARA OBTENER EL GRADO DE
MAESTRIA EN CIENCIAS DE LA INGENIERIA AERONAUTICA
CON ORIENTACION EN DINAMICA DE VUELO

SEPTIEMBRE, 2015



UNIVERSIDAD AUTONOMA DE NUEVO LEON
FACULTAD DE INGENIERIA MECANICA Y ELECTRICA
SUBDIRECCION DE ESTUDIOS DE POSGRADO

NAVEGACION DE UN VEHICULO AEREO HIBRIDO

POR

VICTOR MARTINEZ HERRERA

COMO REQUISITO PARCIAL PARA OBTENER EL GRADO DE
MAESTRIA EN CIENCIAS DE LA INGENIERIA AERONAUTICA
CON ORIENTACION EN DINAMICA DE VUELO

SEPTIEMBRE, 2015



Universidad Auténoma de Nuevo Ledon
Facultad de Ingenieria Mecdnica y Eléctrica

Subdirecciéon de Estudios de Posgrado

Los miembros del Comité de Tesis recomendamos que la Tesis «Navegacion de
un Vehiculo Aéreo Hibrido», realizada por el alumno Victor Martinez Herrera, con
niémero de matricula 1696249, sea aceptada para su defensa como requisito parcial

para obtener el grado de Maestria en Ciencias de la Ingenieria Aerondutica con

orientacién en Dindamica de Vuelo.

El Comité de Tesis
A a

N

o —
Dr. Octavio barcia Salazar

Asesor
M?kéz‘@—‘
Dr. Eduardo Ficeaga Castro M.C. Ondrej Karas
Revisor Revisor
Vo. Bo.

Dr. Simén Martinez Martinez

Subdireccién de Estudios de Posgrado

San Nicolés de los Garza, Nuevo Leon, septiembre 2015



A mis padres quienes con dedicacion formaron quien soy ahora.



INDICE GENERAL

Agradecimientos XVI
Resumen XVIII
1. Introduccién 1
1.1. Clasificacion de VANTs . . . . . . . . .. .. oo 2
1.1.1. HTOL . . . . . 2

1.1.2. VTOL . . . . . 4

1.1.3. Hibridos . . . . . . . . ... 5

1.2, Justificacion . . . . . ..o Lo 6
1.3. Antecedentes . . . . . . . ... 9
1.3.1. Sky Tote . . . . . . . . . 9

1.3.2. T-Hawk MAV . . . . . .. . 10

1.3.3. T-Wing Tail-Sitter . . . . . . . .. .. ... ... .. .. ... 10

1.3.4. Quad Tilt-wing . . . . . . .. ..o 11

1.3.5. Quadshot . . . . . .. ... ... 12



INDICE GENERAL VI

1.4. Metodologia de Diseno . . . . . . .. ... ... oL 12
1.4.1. Fase conceptual. . . . . . . . . . .. ... ... 13
1.4.2. Diseno preliminar. . . . . . .. . ... ... ... ... 13
1.4.3. Diseno detallado. . . . . . .. ..o 13

1.5. Composicién de Sistemas . . . . . . . . .. ... 14
1.5.1. Estacion de control en tierra. . . . . . . .. ... ... ... 14
1.5.2. Configuracién del VANT . . . . . . .. ... ... .. 14
1.5.3. Sistemas de navegacién. . . . . .. ... L. 16
1.5.4. Sistemas de comunicaciéon. . . . . . . . .. ... 17

2. Vehiculo aéreo no tripulado hibrido 18

2.1. Estabilidad longitudinal . . . . . .. ... ... 00 19

2.2. Métodos para calcular fuerzas aerodindmicas . . . . . . . . .. .. .. 21

2.3. Diseno y analisis aerodinamico . . . . . . . . .. ... ... ... ... 21
2.3.1. Geometriaalar . . . . ... ... ... 23
2.3.2. Configuracién nominal . . . . . . ... ... 24
2.3.3. Perfil aerodindmico . . . . . . .. ..o 25
2.34. Estudiosen 2D . . . ... oL 26
2.3.5. Estudiosen 3D . . .. . ... oL 28
2.3.6. Estudio de estabilidad . . . . . ... ... ... 00 29

2.3.7. Modos . . . . . . 31



INDICE GENERAL VII

2.4.

2.3.8. Caélculo de coeficientes aerodindmicos . . . . . . . . . . . . .. 32

Fundamentos de la aerodindmica del rotor . . . . . . . . . . . . ... 33

2.4.1. Ana&lisis del vuelo estacionario con la teoria de cantidad de

movimiento . . . ... 0oL 33

2.4.2. Sistema de Propulsién coaxial . . . . . ... ... 34
2.4.3. Analisis de ascenso con la teoria de cantidad de movimiento. . 36
24.4. Célculos . . . . . .. 36
2.4.5. Momentos y fuerzas en vuelo estacionario. . . . . . . .. ... 38

2.5. Disenoen CAD . . . . . . . . 39
3. Ecuaciones de movimiento 41
3.1. Sistemadeejes . . . ... 42
3.1.1. Angulos de Euler . . . .. ... 43

3.2. Parametros y definiciones . . . . . ... ... 43
3.2.1. Relacién de Rotaciones . . . . . . .. .. ... ... ... ... 46

3.3. Cinematica del vehiculo . . . . .. ... ... ... ... ... 47
3.3.1. Ecuaciones de posicién . . . . . .. ..o 47
3.3.2. Ecuaciones de orientacion . . . . .. ... L 48

3.4. Dinamica del vehiculo . . . . .. . .. ... o0 48
3.4.1. Ecuaciones de cantidad de movimiento linear . . . . . . . . .. 48

3.4.2. Ecuaciones de cantidad de movimiento angular. . . . . . . .. 49



INDICE GENERAL VIII

3.5. Fuerzas aerodindmicas . . . . . . . .. ... 50
3.5.1. Ejes de Estabilidad . . . ... ... ... ... ... 20

3.6. Resumen . . . . . .. . ... 52
3.7. Cuaternios . . . . . . .. 53
3.7.1. Equivalencias . . . . . ... ... 54

4. Navegacion del vehiculo aéreo no tripulado hibrido 56
4.1. Esquema a bloques del control . . . . . . . ... ... ... 56
4.2. Control adaptable para orientacién del vehiculo . . . . . . . ... .. 57
4.2.1. Parametrizacion del modelo dindmico . . . . . . . . ... ... o8
4.2.2. Modelo de referencia . . . . . .. ... 59
4.2.3. Definicién del error y su dindmica . . . . . . . ... ... L. 60
4.2.4. Estrategia de control recursiva para orientacién (Backstepping) 61
4.2.5. Estimacion de pardmetros . . . . . . . ... 62

4.3. Modeloen 2-D . . . . . . .. 64
4.4. Trayectorias deseadas . . . . . . . . . .. .. Lo 66
4.5. Navegacion basada en retroalimentacion de estado . . . . . . . . . .. 68
4.6. Navegacion basada en control adaptable . . . . .. .. .. ... ... 72
4.6.1. Parametrizacion de ecuaciones de movimiento . . . . . . . .. 72
4.6.2. Modelo de referencia . . . . . .. ... 75
4.6.3. Estrategia de control en posicion . . . . . . ... ... L. 75



INDICE GENERAL

IX

4.6.4. Estimaciéon de parametros por gradiente . . . . . ... .. .. 76
4.6.5. Estimacién de parametros por minimos cuadrados . . . . . . . 78

5. Simulaciones 79
5.1. Simulacién de control por retroalimentacion de estado . . . . . . . .. 79
5.2. Simulacién de control adaptable . . . . . ... ... 81
5.2.1. Estimacién con método del gradiente . . . . . . . . ... ... 81
5.2.2. Estimacién con minimos cuadrados . . . . . . . .. ... ... 83

6. Sistema SANT 87
6.1. Avidnica . . . . . . . 87
6.1.1. Autopiloto Pixhawk . . . . ... ... ... .. .. ... ... 87
6.1.2. GPS . . ... 90
6.1.3. Sensor de velocidad . . . . . .. ... oL 91
6.1.4. Telemetria . . . . . . . . ... 91
6.1.5. Bateria LiPo. . . . . . ... ... ... o0 92
6.1.6. Servo . . . . ... 92
6.1.7. Radiocontrol . . . . .. ... ... oo 93
6.1.8. Motor sin escobillas . . . . . . .. ... 93
6.1.9. ESC Brushless . . . . ... .. ... ... ... ... 94

6.2. Estacion tierra . . . . . ..o 95
6.3. Construccion del vehiculo . . . . .. ... ... 0oL 95



INDICE GENERAL

X

6.4. Pruebasdevuelo . . . .. .. ... .. ... 96

7. Conclusiones 98
7.0.1. Trabajo Futuro . . . . . ... ... ... ... ... ... . 99

A. Apéndice A 100
Al Algebra de cuartenios y conversiones . . . . . . . .. .. ... .. .. 100
A.1.1. Algebra de cuaternios . . . . . . . .. ... ... 100

A2, Conversiones . . . . . . . ... 101

B. Apéndice B 103
B.1. Estabilidad en el sentido de Lyapunov . . . . . . ... ... .. ... 103
B.2. Teorema de La Salle . . . . . ... .. .. ... ... ......... 104
B.3. Estrategia de control recursivo adaptable (Backstepping) . . . . . .. 104



INDICE DE FIGURAS

1.1.

1.2.

1.3.

1.4.

1.5.

1.6.

1.7.

1.8.

1.9.

1.10.

2.1.

2.2.

2.3.

2.4.

2.5.

Vehiculos HTOL. . . . . . . . .. .. . o 3
Vehiculos VTOL. . . . . . . . .. . 4
Vehiculos Hibridos. . . . . . . . . .. ... oL 6
Aeronaves Hibridas. . . . . . . . . . . ..o 8
VANT SkyTote. . . . . . . .. . o 9
VANT T-Hawk. . . . . . .. 10
VANT T-Wing. . . . . . . . 11
VANT Quad Tilt-wing. . . . . . . . . ... ... ... 11
VANT Quad Shot. . . . . . . .. ... 12
VANT hibrido C-PLANE v2.0. . . . ... ... ... ... ... ... 15
Operacion del VANT hibrido. . . . . . .. ... ... ... ... ... 19
Graficas polar C,, wvs Cp. . . . . . . ... .. ... .. 20
Grafica polar C,, vs Cf, de aeronave estable. . . . . .. ... .. ... 20
Geometria C-Plane v3.0. . . . . . . . . . ... ... ... 25
Graficas polares de perfiles. . . . . . . ... ... ... L. 27

XI



INDICE DE FIGURAS XII

2.6.

2.7.

2.8.

2.9.

2.10.

2.11.

2.12.

2.13.

2.14.

2.15.

3.1.

3.2.

3.3.

3.4.

3.5.

3.6.

4.1.

4.2.

4.3.

Configuracion en XFLR5. . . . . . . .. ... o oL 28
Graficas C,,, vs CL. . . . . . . 29
Célculo de coeficientes aerodinamicos variando oy #. . . . . . . . .. 32
Calculo de coeficientes aerodindmicos variando deflexiones en super-

ficiesde control. . . . . . ... 32
Flujo en vuelo estacionario. . . . . . . ... .. ... ... ...... 33
Flujo sistema coaxial. . . . . . . . . . ... .0 35
Flujoen Ascenso. . . . . . . . . . .. 36
Control en vuelo estacionario. . . . . . . .. ... ... ... .. ... 38
Calculo de Coeficientes. . . . . . . . . . .. ... L. 39
Modelo CAD del VANT. . . . . . . ... . . ... ... 40
Sistemas de Ejes. . . . . . . ..o oL 42
Angulos de Euler. . . . . . . . 43
Transformaciones. . . . . . . . . . ... 45
Rotacion del Vehiculo. . . . . . .. .. ... ... . 46
Fuerzas Aerodinamicas. . . . . . . . . . ... ... L. 51
Variables en cuerpo. . . . . . ... oL o 52
Diagrama a bloques del Control. . . . . . . ... ... ... ... ... 57
Diagrama Control de orientacion. . . . . . . .. ... ... ... ... 58
Fuerzas en vehiculo. . . . . . . . . ... oo oo 65



INDICE DE FIGURAS XIII

4.4.

4.5.

4.6.

4.7.

4.8.

o.1.

0.2

5.3.

0.4.

5.5.

5.6.

5.7.

0.8.

2.9.

5.10.

5.11.

0.12.

5.13.

5.14.

5.15.

Transiciones de vuelo. . . . . . . . . ... .o 67
Aceleraciones y velocidades deseadas. . . . . . . ... ... ... ... 69
Trayectoriapvsh. . .. .. ... L 69
Diagrama Control de posiciéon. . . . . . . .. ... ... ... ... .. 72
Coeficientes aerodinamicos. . . . . . . . . . ... ... 73
Trayectoria deseada vsreal. . . . . . . . ... ... ... 80
Error en trayectoria. . . . . . . .. ..o Lo 80
Error en velocidad. . . . . . . . ... ... 80
Trayectoria deseada vsreal. . . . . . . .. ... ... ... ...... 81
Error en coeficientes estimados vs reales. . . . . . . . ... ... ... 82
Error en trayectorias deseadas vsreales. . . . . .. .. .. ... ... 82
Error en velocidad deseadas vsreales. . . . . . . ... .. ... ... . 82
Empuje del motor. . . . . . ... 83
Deflexiones en superficies de control. . . . . . .. ... ... .. ... 83
Cuaternios deseados. . . . . . . . . . ... 84
Trayectoria deseada vsreal. . . . . . .. . .. ... ... ... 84
Error en coeficientes estimados vs reales. . . . . . ... ... ... 85
Error en trayectorias deseadas vs reales. . . . . .. .. ... ... .. 85
Error en velocidad deseadas vs reales. . . . . . . . ... ... ... .. 86
Deflexiones en superficies de control. . . . . . .. ... ... .. ... 86



INDICE DE FIGURAS X1V

5.16. Cuaternios deseados. . . . . . . . . . ... 86
6.1. Esquema. . . . . .. .. 88
6.2. Pixhawk.. . . . . . . . . 88
6.3. GPS. . . . 90
6.4. Datos de tunel de viento. . . . . . . .. ..o oL 91
6.5. 3DR Radios 915 MHz. . . . . . .. ... ... ... 92
6.6. Bateria. . . . . . . ... 92
6.7. Servo. . . .o 93
6.8. Spectrum Dx7. . . . . . .. 93
6.9. Motor coaxial sin escobillas. . . . . . . .. ... 94
6.10. Controlador de Velocidad. . . . . . . . ... .. .. ... ... .... 94
6.11. QGroundControl. . . . . . . . . . . ... 95
6.12. Construccion Ala. . . . . . . . . ... 96
6.13. Estructuras de madera contra chapada. . . . . . .. . ... ... ... 96
6.14. Modo vuelo estacionario. . . . . . . ... ..o 97

6.15. Modo vuelo crucero. . . . . . ... 97



INDICE DE TABLAS

2.1.

2.2.

2.3.

2.4.

2.5.

2.6.

2.7.

3.1.

Medidas . . . . . . . . . 24
Perfiles Aerodindmicos . . . . . . . . . ... L 26
Caracteristicas de Estudio . . . . . ... ... ... ... ... ... 28
Avién Compensado . . . . . . . ..o 30
Eigenvalores de losmodos . . . . . . ... ... 0oL 31
Datos del motor Fabricante . . . . . .. .. ... ... ... ... .. 37
Componentes . . . . . . . . . . 40
Variables. . . . . . . . .. 44

XV



AGRADECIMIENTOS

A mis padres y familia por el carino y apoyo que siempre me brindaron para

realizar mis metas.

Al Dr. Octavio Garcia por su guia, apoyo, tiempo, conocimientos y paciencia

en la realizacion de esta tesis.

Al Dr. Eduardo Liceaga quien, a través de sus consejos y observaciones, formo

parte importante de este trabajo.

Al M.C. Ondrej Karas por su apoyo, consejos y conocimientos aportados en la

elaboracion de este trabajo.

A los Doctores que integran el CIITA por compartir su conocimiento y apoyo

ante cualquier duda.

A mis companeros de maestria por el gran ambiente de trabajo y camaraderia

que me brindaron.

Al CIITA y FIME, por brindar sus instalaciones y permitirme interactuar con
investigadores tan competitivos y brindarme la oportunidad de tener una formacién

de alto nivel.

A la UANL y UPIIG, por abrirme sus puertas y darme la oportunidad de

adquirir nuevos conocimientos para mi desarrollo profesional.

Gracias al Consejo Nacional de Ciencia y Tecnologia por el financiamiento

XVI



AGRADECIMIENTOS XVII

econémico otorgado para la realizaciéon de mis estudios de maestria.



RESUMEN

Victor Martinez Herrera.

Candidato para obtener el grado de Maestria en Ciencias de la Ingenieria Aeronautica

con orientacién en Dindmica de Vuelo.
Universidad Auténoma de Nuevo Leodn.
Facultad de Ingenieria Mecéanica y Eléctrica.
Titulo del estudio: NAVEGACION DE UN VEHiCULO AEREO HIBRIDO.
Numero de paginas: 110.
OBJETIVOS Y METODO DE ESTUDIO: Desarrollar un vehiculo aéreo hibrido con
prestaciones de helicéptero en vuelo vertical y avién en vuelo horizontal. Obtener un

modelo aerodinamico del vehiculo. Obtener la navegacion del vehiculo para el rango

completo de operacién. Probar los algoritmos en una plataforma experimental.

CONTRIBUCIONES Y CONCLUSIONES: FEn esta tesis se obtuvieron el diseno, mode-

lado, control y desarrollo de un vehiculo aéreo no tripulado hibrido o convertible de

tipo Tailsitter VITOL (C-Plane v3.0).

Firma del asesor:

Dr. Octavio Garcia Salazar

XVIII



CapriTULO 1

INTRODUCCION

Un sistema aéreo no tripulado (SANT) por sus siglas, es un sistema que comprende
varios subsistemas el cual incluye la aeronave (VANT), su carga ttil, autopiloto,
estacion de control, sistemas de comunicacion, los sistemas de lanzamiento y recu-
peraciéon del vehiculo. Un SANT no debe de ser confundido con los llamados drones,
los cuales son usados meramente como pasatiempo y deben de permanecer a la vista
de un operador para su funcionamiento. Los drones estan limitados a realizar cier-
tas tareas, es decir no poseen cierto grado de “inteligencia”, son pre-programados
para realizar misiones en una ruta trazada previamente y regresar a la base. Estos
no mantienen comunicacién durante de la mision, y los datos de la misiéon son re-
cuperados hasta que el vehiculo regresa a la base. En cambio un SANT posee un
mayor nimero de prestaciones. Este es capaz de comunicarse con el operador detras
la estacion tierra, y proporcionar una serie de datos requeridos para la misién tales
como posicién, velocidad, altitud del vehiculo, imagenes en tiempo real, incluso es
capaz de enviar informacién del estado interno del sistema; tal como la cantidad de
energia con la que cuenta, temperatura de los componentes, entre otros. Si una falla
se presenta en cualquiera de los subsistemas, el SANT esta diseniado para tomar una

accion correctiva y alertar al operador del evento [3].
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1.1 CrAsirFicaciON DE VANTSs

La cantidad de configuraciones de los VANTs es muy variada debido a la gran deman-
da de este tipo de vehiculos para realizar diferentes tareas. Para nuestra conveniencia
agruparemos estas configuraciones en tres tipos de acuerdo a su forma de despegar

y aterrizar:

» HTOL por sus siglas en inglés (horizontal take-off and landing) se refiere a
cualquier aeronave que necesite acelerarse horizontalmente para lograr despe-

gar.

» VTOL por sus siglas en inglés (vertical take-off and landing) se refiere a cual-

quier aeronave capaz de despegar y aterrizar verticalmente.

= Hibridos son aeronaves que combinan las capacidades de los dos tipos anterio-

res.

1.1.1 HTOL

Después de varios anos de desarrollo en aeronaves tripuladas, se ha reducido a tres
tipos de configuracién, determinado por el balance de levantamiento-peso y su es-
tabilidad y control. Estos son “empenaje en popa”’, “empenaje en proa” o “sin

empenaje”.

= Configuracién Ala principal en proa y superficies de control en popa.

Esta es la configuracién convencional de las aeronaves y la mas usada. El
centro de gravedad es ubicado delante del centro de levantamiento del ala, y
es balanceado por una carga en el empenaje de la aeronave, esto genera buena

velocidad y estabilidad en el plano horizontal. Una aleta vertical genera un
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| DOBLE COLA {
CARNAD
COLA-POPA
DELTA l

ALA VOLADORA

Figura 1.1: Vehiculos HTOL.

efecto parecido a una veleta y da estabilidad en la guinada, con un angulo de

diedro positivo en el ala se genera estabilidad en roll.

» Configuracién Canard (empenaje en proa).

Este tipo de configuracién tiene el estabilizador horizontal delante del ala prin-
cipal. El centro de masa se ubica adelante del ala principal y es balanceado por
una fuerza de levantamiento positiva generada por el estabilizador horizontal.
Esta configuracion es mas eficiente que la configuracion aerodinamicamente
que la configuracién convencional, pero tiene la desventaja de ser inestable

direccionalmente.

» Configuracién Ala Volante (sin empenaje).

Como su nombre lo dice este tipo de configuracion carece de empenaje, actual-
mente existen varios modelos, practicamente todos ellos con ala delta. Una de
las ventajas es que al no tener empenaje, disminuye el arrastre generado por
este, la desventaja es que debido a que carece de superficies de control, esto

genera cierto grado de inestabilidad en guinada y cabeceo.
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1.1.2 VTOL

Existen varias configuraciones de helicopteros, todos disenados para contra-

rrestar el contra-torque del rotor.

- e

ROTOR-SIMPLE ROTOR-COAXIAL

ROTOR-TANDEM MULTI-ROTOR

Figura 1.2: Vehiculos VTOL.

= Rotor Simple.

En este tipo de configuracion el torque generado por el rotor principal es con-
trarrestado por un pequeno rotor de cola, el cual generalmente debe de trabajar

al 10 % del rotor principal.

Ya que la aeronave es asimétrica en todos los planos, esto genera que sea dificil
de controlar, incluso el rotor de cola que se encarga de evitar el giro de la

aeronave es un problema debido a su fragilidad.

s Rotor en Tandem.

Existe una relacién de escala entre el tamano de rotor con la masa del helicopte-
TO, €S POr eso que es mAas conveniente para una aeronave pesada usar dos rotores
chicos a uno grande. Aunque esto no es un obstaculo para los VANTSs, debido

a su tamano. Incluso aunque el rotor en tandem ofrece configuracion mas facil
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de controlar que un vehiculo de rotor simple, esta configuracién cominmente

usada en VANTSs

» Rotor Coaxial.

Las ventajas de este tipo de configuracién incluyen una aerodindmica casi
simétrica, al no tener rotor de cola no presenta vulnerabilidad, debido a su
configuracion es facil de modificar su estructura para diferentes tareas. Debido
a su simetria la respuesta a turbulencias es la menor de todas las configuracio-

nes de helicopteros.

s Multi-rotores

Este tipo de configuraciéon tiene como objetivo el eliminar los mecanismos usa-
dos para cambiar el dngulo de ataque de las palas en los vehiculos de rotor
simple. Esto es posible debido a la configuracién de los rotores lo cual per-
mite inclinaciones en cabeceo, alabeo y guinada, tan solo con modificar las
velocidades de los rotores. Actualmente este tipo de vehiculos es de estudio

principalmente en Universidades.

1.1.3 HiBRIDOS

Los vehiculos de tipo HTOL tienen como ventaja principal una mejor eficiencia de
vuelo, lo cual se traduce en un rango de alcance mayor para efectuar misiones, pero
presentan deficiencias en cuanto a maniobrabilidad y versatilidad, cosa contraria a los
vehiculos VT OL, los cuales son muy maniobrables pero muy poco eficientes en vuelo,
es por eso que se ha tenido la necesidad de crear un nuevo tipo de configuracién, que

tenga las bondades de las dos configuraciones.

= Aeronave de rotor convertible. Es una de las configuraciones mas usadas, con-
siste en montar un rotor en la punta del ala principal de un HTOL. Los rotores

son horizontales en vuelo vertical, pero tienen la capacidad de girar 90, para
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TILT-ROTOR TILT-WING
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q
Vuelo Vuelo
| Estacionario Estacionario

Vuelo
Crucero

Paletas

Figura 1.3: Vehiculos Hibridos.

convertirse en hélices para vuelo horizontal. Una de las principales desventajas
de este tipo de aeronaves son los mecanismos que permiten el movimiento de
rotores, ya que vuelven compleja su construccion e incrementando el peso del

vehiculo.

» Tilt-wing-body Aircraft Este tipo de configuracién como su nombre lo dice, la
aeronave realiza un giro de 90 grados para lograr la transicién de vuelo, esto
es cuando estd en modo de vuelo estacionario su peso es soportado solo por el
impulso de las hélices, una de las ventajas de este tipo de configuracion es que
no necesita mecanismos complicados para realizar la transicion, inicamente
necesita superficies de control y de un algoritmo de control preciso para realizar

la maniobra de transicién.

1.2  JUSTIFICACION

A través de la historia de la aerondutica, se han desarrollado nuevas configuraciones
de aeronaves, en respuesta a nuevas necesidad y retos que la aeronave debe de superar

en las misiones. Una de estas configuraciones en particular es el Tailsitter.

Tailsitter, como su nombre en inglés lo indica, descansa sobre el empenaje o
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cola del vehiculo cuando este no esta en vuelo. Este tipo de vehiculo puede despegar
y aterrizar verticalmente, siendo parte de los llamados VTOL (Vertical Take-Off
and Land) por sus siglas en inglés. Equipado con un poderoso motor, el Tailsitter
es capaz de usar la fuerza de empuje de la hélice, para mantenerse en el aire, como
lo hace un helicéptero, este modo se le conoce como vuelo estacionario. Debido a la
forma en como esta construido, es posible para este tipo de configuracién realizar
una transicion de vuelo estacionario a vuelo recto y nivelado como en las aeronaves
del tipo ala fija, lo cual permite una mayor eficiencia en vuelo que el modo de vuelo

estacionario.

El cambiar de modo de vuelo abre nuevas posibilidades y usos para misiones,
cerradas para otras configuraciones de VT OL tales como los helicopteros, los cuales
permanecen todo el tiempo en un modo de vuelo ineficiente. En los anos posteriores
a la segunda guerra mundial, el concepto del tailsitter fue profundamente explorado
e incluso se desarrollaron algunas aeronaves experimentales. La premisa de tal in-
vestigacion era el desarrollar una aeronave de combate de corto alcance que pudiera
despegar y aterrizar en un area confinada tal como la cubierta de un destructor. Una
de esas aeronaves fue el Convair XFY-1 Pogo Figura 1.4a, el cual volé por primer a
vez en 1954, otro famoso tailsitter fue el Ryan X-13 Vertijet Figura 1.4b, impulsa-
do por un motor jet, vold exitosamente en 1956. Aunque el tailsitter era en teoria
posible, en practica resulté ser dificil para los pilotos de prueba el volarlo. Por tal

motivo el proyecto fue abandonado [13].

Ultimamente, gracias al avance y la miniaturizacién de las computadoras, se
ha permitido el desarrollar vehiculos aéreos no tripulados (VANT). Estos pequenos
VANT, han probado ser muy utiles tanto en aplicaciones civiles como militares, rea-
lizando tareas como vigilancia aérea, seguimiento de objetos, monitoreo de incendios
forestales, patrullaje de frontera, operaciones de bisqueda y rescate. Tomando como
ejemplo las operaciones de bisqueda y rescate, es clara la ventaja de un VT OL sobre
una aeronave convencional cuando es necesario el monitorear un objetivo estatico,

ya que las aeronaves de ala fija convencionales al no poder permanecer en vuelo
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(a) Convair XFY-1 Pogo (b) Ryan X-13 Vertijet

Figura 1.4: Aeronaves Hibridas.

estacionario, deben de dar vueltas sobre el area en cuestion varias veces, resultando
en una pérdida de energia y tiempo. Lo cual con un vehiculo capaz de realizar vuelo

estacionario solo se esta limitado a la duracion de la bateria.

Las limitaciones de la bateria, se vuelven significantes para los VTOL de con-
figuracion helicoptero, ya que al mantenerse en vuelo estacionario requieren de una
gran cantidad de energia debido a que el peso de la aeronave debe ser soportado por
el sistema de propulsién, sin la ayuda de ninguna superficie alar como las aeronaves

de ala fija.

Es por este problema de rango de vuelo y la posibilidad de realizar vuelo esta-
cionario en un mismo vehiculo, que se ha redisenado la configuracion del taillsitter
para su uso como plataforma VANT. Ahora el principal problema que se tenia en
los anos 50’s es resuelto a través de un autopiloto computarizado el cual se encarga
de controlar el vehiculo mediante algoritmos de control; sin embargo, el trabajo se
enfocara en el algoritmo de transiciéon entre los modos de vuelo estacionario y vuelo

crucero del vehiculo.
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1.3 ANTECEDENTES

1.3.1 SkKy TOTE

Es un prototipo disenado por Aero Vironment Inc. Esta aeronave es del tipo tilt-
wing-body, muy parecida a una aeronave combate creada por Convair en los 1960s,
posee un ala principal de alto alargamiento y un empenaje para controlar el vuelo
estacionario. Estd disenado para llevar una carga de hasta 50 lb, con una duracién

en vuelo de hasta 1.5 horas, viajando a una velocidad de hasta 200 nudos [7].

Figura 1.5: VANT SkyTote.
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1.3.2 T-Hawk MAV

El T-Hawk o RQ-16A es un MAV (micro aerial vehicle) resultado del programa
Organic Air Vehicle por la Defense Advanced Research Projects Agency (DARPA).
El sistema permite repuesta en tiempo real para el manejo de situaciones criticas.

Estd disenado para volar durante 50 min a una velocidad de 40 nudos [15].

Figura 1.6: VANT T-Hawk.

1.3.3 T-WING TAIL-SITTER

Es un VANT tail-sitter desarrollado por la Universidad de Sidney y la compania
australiana Sonacom Pty Ltd. Hace uso de superficies de control, localizadas en el
flujo de viento de las hélices para el control del vuelo estacionario. Es impulsado por
dos motores a gasolina de 78cc, tiene una envergadura de 2.1 m y un peso total de 30
kg. Este vehiculo posee una tarjeta PC-14 a bordo como autopiloto que se encarga

de controlar los servos y adquirir los datos de la IMU y el GPS [34].
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Figura 1.7: VANT T-Wing.

1.3.4 QUAD TILT-WING

Este VANT fue desarrollado por la Universidad de Chiba en colaboracién con la
compania GH Craft, es capaz de cargar 5 Kg. El VANT propulsado por motores
eléctricos, tiene una masa total de 23 kg, una envergadura de 1 m. Este vehiculo es

capaz de volar durante 15 min a velocidades de hasta 81 nudos [4].

Figura 1.8: VANT Quad Tilt-wing.
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1.3.5 QUADSHOT

Es una plataforma robética de configuracion VTOL. Su alta maniobrabilidad es lo-
grada gracias a la combinacién de un sistema de propulsion diferencial y superficies
de control. Este vehiculo del tipo tail-sitter Ala voladora es constantemente estabi-
lizado por una tarjeta controladora a bordo, programada para tres modos de vuelo,
vuelo estacionario, vuelo horizontal y vuelo acrobético. En modo de vuelo estacio-
nario el vehiculo vuela de manera lateral, similar a un cuadrirotor, en este modo
puede mantener su posicion con cierto grado de precision, con la ayuda de un GPS.
En modo de vuelo horizontal vuela como un HTOL para cubrir grandes distancias

de manera eficiente y rapida [32].

Figura 1.9: VANT Quad Shot.

1.4 METODOLOGIA DE DISENO

La metodologia de diseno para todo tipo de sistema contempla tres fases:

= Fase conceptual.
= Diseno preliminar.

s Diseno en detalle.
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1.4.1 FASE CONCEPTUAL.

En esta fase se contempla todas las posibles opciones, para esto se requiere de un
estudio del estado del arte, para poder conocer que existe y tener un punto de
partida del cual se propondra una nueva solucién, o mejoras al sistema, en esta fase
se contemplan de manera general todas la tecnologias involucradas en el proyecto
con el objetivo de encontrar una combinacién adecuada que permita el éxito del

proyecto.

1.4.2 DISENO PRELIMINAR.

Una vez que se tiene la idea de que se quiere disenar, se puede empezar a detallar
cada uno de los subsistemas, para asi conocer como interactuaran entre si, sean
sistemas mecanicos 6 electronicos. Esta tarea se ha venido facilitando gracias al uso
de software CAD, estos te permiten el tener una idea mas palpable de lo que se
planea construir. Gracias a esto es posible saber la cantidad de material y el costo

que tendra el proyecto.

1.4.3 DISENO DETALLADO.

En este punto se realizarda un anélisis mas detallado de la aerodinamica, dindmica,
estructuras, esquemas electronicos y mecanicos que constituiran el sistema, especi-
ficaciones técnicas entre otros. También debe de contemplarse que partes y equipos
deben de fabricarse o comprarse, y en dado caso la maquinaria a usar para la fabri-

cacion de las partes.
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1.5 CoOMPOSICION DE SISTEMAS

En esta seccién se describiran la funciéon e interaccion de los principales subsistemas
que conforman un SANT. Hasta este punto se han citado una gran variedad de
trabajos en VANTS, dejandonos un punto de partida de lo subsistemas necesarios

para un SANT.

1.5.1 ESTACION DE CONTROL EN TIERRA.

Usualmente ubicada en tierra, la estacion de control es el centro de operaciones
donde se encuentra las interfaces hombre maquina o HMI. Desde la EC el operador
envia ordenes o datos para que la aeronave cumpla cualquiera que sea su mision, por
medio de un sistema de comunicaciones. De manera similar, la aeronave sera capaz
de regresar informacién e imagenes al operador o datos del estado de los sistemas a

bordo de la aeronave.

Para nuestro caso una computadora personal con un software que emule el fun-
cionamiento de una estacion de control serd suficiente. Actualmente existen varios
softwares que convierten la PC a una estacion de control en tierra (GCS) (Mission
Planner, APM Palnner 2, MAVProxy, Tower DroidPlanner 3, AndroPilot, MAvVPi-
lot, iDroneCtrl and QGroundControl), la eleccién del software dependerd del piloto

automatico a usar.

1.5.2 CONFIGURACION DEL VANT

De las multiples configuraciones de vehiculos hibridos, se eligio el tilt-body, debido
a que este tipo de vehiculo presenta una estructura sencilla, que no implica el uso de

mecanismos para la transicién de vuelo, haciéndolo de facil y barata su construccion.
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Dentro de esta rama se seleccioné un ala trapezoidal con flechado positivo sin empe-
naje del tipo tail sitter, se ha elegido esta configuraciéon debido a que su geometria
presenta mayor facilidad a la hora de despegar y aterrizar sin la necesidad de algin

otro dispositivo.

A pesar de que la configuracion propulsora es decir con el motor y hélice
montado en la parte posterior, tiene una mayor eficiencia en vuelo recto y nivelado,
esta no es conveniente cuando el vehiculo este en modo de vuelo estacionario ya que la
fuerza de propulsiéon se encontrara por debajo del centro de gravedad, convirtiendo al
sistema en un péndulo invertido, que por naturaleza es inestable. Por esto se propone
una configuracion propulsora tractora, es decir el motor y hélice ubicados en la nariz
del vehiculo. La cual constara de un motor coaxial contra rotativo para cancelar el

par generado por el giro.

Las superficies de control deberan permitir el control total del vehiculo, tan-
to para vuelo nivelado, asi como para vuelo estacionario. Es por esa razén que se
doto al VANT con superficies que cumplan la tarea de un elevador, timén y alero-
nes. A continuacién en la Figura 1.10 se muestra una primera aproximacién de la

configuracion del VANT.

Figura 1.10: VANT hibrido C-PLANE v2.0.
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1.5.3 SISTEMAS DE NAVEGACION.

La navegacién involucra un conjunto de técnicas e instrumentos, que permiten con-
ducir de manera eficaz un vehiculo a su lugar destino. Actualmente para que un
VANT pueda ser auténomo, es necesario que el sistema de control pueda contar con
datos de su entorno para poder conducirse correctamente en él. Gracias al desarrollo
de tecnologia, la navegaciéon ha venido mejorando hasta llegar al punto de hacer
uso de sistemas como el Sistema de Posicionamiento Global o GPS por sus siglas
en inglés, que como su nombre lo dice, te permite conocer la posiciéon del vehiculo
con gran exactitud, abriendo una gran oportunidad para los sistemas auténomos.
Hasta el momento solo se ha hablado de la posicion del vehiculo en la tierra, pero
para que el vehiculo pueda dirigirse correctamente en el espacio, necesita conocer su
orientacién, esto concierne a una rama de la navegacién conocida como navegacién

inercial.

1.5.3.1 NAVEGACION INERCIAL.

Un sistema de navegacién inercial, a diferencia del sistema GPS no depende de
senales externas. Sino de un arreglo de sensores de movimiento y rotacion. Tales
como acelerémetros y giroscopios, los cuales brindan senales que mediante algorit-
mos de estimacion, es posible calcular con gran precision las velocidades y posiciones
angulares del VANT o aeronave. Este tipo de sistemas se les denomina unidad de
medicion inercial o IMU por sus siglas en inglés, la cual opera sobre los tres ejes
ortogonales del cuerpo de la aeronave que se usan como referencia para su posicio-

namiento.

Con el desarrollo de la tecnologia estas IMUs dejaron de ser mecanicas pa-
ra convertirse en pastillas de estado sélido (MEMs), lo cual presentan una ventaja
considerable al reducir el peso de estos dispositivos, pero continiian presentando

limitaciones. Principalmente algo llamado "deriva”, error de posicién que se va in-
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crementando conforme transcurre el tiempo, actualmente los sistemas de navegacién

usan la IMU y el GPS para eliminar este problema.

1.5.4 SISTEMAS DE COMUNICACION.

El principal y mas demandante requerimiento para el sistema de comunicacién es
el proveer el enlace de datos entre la estacion de control y el VANT. El medio
de transmision mas usado son las radio frecuencias. Usualmente el enlace de datos

trabaja de las siguientes maneras.

» Enlace de datos ascendente (de la EC al VANT)

Transmitir la ruta de vuelo, la cual es posteriormente almacenada en el

sistema de piloto automatico.

Transmitir en tiempo real los comandos al auto piloto cuando la interven-

cion del piloto es necesitada.

Transmitir actualizaciones de datos para la mision

» Enlace de datos descendente (del VANT a la EC)
Transmitir la posicién del VANT.
Transmitir datos de sensores o imagenes.

Transmitir el estado actual de los sistemas internos del SANT.

Los sistemas de comunicacién usualmente hacen uso de mddems de radio fre-
cuencias para el enlace de datos, algunos ejemplos con el RFDesign RFD900 y los

modulos Xbee.
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VEHICULO AEREO NO TRIPULADO

HIBRIDO

Como se ha mencionado en capitulos anteriores existen una extensa variedad de
VANT hibridos dentro de los cuales, para este trabajo se ha seleccionado un ala
trapezoidal en configuracion de tiltbody con propulsion tractora contra-rotativa-
coaxial, debido a su simplicidad mecéanica que permite reducir peso y complejidad

en la estructura del vehiculo.

La ventaja que presenta el disenar una aeronave sin empenaje contra una
convencional es que la aeronave sin empenaje transporta la misma carga tutil con
una mayor eficiencia. Sin embargo este tipo de aeronaves tienen un rango reducido
para posicionar el centro de gravedad, lo cual complica la distribucién de peso de la
aeronave. Ademads de que usan un tipo especial de perfil el cual impide el alcanzar

altas velocidades.

La configuracion mencionada anteriormente, fue propuesta para que el vehiculo
se desempene de manera adecuada en los diferentes modos de vuelo. Por lo cual
es necesario que cuente con los actuadores y superficies de control que permitan
maniobrar efectivamente al vehiculo en sus diferentes modos de operacién, como se

muestra en la Figura 2.1, el vehiculo debe (1) despegar en forma vertical y ascender

18
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hasta una altura deseada, (2) realizar una maniobra que permita la transicién al vuelo
horizontal, (3) realizar su misién en modo de vuelo crucero, (4) realizar maniobra
para retomar su posiciéon de vuelo estacionario y (5) lentamente descender para

aterrizar.

Figura 2.1: Operaciéon del VANT hibrido.

2.1 ESTABILIDAD LONGITUDINAL

Uno de los principales problemas en alas voladoras, es su estabilidad longitudinal.
Para poder entender el concepto de estabilidad longitudinal de una aeronave, es
necesario el interpretar las curvas polares de la aeronave completa, en particular
la grafica de C), vs Cp; donde (), es el coeficiente de momento de cabeceo y C7,
es el coeficiente de levantamiento [6]. Esta curva puede presentar tres diferentes
tipos de comportamiento estos son: estable, neutral e inestable, en la Figura 2.2a se
muestra cada una de las curvas. El comportamiento estable como su nombre lo dice el
aeronave es capaz de regresar a un estado de equilibrio después de una perturbacién,
el comportamiento neutral es indiferente, es decir no parece realizar ningin tipo de
accion ante una perturbaciéon, y por ultimo el inestable que diverge del estado de
equilibrio [33]. Esta curva debe su comportamiento a la configuracién aerodindmica

del vehiculo.
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Figura 2.2: Graficas polar C,, wvs Cfp.

En la Figura 2.3 se muestra una curva tipica de C), vs (' de una aeronave
estable con mandos fijos, el aeronave tipicamente opera en el punto de equilibrio
C,, = 0, esto quiere decir que si el aeronave es perturbada tenderd a recuperar su

estado inicial de C,, = 0.
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Figura 2.3: Grafica polar C,, vs C, de aeronave estable.

En ese estado de equilibrio pueden ocurrir dos casos: I. Una perturbacion que
incremente el angulo de ataque, el cual estd relacionado con un incremento en C7,,
que a su vez generara un C,, negativo, lo que provocara una fuerza que contrarreste el
incremento del angulo de ataque haciendo que la aeronave vuelva a su estado inicial
de C,, = 0. En otro caso, una perturbacién contraria que genere un decremento en el

angulo de ataque, lo cual tendra un efecto similar al descrito en el primer caso pero
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con sentido contrario lo que provocara que se regrese a su estado inicial de C,,, = 0

17).

2.2 METODOS PARA CALCULAR FUERZAS

AERODINAMICAS

Para realizar los calculos de las fuerzas aerodindmicas involucradas, es posible sim-

plificar los célculos separando el problema en dos partes [9]:

= Efectos internos. Son efectos que actiian en la capa limite debido a la viscosi-
dad. La capa limite es sumamente pequena en comparacion con otras dimen-
siones, sin embargo estos efectos no pueden despreciarse, dado que aportan
informacion acerca del arrastre viscoso, algunos programas que pueden hacer

este tipo de calculo son Xfoil y Wineppeler.

s Efectos externos. Son efectos que actian fuera de la capa limite, tales como
fuerzas de presion. Estos son calculados por métodos de vértice que calculan

el potencial del flujo, ejemplos de tales programas son AVL, XFLR5.

El software XFLR5 es usado en este trabajo para calcular la estabilidad y
los coeficientes aerodinamicos de la aeronave. Debido a que es un software libre,
que permite realizar andlisis aerodinamicos de perfiles y aeronaves completas, que
operan a bajos numeros de Reynolds, el método de céalculo que se utilizo fue el VLM

(Vortex Lattice Method).

2.3 DISENO Y ANALISIS AERODINAMICO

La estabilidad longitudinal es probablemente el principal problema que se enfrenta

cuando se trata de disenar un vehiculo aéreo sin empenaje.
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Debido a esto, es importante considerar lineamientos, al momento de disenar
este tipo de vehiculos, a continuacién se abordaran y explicaran las reglas funda-

mentales que formaran parte del proceso de diseno [5], [1], [27].

Comenzaremos con mencionar los cuatro conceptos que se consideraron durante

el proceso:

s Centro de Gravedad.

La estabilidad depende de la localizaciéon del centro de gravedad en relacion
al punto neutro, entre més adelante se encuentre el centro de gravedad mas
estable serd la aeronave. El término factor de estabilidad o margen estatico,
sirve para denotar la distancia entre el centro de gravedad y el punto neutro. El
punto neutro se encuentra ubicado al 25 % de la cuerda aerodindmica media. El
margen de estabilidad SM esta definido en porcentaje de la cuerda media. Si
el centro de gravedad se encuentra en el punto neutro o centro aerodinamico, el
margen de estabilidad serd cero, si esto ocurre la aeronave no podra recuperarse
al entrar en pérdida, en lugar descendera como un paracaidas. Por otro lado
cuando se encuentra en vuelo normal un factor de estabilidad positivo, debido
al centro de gravedad ubicado en frente del punto neutro, este provocara un
cabeceo negativo de la aeronave, el cual si no es contrarrestado generara un

giro de la aeronave nariz hacia abajo.

» Momento de Cabeceo

Si la aeronave utiliza un perfil aerodindmico convencional, esta tenderd a ro-
tar nariz abajo durante el vuelo, para evitar esto debe de existir una fuerza
que contrarreste este efecto. Los perfiles aerodindmicos de alto coeficiente de
levantamiento usualmente tienen altos momentos de cabeceo negativos. Si este
tipo de perfiles son usados en la cuerda raiz de la aeronave, debe de existir un
mecanismo capaz generar una fuerza de igual magnitud pero contraria. Esto
puede lograrse al generar un angulo de torcimiento en las puntas del ala. Otra

opcidn es el uso de perfiles aerodinamicos denominados auto-estables los cuales
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generan momentos de cabeceo positivos, capaces de contrarrestar el momento

provocado por el peso de la aeronave [26].

. Angulo de Flechado.

El incrementar el flechado provoca mayor estabilidad longitudinal, esto es de-
bido a que entre mayor sea el brazo de palanca, mayor serd el efecto de las
fuerzas aerodinamicas sobre la aeronave. Sin embargo hay que tomar en cuen-
ta que al incrementar el angulo de flechado provoca que cualquier movimiento
de guinada genere un fuerte momento de alabeo, lo cual puede ser dificil de

contrarrestar por las superficies de control.

» Coeficiente de levantamiento.

El coeficiente de levantamiento es proporcional al angulo de ataque, por lo cual
debe de elegirse un dangulo de ataque para el cual el coeficiente de levantamiento
contrarreste el peso de la aeronave, ademas de tener un coeficiente cabeceo cero

a dicho angulo de ataque.

2.3.1 GEOMETRIA ALAR

Como cualquier otra aeronave, el ala puede ser recta, con flechado positivo o negativo.
Las aeronaves con flechado negativo no son recomendadas debido a su inestabilidad.
La eleccion dependerd del rango de tolerancia del centro de gravedad, existe una
relacién que establece que para un mayor rango de movilidad del centro de gravedad,
mayor deberd ser el flechado del ala. Pero un flechado demasiado grande significa un

menor desempeno.

A continuacion se muestra la geometria del ala voladora que se desarrollé en
este trabajo de tesis, como se observa en la Figura 2.4a es un ala trapezoidal, sin
flecha en el borde de salida, con estabilizador vertical simétrico, las superficies de
control con las que cuenta son elevones y un timén de direccién a un 25 % de la cuerda

del perfil. La geometria y medidas que se muestran en la Tabla 2.1, se propusieron
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con el objetivo de que el vehiculo tuviera los requerimientos minimos para llevar
consigo instrumentacion que permitiera su operacién tanto en vuelo estacionario

como en vuelo crucero.

Tabla 2.1: Medidas

Simbolo  Valor Descripcion

m 0.92 kg  masa del vehiculo

b 0.8 m envergadura ala

Cr 0.4 m cuerda raiz ala

C 0.2m cuerda de punta ala

S 0.24 m?  superficie del ala

AR 2.66 alargamiento

by 0.2m envergadura estabilizador vertical
Cr, 0.15 m cuerda raiz estabilizador vertical
Ct, 0.10 m cuerda de punta estabilizador vertical
Sy 0.025 m? superficie del estabilizador vertical
A 0.5 estrechamiento de ala

Arg 0 rads flecha en borde de salida del ala
AL w/4 rads flecha en borde de entrada del ala
A% m/4 rads flecha en a la mitad de la cuerda

2.3.2 CONFIGURACION NOMINAL

Para poder realizar el andlisis aerodindmico, es necesario definir el centro de gravedad
del ala (X¢g). Este es colocado de modo que se tenga un margen estatico SM = 10 %,
para lo cual es necesario hacer una estimacién del punto neutro del ala (Xyp). El
punto neutro es el punto donde no existe cambio en el momento de cabeceo debido
a un cambio en el dngulo de ataque [8], también es interpretado como el lugar més

atrasado posible en el que se puede encontrar el centro de gravedad de la aeronave
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Figura 2.4: Geometria C-Plane v3.0.

para que este sea longitudinalmente estable. Es decir, si el valor de SM es positivo,

se tendr4 un avién estable SM = Xxe=Xca

Cma

A continuacién se procede a calcular el punto neutro del ala. Se puede estimar
a partir de la cuerda media aerodindmica (¢, ), la cuerda raiz (¢, ), el estrechamiento

(A), la flecha en el borde de ataque (Apg) y la flecha en el borde de salida (Arg).

C26(14+ 2422

oy = =31.1
c ey cm
Cma — Cr
e = =17.7cm
Y tan(Arg) — tan(Apg) (2.1)

XNP = Yematan(ALgp) + Cza = 16.6¢cm

Xeg = Xnp — SMcpg = 13.5em

2.3.3 PERFIL AERODINAMICO

La eleccion del perfil aerodinamico es un paso muy importante en el proceso de di-
seno, es por eso que nos basaremos en perfiles ya usados en diferentes configuraciones
de ala voladoras. Se busco en documentacion los perfiles usados, posteriormente se

analizaron con la herramienta XFRL5, para encontrar el perfil con mejor desempeno
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de acuerdo a la configuracion del aeronave [14]. A continuacién en la Tabla 2.2 se

muestra una lista de perfiles que fueron disenados para alas voladoras.

Tabla 2.2: Perfiles Aerodindmicos

Nombre Abreviatura Descripcién

EPPLER 339 e339 Perfil para alas voladoras

RONCZ marske7 Perfil de bajo arrastre para alas voladoras
Martin Hepperle MH 60 mh60 Perfil para alas voladoras

Martin Hepperle MH 78 mh78 Perfil para alas delta

Para el caso del estabilizador vertical no es necesario realizar un anélisis, con
elegir un perfil simétrico de uso general sera suficiente, por lo que proponemos el

perfil NACA 0008.

2.3.4 ESTUDIOS EN 2D

Este estudio se realizo sobre un moédulo que usa como base Xfoil, con el objetivo de
generar los datos que XFLR5 necesita de los perfiles para realizar posteriormente los

calculos del ala completa, y obtener las principales caracteristicas aerodinamicas.

Primero es necesario definir el rango de nimero de Reynolds dentro de los
cuales el vehiculo volara, para esto es necesario proponer una velocidad crucero,
podemos aproximar un célculo basandonos en algunas suposiciones. Comtinmente
el angulo de ataque de un aeronave en vuelo normal se ubica entre 3 < a < 10,
podemos obtener un valor promedio de C de los perfiles aerodinamicos, pero ya
que los valores que se calculan con Xfoil son considerando un ala infinita, hay que
aproximar el coeficiente que tendra nuestra ala usando la aproximacién de pendiente

de la curva de levantamiento para una ala finita con flechado, descrita por la ecuacion
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[23]

C, ~ AR, (2.2)

1+ /1 + (48)2

de la cual encontramos que para el rango de dangulos de ataque el promedio da un
Cr =~ 0.3, usando este coeficiente en la ecuacion de levantamiento e igualando al
peso del vehiculo mg = %pSCLVf, obtenemos una aproximacién de la velocidad
crucero V. ~ 13.9m/s, la cual consideramos dentro de los requerimientos de disefio

del vehiculo.

Con los datos anteriores y la ecuacién R, = Y€ obtenemos un rango de

180000 < R. < 390000 para el ala y 90000 < R, < 150000 para el estabilizador

vertical, donde la viscosidad cinemdtica v = 1.462107°m?/s y ¢; < ¢ < ¢,.

También es necesario calcular el nimero de Mach de vuelo, este se fij6é a un valor

constante, puesto que es muy pequeno y los efectos compresibles son despreciables.

El Mach se calcula como, Mach = —~ = 0.041, donde p = 101325Pa y v = 1.4

p

P
para el aire. Con los datos que se calcularon anteriormente se procede a realizar el

analisis de los perfiles en 2D, algunas de las graficas polares se muestran en la Figura

2.5.

Eppeler 339 MA 78 14.47% RoNCz
—— T1_Re0.150_M0.04_N9.0 T1_Re0.150_M0.04_N9.0 T1_Re0.150_M0.04_NO.
200 4004} T1_Re0.200_M0.04_N9.0 T1_Re0.200_M0.04_NO.
T1_Re0.250_M0.04_N9.0 T1_Re0.250_M0.04_NO.
T1_Re0.300_M0.04_N9.0 —— T1Re0.300_M0.04NS.
T1_Re0.350_M0.04_N9.0 —— T1Re0.350 M0.04_NO.
—— T1Re0.400_M0.04_N9.0 T1_Re0.400_M0.04_N9.0 T1_Re0.400_M0.04_NO.

4 60 10.08% NACA0008
TL oS

T1_Re0.200_M0.04_N9.0

Figura 2.5: Graficas polares de perfiles.
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2.3.5 EsTUDIOS EN 3D

Primeramente se realiza un estudio con el objetivo de elegir el perfil aerodindmico
adecuado para la aeronave, en otras palabras el perfil que dara las caracteristicas
para una aeronave funcional y estable longitudinalmente. Esto puede saberse en base
a la interpretacion de las gréaficas polares de la aeronave completa. Se realizaron los
analisis en XFLR5 con las caracteristicas que se muestran en la Tabla 2.3. Este
andlisis se realizé con la misma configuracién de aeronave ver Figura 2.6 cambiando

solamente el perfil en cada caso.

Figura 2.6: Configuracion en XFLR5.

Tabla 2.3: Caracteristicas de Estudio

Nombre Valor Descripcion

Vv 14 m/s velocidad del fluido
—10 < a <20 rango de barrido angulo de ataque en grados
0 angulo de derrape en grados

m 0.92 kg masa del vehiculo

Xca 13.5 cm centro de gravedad con SM=10%

Como ya se menciond en el apartado de estabilidad longitudinal la grafica polar
que permite determinar si el vehiculo sera estable es la grafica C,, vs (. Como se
observa en la Figura 2.7, todos los perfiles tienen pendiente negativa, lo cual hace
al aeronave estable, pero solo los perfiles marske7 y mh78 presentan coeficiente de

levantamiento positivo, sobre estos dos elegimos el perfil mh78 ya que el punto de
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equilibrio lo alcanza cuando C), = 0, con a = 7.2 y un C, =~ 0.36 mayor al del perfil
marske7. Esto con el objetivo de que logre levantar el peso de la aeronave a una
menor velocidad.

Cmvs CL
—e339
marske7
mh60
mh78

Cm

CL

Figura 2.7: Gréficas C,, vs C.

2.3.6 ESTUDIO DE ESTABILIDAD

En esta seccién se analizard la estabilidad estatica y dinamica del ala voladora, a
partir de una condiciéon de vuelo establecida. Se analizaron las derivadas de esta-
bilidad obtenidas usando XFLR5. Para verificar el cumplimiento de los criterios de
estabilidad se calcularon de los modos longitudinales y laterales-direccionales del
ala. El primer paso para obtener las derivadas de estabilidad, es el definir un estado
de vuelo simétrico, rectilineo, estacionario y con velocidades angulares nulas. Las
variables que faltan calcular son el angulo de ataque «, velocidad crucero V, y la

deflexion del elevador necesaria para que el ala opere a esas caracteristicas.

Para que el avion permanezca en ese estado de equilibrio, la suma de momentos

y fuerzas deben de cumplir que mg = L y M = 0.

1
L= (CLO + CLaa)—pVQS
2 2.3)

1 (2
M = (Cp, + Crppx 4 Crny. 5e)§pV2Scma

Para encontrar la solucién a las ecuaciones (2.3), es necesaria una combinacion
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adecuada de velocidad, angulo de ataque y deflexion del elevador, si es que existe

tal combinacion se dice que el avion esta longitudinalmente compensado.

XFLR5 en su médulo de estabilidad, realiza la solucién de estas ecuaciones.
En primer lugar se deberan seleccionar las condiciones de vuelo mencionadas an-
teriormente, sin dngulo de derrape (3), asi como también condiciones atmosféricas
a nivel del mar, masa del vehiculo, inercias del vehiculo y posicion del centro de
gravedad (que hasta el momento sigue fijo en Xce=13.5cm). Bajo estas condiciones
se realizé un barrido en el dngulo de deflexién del elevador, con el objetivo de llegar

a la velocidad nominal del vehiculo (14 m/s) obteniendo los siguientes valores.

Tabla 2.4: Avion Compensado

XCG:13'5 cm XCG:127 (@11}
V=13.96 m/s V=14.12 m/s

a=5.934° a=6.182°
0.=0.4° 0e=—0.4°
Cr=0.315 C1=0.308
Cp=0.012 Cp=0.011

XNP =15.8 cm XNP =15.8 cm
SM =7.39% SM =10.03 %

Como se puede observar en la Tabla 2.4, cuando X¢cg = 13.5 cm el margen
de estabilidad es menor al 10 %, esto se debe a que el cdlculo del punto neutro se
realizé sin tomar en cuenta el perfil aerodinamico, esto puede corregirse moviendo el
centro de gravedad a Xcr=12.7 cm, con lo que se obtiene el margen de estabilidad

deseada.
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2.3.7 Mobos

Al igual que un avién convencional, para un ala voladora existen los modos de
fugoide, periodo corto, convergencia en balance, espiral y balanceo holandés. Estos
eigenvalores se calcularon con el software XFRL5, en la Tabla 2.5 se muestran los

siguientes resultados.

Tabla 2.5: Eigenvalores de los modos

Modo Eigenvalores Respuesta

Periodo corto Asp = —8354£15.33i (=047 w, = 17.45rad/s
Fugoide App, = —0.0065 £ 0.894: ¢ =0.007 w, = 0.89rad/s
Convergencia en balance A\, = —13.75 11/, = 0.054s

Espiral Asp = 0.08847 Ty = 7.83s

Balanceo holandés Agr = —0.3395 +6.5397 ¢ =0.051 w, = 6.54rad/s

De lo que se puede concluir:

= El periodo corto es estable rapido y amortiguado, el fugoide también es estable

aunque lento con un bajo amortiguamiento.

= El modo espiral es ligeramente inestable, la mayoria de las aeronaves son ligera-
mente inestables y lo suficientemente lentas para que el piloto pueda reaccionar
ante un angulo de banqueo grande. Para este caso se concluye que es suficien-
temente lento, de necesitar una mejor respuesta se puede lograr aumentando

el angulo diedro del ala, asi como incluir aletas en las puntas del ala.

= El modo de convergencia en balance es estable y rapido, en cambio el balanceo

holandés es estable pero poco amortiguado.
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2.3.8 CALCULO DE COEFICIENTES AERODINAMICOS

Los coeficientes aerodinamicos son utilizados para describir aproximaciones lineales
entre las entradas de control, las fuerzas y momentos aerodinamicos resultantes. En
esta seccion se realizaron dos estudios, el primero para encontrar los coeficientes
principales de las fuerzas y momentos aerodinamicos del aeronave Cp, Cp, Cy, C,
Cm, C,, con respeto a la variacién de los angulos de ataque « y derrape f3, el
segundo para aproximar los coeficientes aerodinamicos generados por las deflexiones

en elevador ¢, alerones d, y timén ¢,, para su posterior uso en la simulacién en

Matlab Simulink.

(a) Célculo de Cr,Cp,Cyy, vs « (b) Célculo de Cy,C,,C; vs

Figura 2.8: Calculo de coeficientes aerodinamicos variando « y .

N i,l !

(a) Célculo de Cj vs d, (b) Célculo de Cp, vs de (c) Célculo de Cy, vs d,

=

Figura 2.9: Célculo de coeficientes aerodindmicos variando deflexiones en superficies

de control.

Las fuerzas y momentos aerodindmicos tienen una relacion con los coeficientes.

L= %pVQSC’L(a) D= %PVQSCD<CV) Y = %pVQSCy(B)

2.4)
1 1 1 (
L= SpV2SbCi(6) M= SpV2SenaCrnla,d.) N = 2pV2SbCu(8,6,)
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2.4 FUNDAMENTOS DE LA AERODINAMICA DEL

ROTOR

El rotor de un helicoptero tiene tres funciones: 1. la generacién de empuje vertical;
2. la generaciéon de empuje horizontal y 3. una forma de generar fuerzas y momentos

para controlar la posicién del helicoptero en el espacio.

El helicoptero o cualquier otro vehiculo de ala rotativa, debe de operar bajo
ciertos regimenes. Estos regimenes son vuelo estacionario, ascenso, descenso y avan-
zar, o incluso es posible que el helicéptero realice maniobras que involucren una

combinacion de los regimenes de vuelo.

Todos los helicépteros pasan una gran parte del tiempo en vuelo estacionario

o hover, por lo cual es necesario entender las bases de su funcionamiento.

2.4.1 ANALISIS DEL VUELO ESTACIONARIO CON LA TEORIA DE

CANTIDAD DE MOVIMIENTO

Este es el régimen de vuelo més simple, su andlisis se realiza bajo las siguientes
consideraciones, el flujo que atraviesa el rotor es unidimensional, cuasi estatico, in-

compresible y no viscoso como se muestra en la Figura 2.10.

Figura 2.10: Flujo en vuelo estacionario.
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La teoria de cantidad de movimiento nos permite una aproximacién lineal del
empuje y potencia del rotor a través de la aplicacién de las leyes de Newton. Este
andlisis conduce a la siguiente ecuacién (2.5) que relaciona el empuje 7" con v; la
velocidad inducida por el rotor, donde p es la densidad del aire, A es el area del
disco, en esta ecuacién se sustituye v; = vy, para denominar que vy y T} es la

velocidad inducida requerida y el empuje en vuelo estacionario respectivamente [20].

T = 2pAv}
e (2.5)
Uh = 2pA

2.4.2 SISTEMA DE PROPULSION COAXIAL

Una de las ventajas de los sistemas coaxiales contra rotativos es que se puede re-
ducir el tamano de los rotores utilizados, asi como también elimina la necesidad
de cualquier dispositivo anti torque como el rotor de cola de los helicopteros. Sin
embargo, la interaccién de los rotores produce un flujo de aire mas complejo que
el de los sistemas uni-rotor, esto significa una pérdida de eficiencia aerodinamica.
Para nuestro caso, eliminar el llamado par motor es de suma importancia cuando el
vehiculo se encuentra en vuelo estacionario [20]. Realizando un andlisis simple con la
teoria de cantidad de movimiento para un rotor coaxial y considerando la distancia
entre planos de los rotores es suficiente para que el rotor superior no interfiera con el

inferior, y que el modelo de flujo es como se muestra en la Figura 2.11. La velocidad

T
Uy = ”2,0—14 (2.6)

donde A es el drea del disco y T es el empuje del rotor superior. Suponemos que la

inducida en el rotor superior es:

contraccion de cono del rotor superior is A/2 con una velocidad de 2v,. Por lo que la



CAPITULO 2. VEHICULO AEREO NO TRIPULADO HIBRIDO 35

v=0

~ Empuje, Tu -

Rotor —
Superior \\

Figura 2.11: Flujo sistema coaxial.

velocidad en la mitad del area interna del rotor inferior es 2v, + vi. En la mitad del
area exterior la velocidad inducida es v;. Se asume que la velocidad en la contraccién
de cono del rotor inferior es uniforme y con velocidad w; y que el empuje en los dos

rotores es igual, se llega a la relacién.

34+ V17
v = (+T\/_))vu — 0.56160, (2.7)

por lo que la potencia inducida en el rotor superior es P, = Tw, y para el rotor
inferior P, = T'(v, + v;) = 1.5616v,. Por lo que la potencia total del sistema es
P.owr = 2.5616Tv,. Esta se compara con P, = 27w, potencia requerida por dos
rotores operando separados. Esto significa que si el factor de interferencia r;,; se
define como la razén de las potencias

Pcoaz
int = = 1.281 2.8
Fint P2r ( )

lo que significa un 28 % de incremento en potencia requerida por el sistema coaxial
en comparacion de dos motores separados. Lo cual esta cerca de los valores experi-

mentales k;,; ~ 1.16.
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2.4.3 ANALISIS DE ASCENSO CON LA TEORIA DE CANTIDAD DE

MOVIMIENTO.

Es importante que un vehiculo de ala rotativa tenga un buen desempeno en ascenso,
asi como también el garantizar tener la suficiente cantidad de potencia para mantener

el ascenso en un rango de alturas.

Al igual que con el vuelo estacionario se puede aplicar el mismo analisis, como
se observa en la Figura 2.12 la velocidad del flujo en la parte superior del cono sera V,
conocida como la velocidad de ascenso, tomando esta en consideracion tenemos que
la velocidad a través del disco sera V. 4+ v; y la velocidad en la contraccion del flujo

serd, V, + 2uv;.

Figura 2.12: Flujo en Ascenso.

Tomando en cuenta lo anterior y realizando el analisis esto nos lleva a la ecua-
cién (2.9); donde se puede observar que cuando V. = 0 nos lleva la ecuacién en el

régimen de vuelo estacionario [20].

T = 2pA(V. + vi)v; (2.9)

2.4.4 CALCULOS

En esta seccion se realizaron los calculos referentes al vuelo vertical en base a los

datos del motor coaxial obtenidos del fabricante que se muestran en la Tabla 2.6.
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Tabla 2.6: Datos del motor Fabricante

Simbolo  Valor Descripcién

M, 80 g Masa del motor

P, 375 W  Potencia de consumo maxima

V 11V Voltaje de operacion

Win 11500 Maéximas revoluciones por minuto
T, 1.32 Kg Empuje de prueba a 231 W

De las ecuaciones descritas en las secciones anteriores podemos calcular, parame-
tros utiles como la velocidad maxima de ascenso, velocidad y potencia inducida
requerida en vuelo estacionario, eficiencia del sistema de propulsion. Usando ecua-
cién (2.5) para calcular la velocidad inducida en vuelo estacionario donde T}, =
mg = (0.92K¢)(9.81m/s), A = m(0.125m)? es el drea de las hélices sugeridas
por el fabricante, obteniendo como resultado v, = 8.53m/s y la potencia induci-

da Ph = Thvh = 112.15W.

Debido a que los datos de las pruebas que realiza el fabricante son empuje
estatico, se calcula la velocidad y potencia inducida con la ecuacién (2.5) usando 7,
dando los resultados de velocidad y potencia inducida de prueba respectivamente

v, = 10.18m/s y P, = T,v, = 133.91W. Para calcular la eficiencia del sistema de

propulsién se tiene que e = Linducida — 133.91

Piotal 231 0-58, lo que Signiﬁca que el sistema

con la hélice recomendada tiene una eficiencia del 58 %. Suponiendo que la eficiencia
es constante, la potencia inducida maxima es igual P;,, = P,,e = 217.38W , tomando
como esta la mayor potencia que se puede transmitir al aire, lo usaremos para calcular

la velocidad de ascenso maxima, dada por la ecuacién.

(P2, — PY)on

=12.1 2.1
PP, 3m/s (2.10)

Ve =
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2.4.5 MOMENTOS Y FUERZAS EN VUELO ESTACIONARIO

Ha continuacién se explicaran las fuerzas y momentos que permiten el control y
funcionamiento en modo de vuelo estacionario, y las superficies involucradas. Las
superficies aerodinamicas del vehiculo producen fuerzas de levantamiento y arrastre,
las cuales se deben a dos contribuciones: la primera por la velocidad del viento a ser
desplazado el vehiculo V., y la segunda por el flujo de aire inducido por la hélice V,,,
existe bibliografia que modela el comportamiento del flujo [30], [22]. En este trabajo

usaremos un modelo sencillo tomando las siguientes consideraciones:

= Las fuerzas de levantamiento y arrastre generadas son despreciables.

» Las fuerzas aerodinamicas son generadas por las deflexiones de las superficies

de control que se encuentran dentro de la regién del flujo de la hélice.

= El flujo generado por la hélice permanece paralelo al eje xy.

Los momentos generados por el flujo de la hélice son funciones de la velocidad indu-

cida (V},) y las deflexiones en alerén (d,), elevador (6.) y timén (d,).

0
e

z
(a) Control en angulo de alabeo (b) Control en dngulo de ca-

beceo

Figura 2.13: Control en vuelo estacionario.

Se realizo una aproximacién de los momentos aerodinamicos que se generan

en vuelo estacionario con la herramienta XFLRS5, considerando un flujo uniforme



CAPITULO 2. VEHICULO AEREO NO TRIPULADO HIBRIDO 39

generado por la hélice véase Figura 2.13, el cual cubre partes de las superficies de
control del tamano del diametro de la hélice. Tomando esto en consideracion solo se
analizaron las superficies que son afectadas, dejando el angulo de ataque « fijo en
cero y realizando un barrido de angulo para las deflexiones d., d,., d,, se obtuvieron las
graficas de los coeficientes C}(6,), Crn(0e), Cn(6,), para los momentos aerodindmicos,

en la Figura 2.14a se puede apreciar los estudios.

(a) Célculo de C,,(0y) (b) Célculo de C;(d,) (c) Célculo de Cy,(de)

Figura 2.14: Célculo de Coeficientes.

Las ecuaciones (2.11) describen los momentos generados para el vuelo estacio-
nario, donde V, es la velocidad inducida por la hélice

1 1 1
Ls, = 5V SbCi(8) Mo, = SpVyScnaCun(6e) No. = SpVSHC,(6,)  (2.11)

2.5 DiseNo EN CAD

Una vez que se ha obtenido el perfil del aeronave y la configuraciéon completa para
el aeronave, se cre6 un modelo en SolidWorks ver Figura 2.15, con el objetivo de
distribuir los sistemas que conforman la aeronave que se muestran en la Tabla 2.7, de
tal forma que el centro de gravedad de la aeronave sea colocado donde fue calculado.
Ademas este software es capaz de calcular los momentos de inercia de la aeronave

entorno a su centro de gravedad.
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V
Figura 2.15: Modelo CAD del VANT.

Tabla 2.7: Componentes

Cantidad Descripcion Peso total
1 Estructura vehiculo 300 g
1 Auto-piloto Pixhawk 80 g
1 Motor coaxial 100 g
2 Drivers motor Brushless 80 g
3 Servos 60 g
1 Bateria LiPo 2200 300 g
Total 920 g
I, I, I.. 0.017471  —0.0001  0.000788
"=\ 1, I, I. | =] —00001 0.009417 —0.000016 (2.12)

I, I, I. 0.000788 —0.000016  0.026549



CAPITULO 3

ECUACIONES DE MOVIMIENTO

Para poder desarrollar y probar el adecuado funcionamiento de algoritmos de control
y seguimiento de trayectoria, es necesario el obtener un modelado matematico del

sistema. Para ello es necesario en primer lugar plantear algunas consideraciones.

= Modelo de la Tierra: Se considera a la Tierra plana.

» Modelo de la Atmésfera: La atmdsfera estd en calma (no hay perturbaciones

de viento).

= El avion es un cuerpo rigido, simétrico y con los motores fijos.

El modelado tri-dimensional usa una representacién de la orientacién del vehicu-
lo en cuaternios. Los cuaternios al igual que los angulos de Euler permiten representar
la orientacion del vehiculo en tres dimensiones, pero a diferencia de los angulos de
Euler estos no presentan singularidad en el angulo de cabeceo 6 = 47, lo cual es de

gran importancia cuando el vehiculo opera en vuelo estacionario en el cual alcanza

us

la orientacion 6 = 5

41
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3.1 SISTEMA DE EJES

Antes de poder desarrollar las ecuaciones que describan el movimiento de la aero-
nave es necesario definir un sistema de ejes de referencia que describan posiciones,
velocidades y rotaciones. En dinamica de vuelo, existen tres sistemas de ejes muy

usados:

» Ejes tierra [x., ye, ze|, este eje estd fijo en la tierra. En este sistema de ejes se
ha adoptado la convencién NED (norht, east, down) es decir el eje x, apunta

hacia el norte, . apunta hacia el este y 2z, apunta hacia el centro de la tierra.

= Ejes cuerpo [xy, yp, 23], tipicamente se encuentra fijo en el cuerpo aerodindmico
de interés, cuya orientacion es eje x; en direccién a la nariz del aeronave, v,
apuntando hacia el lado derecho de la aeronave y z, apuntando hacia la parte

inferior del aeronave.

» Ejes viento |2, Yuw, 20|, este eje estd definido con la orientacién del viento, el
cual tipicamente es rotado por los angulos a y 8 con respecto al eje cuerpo,

conocidos como angulo de ataque y angulo de derrape.

Ze

Figura 3.1: Sistemas de Ejes.
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3.1.1 AnNcuLOS DE EULER

En la literatura los angulos de Euler son extensamente usados para representar la
orientacion de una aeronave. Tomando como referencia la nariz del vehiculo apun-
tando hacia el norte (Eje tierra en z.), el lado derecho apuntando hacia el este (Eje
tierra en y.) y la parte inferior del fuselaje apuntando hacia abajo (Eje tierra en z.),
cada angulo de Euler es una rotacién en cada uno de los ejes descritos. El orden
de las rotaciones no es conmutativo, por lo que se usa el siguiente orden ver Figura
3.2. Primero el vehiculo es rotado sobre el eje z, un angulo v, llamado el angulo
de guinada, después el vehiculo rota sobre el nuevo eje y4 que se cred de la primer
rotaciéon en un angulo 6, llamado dngulo de cabeceo, la tltima rotacién es sobre el
nuevo eje . creado por las dos rotaciones anteriores, en un angulo ¢ llamado angulo

de alabeo, llegando asi al eje cuerpo de la aeronave.

Figura 3.2: Angulos de Euler.

3.2 PARAMETROS Y DEFINICIONES

El movimiento de una aeronave es descrito en términos de fuerzas, momentos, velo-

cidades angulares y lineales y orientaciones tomados con respecto a un cierto sistema
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de ejes. Por conveniencia es preferible elegir el eje del cuerpo. En la Tabla 3.1 defi-

niremos los parametros usados en el desarrollo de las ecuaciones de movimiento.
Tabla 3.1: Variables.

Variable Vector Descripcion

T Posicion axial

<
'-U

Posicién lateral

Posicién normal

N

Fuerza axial
F Fuerza lateral

Fuerza normal

Momento de alabeo
Momento de cabeceo

Momento de guinada

Velocidad angular alabeo

SIS S
<

Q Velocidad angular cabeceo

<

Velocidad angular guinada

Velocidad lineal axial

Velocidad lineal

N

S
-

Velocidad lineal normal

angulo de alabeo

angulo de cabeceo

< < o | =
KA

angulo de guinada

Cualquier operacién entre vectores debe ser realizada en un mismo sistemas de
ejes, de lo contrario el resultado de tal operacién sera erréneo. Debido a esto y que
existen parametros como la posicion del vehiculo descritas en el eje tierra y velocidad
lineal (U) y angular (€2), que se miden en el eje del cuerpo, es necesario definir una
forma en la cual transformar estos pardmetros de un sistemas de ejes a otro, para

eso aplicamos una matriz de transformacion.
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it

4
Ye </Rb

e
Ze

Figura 3.3: Transformaciones.

Definimos la matriz R; como la matriz que transforma cualquier vector expre-
sado en ejes de cuerpo a su equivalente en ejes tierra véase Figura 3.3. Esta matriz
de transformacion es formada por el producto de tres matrices de rotacién en la

secuencia estandar —¢, —6, —1:

CoCy  SeCySp — SyCh  SeCyCe + SySe
RZ = CoSy  SHSySe + CyCp SeSyCyp — CyS¢ (31)
—Sp CQS¢ CQC¢

donde los simbolos s, y ¢, representa sin(\) y cos(\) respectivamente.

La matriz de transformacién R® compuesta por el producto de matrices de
rotacién en secuencia inversa v, 6, ¢. Es la inversa de R = (R¢)™! = (R¢)T y también
es igual a su transpuesta. Por lo que la matriz Rf y su transpuesta (R{)’ pueden
transformar cualquier vector de un sistema de ejes a otro. Ejemplo siendo A un
vector en ejes tierra es posible obtener su equivalente en ejes cuerpo A® realizando

la operaciéon A’ = (R{)T A¢ y viceversa A¢ = R A"
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3.2.1 RELACION DE ROTACIONES

Un vector unitario puede cambiar solo su direcciéon no su magnitud, si se le
es aplicada una rotacion. Esto se puede apreciar en la Figura 3.4 la cual muestra
que las tasas de cambio de los vectores de los ejes del cuerpo como resultado de una
velocidad angular €2, donde cada vector unitario de velocidad es ortogonal al vector

unitario de orientacién [9]. Los cuales estan dados por

j]b:QX[Eb
Uy =2 X yp (3.2)
Zb:QXZb

donde €2 es la velocidad angular de los vectores unitarios xy, ¥, 2, €n el mismo marco

de referencia. Una forma alternativa para el producto cruz es una multiplicacién de

Tq

Tp

Up

b Up

2

Figura 3.4: Rotacion del Vehiculo.

una matriz con un vector

Qxv=5Q)u (3.3)
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donde las tres componentes del primer vector €2 se ordenan en la matriz antisimetrica

S(Q)

Q, 0 —-Q, Q
Q=1 Q, - S = 0, 0 —Q, (3.4)
Q, -Q, Q 0

por lo que la ecuacién (3.2) puede ser reescrita como sigue

ib == S(Q)l‘b
g = S(V)yy
Zb = S(Q)Zb

cuando se ensamblan en una matriz y se expresa en ejes tierra, se convierte en la

expresion de tasa de cambio de la matriz de transformacién R

RS = S(Q°) RS (3.5)

3.3 CINEMATICA DEL VEHICULO

En esta seccion se derivan las ecuaciones cinematicas o de navegacion del vehiculo

[10].

3.3.1 ECUACIONES DE POSICION

El cambio de posicion con respecto a los ejes tierra es igual a la velocidad expresada

en ejes tierra.

d
_Pe — U€

dt

e ur (3.6)
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Ya que en practica las velocidades que se conocen son las del cuerpo, es nece-
sario expresar esta ecuacion en términos de velocidades en eje cuerpo, usando una
matriz de transformacién que permite el llevar las velocidades del eje cuerpo al eje

tierra, dicha matriz hace uso de los angulos de orientacion.

xe U
g | =Ri| o (3.7)
2€ w?

3.3.2 ECUACIONES DE ORIENTACION

En esta seccion se derivaran las ecuaciones que relacionan los cambios de orientacion
entre el eje cuerpo y los angulos de Euler. Las velocidades angulares en el cuerpo del

vehiculo pueden representarse mediante la siguiente ecuacion.

d
Q=Ko 3.8
o (3.8)

donde K se define conoce como la matriz de Euler
1 0 — sin(0)
K=10 cos(¢) cos(f)sin() (3.9)
0 —sin(¢) cos(f) cos(v)

3.4 DINAMICA DEL VEHICULO

3.4.1 ECUACIONES DE CANTIDAD DE MOVIMIENTO LINEAR

Aplicando la segunda ley de Newton, en un marco de referencia inercial de ejes tierra

se tiene la ecuacién.
due
dt

F*4+mG® =m (3.10)
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donde la sumatoria de las fuerzas que actian sobre el vehiculo estan descritas por el
vector F¢ = [X¢ Y Z°T mas el vector de la fuerza de gravedad mG® = m/|0, 0, g]7,
donde m es la masa del vehiculo y g es la constante gravitatoria. La forma equivalente
de la ecuacion en los ejes del cuerpo, la cual es mas conveniente para fines practicos
se obtiene usando la matriz de transformacién, y realizando algunas manipulaciones.
< (mu)

= m(R;U 4+ ReU)
R

REFP +mG® =m

Ub + S(Q°)ReUY) (3.11)

(
= m(R{U® + 5(2°)U°)
REFY + mGE = m(RUY + Q° x U°)

multiplicando por la matriz de anti-transformacién R®

F' + mRG® = m(U® + Q° x U) (3.12)

3.4.2 ECUACIONES DE CANTIDAD DE MOVIMIENTO ANGULAR

Aplicando la segunda ley de Newton en su forma angular, en un marco de referencia

inercial de ejes tierra se tiene la ecuacién

dH®
M =

dt (3.13)
H® = I°Q° + I

donde el vector h es cualquier momento angular generado por hélices o turbinas en

el vehiculo, ahora para obtener la ecuacién equivalente en ejes cuerpo se aplica el
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mismo procedimiento.

RoM® = S (my)
— R{HY + ReH®
— REHY + S(Q°) Ry HY (3.14)
— RYHY + S(Q°)H*
— RyHY 4+ Q° x H®
multiplicando el resultado final por R’ obtenemos la ecuacién de movimiento angular

en ejes cuerpo es

MP = 1°Q0 + QF x (I°Q° + ) (3.15)

la ecuacion anterior se conoce como la ecuacién de momentos.

3.5 FUERZAS AERODINAMICAS

Las fuerzas aerodinamicas actiian sobre el eje del viento, como ya se defini6 es
rotado por los angulos a y 5. La matriz que transforma del marco del cuerpo a ejes

del viento es expresada por la matriz 7},".

cos(a) cos(fB) —sin(B) sin(a) cos(f)
T,' = | cos(a)sin(B) cos(B) sin(a)sin(B3) (3.16)

—sin(«) 0 cos(a)

3.5.1 EJES DE ESTABILIDAD

A diferencia de los ejes del viento los ejes de estabilidad consideran que no existe
angulo de derrape es decir § = 0, con lo que se simplifica el calculo de las fuerzas
aerodindmicas de levantamiento (L), lateral (Y') y arrastre (D), el cual se encuentra
rotado por un angulo « respecto al vehiculo, denominado angulo de ataque como se

muestra en la Figura 3.5. Es necesario definir una transformacion para trasladar el
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y Zb

Figura 3.5: Fuerzas Aerodinamicas.

vector de fuerza en ejes de estabilidad a ejes cuerpo, usando la matriz de rotacion

T?.

S

cos(a) 0 —sin(a)
T = 0 1 0 (3.17)

sin(a) 0 cos(«)

Tomando en consideracion los signos, se realiza la sumatoria.

F, -D
E, |=T| v (3.18)
. L

Realizando las operaciones y sustituyendo valores

X T+ F, T + Lsin(a) — D cos(«)
Yy | = F, = Y (3.19)
Z F, —Dsin(a) — Lcos(a)

donde T es el empuje generado por el motor, L = %pVQSCL(Oz) yD = %pVQSC'D(a)
son funciones que dependen de V' velocidad del viento, p densidad del aire, S super-
ficie alar, C(a) y Cp(a) funciones de coeficientes de levantamiento y arrastre que
dependen de «, mas adelante esta simplificacién sera usada para la obtencion de los

algoritmos de control.
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3.6 RESUMEN

Con el objetivo de simplificar la notacién de los pardmetros usados en las ecuaciones

de movimiento. Proponemos la siguiente notacién estandar.

x u P X L
Po=|y [U=] v [Q=|q |:F=|Y |:M=]| M
z w r A N

Agrupamos las variables en el vector de estado E(t) = [x,v, 2, ¢, 0,0, u,v,w,p, q,7]".
Las fuerzas X,Y, Z y momentos £, M, N aerodindmicos dependen de las deflexio-
nes en las superficies de control, velocidad y empuje del motor. Por lo cual se define
E =T, 6,,0.,6,]T como el vector de control, esto se puede visualizar en la Figura 3.6.

El vector de estado E(t) es gobernado por 12 ODEs. Usando la notacién simplificada

ybava}/aCLM $b,U7X,p,£

2w, 2,1, N

Figura 3.6: Variables en cuerpo.

las ecuaciones se escriben como.
T CoCy  SeCySp — SyCg  SeCyCh + SypSe U

U | = | oSy SeSpSe + CypCs  SeSyChp — CpSe v (3.20)

z —Sp CoS¢ CoCy w
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ng 1 spse/co Sece/co D
9 = 0 Cé —54 q (3.21)
¢ 0 sy/co Co/Co r
U — Sy X rv — qw
1
v | =9 seco | T+ - Y |+ | pw—ru (3.22)
w C4Co A qu — pv
p chcpr + InyT + IszQ - Izrpq - Izyq2 - [zzqr + E
q = (Ib)il g PT — ]xyqr - IszQ + ]zzp2 + Izypq + Izzp’r + M (323)
7‘0 Ixqu + [:J:yq2 + [xzqr - [yxp2 - [yypq - [yzpr + N
]zx Ia:y I:cz
b _
"= [yar [yy ]yz
[zx [zy [zz

3.7 CUATERNIOS

Los angulos de Euler son una forma intuitiva de representar la orientacion del vehicu-
lo en el espacio; sin embargo, esta representacion presenta singularidades en 6 = +-7.
Cuando el vehiculo alcanza estos puntos, nariz hacia arriba o abajo, ocurre una
pérdida en un grado de libertad con lo cual no es posible determinar correctamente
la orientacién. Los cuaternios por el contrario no presentan esta singularidad sin
embargo su representaciéon de las rotaciones no es intuitiva, haciéndolos dificil de

interpretar.

Un cuaternio es una extensién de los niimeros complejos, consta de cuatro
elementos Q = qo + iq1 + jg2 + kqsz donde o es la parte real y ¢ = [q1, 2, g3]* es

el vector que contiene la parte imaginaria. Considerando que una rotaciéon puede
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interpretarse como la composicién de un eje de giro A = [v1, vo,v3] € R y dngulo

¢ € R, podemos obtener el cuaternio que representa esa rotacion:

S
~—

Q0 cos (

~—

Q1 v1 sin

(3.24)

Qo Vg Sin

e N N N Y
S S NS
SN—

~—

-4
s
w0
.
=

q3

3.7.1 EQUIVALENCIAS

La matriz equivalente de transformacion en cuaternios de acuerdo a la férmula de

Rodriguez [31], es la siguiente matriz.
Ry = I+ 290S(q) + 25(q)°

donde I; € RG#) eg la matriz identidad, al realizar las operaciones nos queda la

siguiente matriz.

1-2(2+¢) 2(ae2 — 9003) 2(0002 + ¢103)
RZ = 2(611(12 + QOQ3) - 2(61% + qg) 2((12613 - QOQ1) (3-25>
2(1gs — 002)  2(qoq1 + ¢2q3) 1 —2(q? + ¢3)

la dindmica de los cuaternios esta descrita por la ecuacién

. j 1 —q"
q qol3 + S(q)

es posible escribir la ecuacién (3.26) como la ecuacién (3.27), la cual sustituye a la

ecuacion (3.21).

do 0 —p —q —r o

] 1 0 ro -

q1 _ 5 p q q1 (3'27>
Go q —r 0 p q2

43 r q —p O q3
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basandonos en las igualdades anteriores, las ecuaciones de movimiento que se modi-

fican son las ecuaciones (3.20) y (3.22), quedando expresadas en cuaternios.

x 1-2(¢5+a3) 2(0q2 — q043)  2(qog2 + q143) u
y | = 2(qg2 +qog3) 1—2(¢7 +35) 2(q203 — qoq1) v (3.28)
z 2(q19s — q0q2)  2(qoq1 + q2q3) 1 —2(qf + ¢3) w
U 2(q193 — 9042) X T — qu
v | =9 2(qq +qq) |+ % Y | +| pw—ru (3.29)
w 1—2(q7 + ¢3) Z qu — pu

el resultado es un vector de estado E(t) = [z, v, 2, q0, 41, G2, g3, U, v, W, p, q, ] gober-

nado por 13 ODEs sin singularidades.



CAPITULO 4

NAVEGACION DEL VEHICULO AEREO

NO TRIPULADO HIBRIDO

En esta seccidn se presenta el andlisis de diferentes estrategias de navegacién aplica-
das al VANT hibrido. En la literatura existen varias estrategias, las cuales se pueden
agrupar en dos categorias: controlar la dinamica de rotacion y controlar la dindmica
translacional del vehiculo (posicién y velocidad) [21], [12], [11]. En el segundo caso es
un problema comunmente atacado con un cuerpo rigido, y pueden tener diferentes
objetivos de control, por ejemplo la estrategia de control del sistema puede esta-
bilizarse en modo de vuelo estacionario (attitude stabilization), forzar al sistema a
permanecer en una orientacion deseada, o forzar que el vehiculo siga una trayectoria
deseada (attitude tracking). En nuestro caso la trayectoria que debe de seguir el

VANT para realizar las transiciones entre vuelo estacionario-crucero y viceversa.

4.1 ESQUEMA A BLOQUES DEL CONTROL

A continuacién se muestra el esquema usado para el control del seguimiento de tra-
yectoria, en el esquema se muestra los bloques de control de posicién, este bloque
necesita la trayectoria deseada del vehiculo, para generar el vector de fuerza nece-

sario para seguir dicha trayectoria, este vector se transforma mediante el bloque de

56
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extraccion en un cuaternio deseado (@) y un empuje (7') como se muestra en [28].
El control de orientacion, es el responsable de calcular las deflexiones de las super-
ficies de control A = [d., 4, 6,7, para que el vehiculo permanezca en la orientacién
deseada(Qq). Por lo que al combinar los dos bloques de control calculamos el vector
de entradas = = [T, 0, 0,4, d,]7 del vehiculo, necesario para controlarlo. Mas adelante

se especificara el funcionamiento de los bloques.

P,U
P F T Q,
GBI 057155} Fxt VANT
Posicién
A
Qa

Control
Ori-

entacion

Figura 4.1: Diagrama a bloques del Control.

4.2 CONTROL ADAPTABLE PARA ORIENTACION DEL

VEHICULO

En capitulos previos, se remarco que existen dos contribuciones en la dindmica rota-
cional del vehiculo, debidas a la hélice, y a la velocidad del aire en el vehiculo. Es facil
observar que cuando el vehiculo se encuentra en modo vuelo crucero, necesitara de
una menor deflexion en la superficie de control para generar un momento equivalente
al que necesitaria en modo estacionario. Esto implicaria el conocer la efectividad de
las superficies de control en ambos modos para poder usar diferentes pardametros
dependiendo del modo de vuelo, la mayoria de las veces esto no es posible, debido
a que existen muchos factores que hacen variar al modelo. Es por esto que existen

técnicas como el control adaptable que fueron disenadas en circunstancias donde
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los parametros son desconocidos o varian lentamente. Estas incertidumbres en la
dindmica del sistema deben de caracterizarse por un conjunto de constantes desco-
nocidas, las cuales se estiman en base a el conocimiento del estado del vehiculo, y las
entradas el sistema. Lo cual implica que el diseno de un control adaptable requiere
de un gran conocimiento de la estructura del sistema a controlar. En la Figura 4.2

se muestra el diagrama a bloques de las partes que consta el control de orientacién.

m ,Q
Qa Llodeld C'le e Error Q VANT @
Referencia
A Ley
Q,, Q. Adaptable
Control
Ori- ~
entacién T,Q,0

Figura 4.2: Diagrama Control de orientacion.

4.2.1 PARAMETRIZACION DEL MODELO DINAMICO

En esta seccién se simplificara la dinamica rotacional de vehiculo, con el objetivo de

facilitar la estimacién de los parametros, y la obtencién del control.

Se puede notar de las ecuaciones de momentos, que para un vehiculo simétrico
se obtienen las ecuaciones.

(Tyy—Iz2)qr+L

p Iy
. — (Izz_lzz)pT+M 41
q Iy ( )
7‘, (Izz—Iyy)p(H'N
I,

Note que para los métodos de estimacién, la linealidad en los parametros estimados
es un requisito, asi como también debe considerarse el costo computacional que cau-
sard el estimar los parametros. Es por eso que se debe modelar con la menor cantidad
de parametros posibles. De la literatura se sabe que las principales contribuciones

a la dindamica rotacional son los momentos aerodindmicos y en menor medida los



CAPITULO 4. NAVEGACION DEL VEHICULO AEREO NO TRIPULADO HIBRIDO 59

efectos giroscépicos los cuales pueden ser despreciados. Los momentos aerodinami-
cos dependen principalmente del angulo de ataque, derrape y las deflexiones en la
superficie de control, es por eso que proponemos la siguiente parametrizacion de la

dindmica rotacional, descrita en la ecuacién (4.2).

p 191 + ‘7279250,
g | =1 U3+ V29,06 (4.2)
7 95 + V21960,

En el modelo descrito las ¢ impares ayudan a identificar efectos como el error en las
deflexiones de superficies, las pares son las constantes de efectividad de las superficies
de control y V es el flujo de viento dominante sea V o V,,. El cual puede reescribirse

en su forma vectorial como sigue.

Q=0+ V20,A (4.3)

donde C; = (91,93,95)T vy A = (84,0, 6,)" son vectores y Cy es la matriz diagonal

de parametros desconocidos de efectividad de superficie de control.

9y 0 0
Co=| 0 9, 0 (4.4)
0 0

4.2.2 MODELO DE REFERENCIA

El modelo de referencia es elegido conforme al comportamiento deseado en el sistema
que se quiere controlar. Debido a que el sistema usado en la obtencién de la dindmica
del vehiculo es de segundo orden, el modelo de referencia también es disenado de

segundo orden.

El modelo de referencia para el cuaternio (Q,,) esta relacionado con las velo-
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cidades angulares (£2,,) como se muestra en la ecuacién (3.26)

. ‘m 1 __TY,;
On=| | = . 4 o (4.5)
(jm QmOIS + S(q_m>

El modelo de referencia de velocidad angular esta definido como
Qm = _QCanm + WTZLQemd (46)

donde ( y w, son la constante de amortiguamiento y frecuencia natural en un sistema
de segundo orden, el termino @.,,q €s la parte vectorial del cuaternio de error entre

el cuaternio del modelo de referencia (Q,,) y el cuaternio deseado (Qg).

4.2.3 DEFINICION DEL ERROR Y SU DINAMICA

En esta seccién, se deriva el error de orientacién en cuaternios, asi como su
dindmica para su posterior uso en el desarrollo del control. El cuaternio de error en
orientacién (Q.) es definido como la rotacién entre la orientacién actual del vehiculo
(Q) y el cuaternio de referencia (Q,,), por lo se puede expresar con la multiplica-
cién @, = Q. ® Q. Para obtener el error simplemente se tiene Q). = @,, ® Q*, al
usar identidades para la multiplicaciéon de cuaternios es posible escribir el error de

orientacién como
= +qla
qe0 = QoGm0 + G m (4.7)
Qe = —qmoq + qoqm — S(q_)q_m
Para rotar entre marcos de referencia definimos la matriz R, la cual rota entre el
marco del modelo de referencia y el marco de orientacién actual del vehiculo. La

diferencia de orientacion entre estos dos marcos es el cuaternio (Q.), por lo que la

matriz de rotacién esta definida como.
R = I3 + 24005(2.) + 25(.)? (4.8)
Dadas las ecuaciones anteriores, la dindmica del error se puede definir como

. =T
. qe0 —q,
Qe = . = ¢

1 -
5 (R, — Q) (4.9)
QE Qe0]3 + S(Qe)
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4.2.4 ESTRATEGIA DE CONTROL RECURSIVA PARA ORIENTACION

(BACKSTEPPING)

La estrategia del control esta basada en la teoria de Lyapunov. Debido a que el
sistema es subactuado, se usa el método de control recursivo (backstepping) para
llevar el error de actitud del vehiculo a cero siguiendo las velocidades angulares
deseadas. Proponemos la siguiente funcion candidata de Lyapunov

1
Y, = 5@3@ (4.10)

al diferenciarla nos da como resultado

: 1 -
V=g~ 5(5(@) + geols) (R — Q)

la cual es obtenida de la ecuacion (4.9), la meta es que la derivada de la funcién de
Lyapunov sea V; = —k13? . donde k; es una ganancia escalar positiva. Para cumplir
con este requerimiento proponemos una velocidad angular comandada (£2.) definida
como

Qc = le(s((je) + QGO]3)_1(je + RQm (411>

por lo tanto

. 1 _
V) = —queTq_e + CLTQ(S((?@) + Geol3)$2 (4.12)

donde € es la entrada virtual

Q=0.-9 (4.13)

Sea la nueva funcién candidata de Lyapunov.

1 I
Y, = 5@3@ + §QTQ (4.14)

Al diferenciar y sustituir la dinamica rotacional reducida Q=0Q.—C;, —V20,A nos

queda.
VQ = ng(je + (Qc - Cl - VQCZA)TQ (4.15)

de la ecuacion de la dindmica del error.
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. 1 - . _ ~
Vo = —k1qL Ge + chﬁ(S((je) + GeoI3)Q + (Q. — O — V2O, A)TQ (4.16)

Para que el sistemas sea asintéticamente estable, el control se elige como

~ 1 . 1
02_1<k29 + §(q60[3 - S(Qe))@e + Qc) - chlcl (417)

1
A - W
donde ko es una ganancia escalar positiva. Por lo que al introducir el control, la
funcion queda como

Vs = k1@’ Ge — k2Q7Q (4.18)

dando como resultado un sistema asintdoticamente estable.

4.2.5 ESTIMACION DE PARAMETROS

Hasta este momento asumimos que conocemos las fuerzas aerodinamicas que actian
sobre el vehiculo, lo cual no es posible en la practica. Es por eso que surge la necesidad
de estimar estos parametros desconocidos por medio de técnicas de estimacion, que
se basan mediciones de variables y estados del sistema para su célculo, para esto
es necesario un conocimiento detallado de la estructura dindmica del sistema. A
continuacion se hara el uso del método del gradiente, para la estimacién en tiempo
real de los parametros. Este método no asegura convergencia de los parametros, pero

permite que exista un comportamiento asintotico en la ley de control.

De la ecuacién (4.17), definimos A, = ¥TT como la entrada de control coman-

dada, donde ¥ es la matriz de variables conocidas definida como

-1 0 0
0O -1 0
0o 0 -1
U= (4.19)
S1 0 0
0 S9o 0




CAPITULO 4. NAVEGACION DEL VEHICULO AEREO NO TRIPULADO HIBRIDO 63

donde s1,52 v s3 son elementos del vector S

S1
1 ~ 1 .
S = So - W(kég + 5((]60[3 - S((je))qe + QC) (420)
53

T es definido como el vector de parametros desconocidos

(4.21)

S E g S ES S S S

La entrada de control real es A = U7Y donde T es conformado por los parametros

estimados, a continuacion definimos el error en la entrada de control como

A=A —-A
A=v"yr —oTY (4.22)
A=0TT

tomando en cuenta el error en la entrada de control, la ecuacién (4.16), puede rees-

cribirse.

V=—kq g+ Q_T%(S(@e) + qeol3)Q+ (2 — Cr = VPCy(A.— A)TQ (4.23)
lo cual reduce la ecuacion a

V= kg g — kbQTQ+ V20T CuT T (4.24)
Por los que redefinimos la funciéon de Lyapunov como

V= %(IZ% + %QTQ + %TTAng“T (4.25)

donde A € R es una matriz diagonal de ganancias definida positiva y Cs es una

matriz diagonal de parametros desconocidos de tal manera que Co¥? = W7Cy, por
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lo que es definida como.

95 0 0 0 0 0
09 0 0 0 0
0 0 9% 0 0 0
Cs = (4.26)
0 0 0 9 0 0
000 0 0 94 0
00 0 0 0

Para esta técnica de estimacion, los parametros deben de variar lentamente, por los
que podemos suponer que C3 es constante y que T = —7T. Bajo estas condiciones,

la derivada de la ecuacién (4.25) puede escribirse como

V= kgl — QT+ V2OTUTO,T - TTALOLT (4.27)

factorizando

V= kg g — kQTQ+ (V20O — A7) 05T (4.28)
Para cancelar los factores, la ecuacion para la estimacién de los pardmetros es

A

T = VZATQ (4.29)

resultando

V= kg g — k70 (4.30)

4.3 MODELO EN 2-D

El modelado matematico en 3-D es complejo y dificil para desarrollar un control
de transicién. Es por eso que se propone desarrollar un modelo en 2-D del vehiculo
que describa la dindmica esencial. Dado que la transicion sera efectuada solo en una
direcciéon, la dimensién extra no es necesaria, con lo cual permite un analisis mas
simple para los controladores. Las fuerzas que actiian sobre el centro de masas del

vehiculo en un marco de referencia bidimensional son mostradas en la Figura 4.3.
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p
Figura 4.3: Fuerzas en vehiculo.

La dimension p denota la distancia recorrida en la direccién en el plano horizon-
tal, el vehiculo siempre realizara la transicion en este eje. La dimension A representa
la altitud, las entradas de control que permitiran el control de la transicion seran el
empuje Ty el momento de cabeceo M, que controlara la posicion de 6. Aplicando
la segunda ley de Newton se llega a la siguiente ecuacion.

m( P =m| " |=c+L+D4+T (4.31)

h Up
donde G es la fuerza de gravedad, L es la fuerza de levantamiento, D es la fuerza de
arrastre y T" es el empuje producido por el motor. En el marco inercial, la fuerza de

gravedad esta dado por el vector.

0
G =
—mg
Asumiendo que el vector de empuje.
T
T = R(0)
0

donde R is la matriz de rotaciéon entre marcos de referencia dada por

cos(f) —sin(0)
sin(f)  cos(6)

R(0) =
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y T es la magnitud del empuje producido por el motor y se asumira que la entrada de
control 7" > 0. Los vectores de levantamiento y arrastre también deben de trasladarse

al marco inercial

0
L=R(0—a)
L
-D
D =Rl —«)
0

donde L = $pV2SCr(a) y D = pV2SCp(a), nétese que la velocidad del viento
desde el marco inercial estd dada por V = 4/ h? 4+ p2, v que el dngulo que hace el

vector de velocidad con el marco inercial es § — «, por lo que es posible escribir

cos(f —a) =

<|= <=

sin(f — a) =
Dadas estas equivalencias es posible rescribir la ecuacion (4.31)

0 —pCp — hC
_ +,OVS pCp L +R(O)

. _ (4.32)
h —g ) 2\ —hCp+pCy

o 3N

4.4 TRAYECTORIAS DESEADAS

La meta es disenar trayectorias que deberan ser seguidas durante la transicion de
vuelo. Estas deben ser continuas y sin cambios bruscos, para que el vehiculo no
tenga dificultad en seguirlas. Por simplicidad las trayectoria se disenan en un marco
bi-dimensional, estdn basadas en el tiempo, empezando con t = 0 en el punto de

inicio de la transicion y ¢ = tm como punto final de la transicion.

La transicién sera guiada por los puntos (po, ho) que es el punto inicial y (py, hy)
que es el punto final. Para una transicion de vuelo estacionario a vuelo recto y

nivelado, el vehiculo estara en el punto (pg, ko) en vuelo estacionario y volard con
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una magnitud de velocidad definida por la funcién V (¢), la direccién de la velocidad
serd definida por la funcién 6(t), hasta lograr cambiar a vuelo crucero al alcanzar el
punto (py, hy), como se muestra en la Figura 4.4b. Para la transicién de vuelo crucero
a vuelo estacionario, el vehiculo estara volando en vuelo crucero a una determinada
velocidad inicial Vo en el punto (pg, ho) y cambiard su magnitud y orientacién de
velocidad de acuerdo a las funciones V() y d(¢) hasta lograr vuelo estacionario en

el punto (pys, hy) como se muestra en la Figura 4.4a.

------- >
(pf,h) / ////// (o)
y
Y !
/
/
//* I

. | (pO,10)
| (po,ho)

p p

(a) Vuelo nivelado a estacionario (b) Vuelo estacionario a nivelado

Figura 4.4: Transiciones de vuelo.

El algoritmo de generacién de trayectoria calcula los valores de pg, Pa, P, P, P
y Ry para la trayectoria deseada. Las entradas para los algoritmos son la posicion ini-
cial (ho, hy), la velocidad crucero V.. El tiempo de maniobra ¢,,, se calcula basdéndose
en esos parametros. El diseno de la trayectoria para cada transicién es tratado por
separado. Para la transicion vuelo estacionario a nivelado, la velocidad del vehiculo
sera inicialmente cero y se incrementara hasta llegar a un valor V. en vuelo nive-
lado. Para la transicion de nivelado a estacionario, la velocidad inicial serda V. y
disminuira hasta cero cuando llegue a la posicién de vuelo estacionario. Por lo que

proponemos las ecuaciones de velocidad para ambas transiciones como.

pa = V(t) cos(4(t))

_ (4.33)
hg = V() sin(8(t))
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donde para la transicién de vuelo estacionario a nivelado se tiene que

(
Ye(l—cos(ZL)) t<t,

V(t) = "
V. t>tn,
\
(
E( _Lm)2 t<tm
5(t) _ 2 t
0 t >t

y para la transiciéon vuelo nivelado a estacionario se tiene.

/

Ye(1 4 cos(ZL)) t <t
V(t) _ 2 tm

0 t>t,

\

(

(L) t<ty
(S(t) _ 2\t

3 t>t,

A(hs—h . . .
donde t,, = w, para obtener las ecuaciones de hg, pg, hg, pg se integran y
. (&

derivan las ecuaciones (4.33) segin sea el caso. En la Figura 4.5 se muestran las
aceleraciones y velocidades deseadas a seguir por el vehiculo, en la primera parte se
observa como el vehiculo parte de vuelo estacionario para llegar a un vuelo nivelado,
después de mantener el vuelo nivelado por unos segundo se realiza la transicién de

vuelo nivelado a vuelo estacionario véase Figura 4.6.

4.5 NAVEGACION BASADA EN RETROALIMENTACION

DE ESTADO

Es una técnica que se usa para controlar sistemas no lineales, al transformarlos en un
sistema lineal equivalente [19]. Para nuestro caso en particular, la implementacién
de la linealizacién por retroalimentacion de estado depende del conocimiento del

modelo aerodinamico para derivar las entradas de control que permitan el seguir las
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Aceleracion en p deseada Aceleracion en h deseada

1 0.5
- -
B0 20
-1 05
2 B
0 0 20 30 40 0 0 20 30 40

t t
Velocidad en p deseada Velocidad en h deseada

10 2
= =
[N =
5 1
0 0
] 0 20 40 i} 10 20 40

Figura 4.5: Aceleraciones y velocidades deseadas.

Trayectoria deseada
40 T T

357

30T

257

L 207

151

10F

1] 50 100 150 200 250 300 350

Figura 4.6: Trayectoria p vs h.
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trayectorias deseadas. Primero se define el error de la posicién como:

Por lo que al usar la ecuacién (4.32) el error de la aceleracion.

p\ [ P-Fa )\ [ G2(=pCp—hCp)+ Ecos() = (.34
h h—ﬁd pVS( hC’D+pC’L)—g+—81n(9) ﬁd
la entrada de control del sistema sera definida como
I cos(6)
F = m =F+F (4.35)
L sin(0)

donde Fj sera usado para cancelar las no linealidades del sistema, y F, serda una

entrada que permitird llevar el error en la trayectoria a cero. Al seleccionar F; como:

—25(—pCp — hC
P = m (7PCp = hCL) (4.36)
pVS( hCp +pCr)

el sistema es linealizado y se puede rescribir como

i
S
<

= F,— (4.37)

>
>
U

para que el seguimiento de trayectorias tenga un comportamiento de segundo orden

es deseable que

= _kdpp Kapp — Kip / pdt
. . ) ) (4.38)
h = —kagnh — kaph — ki / hdt

donde kgp,kpp.Kan.kan,kip y kin son ganancias sintonizables. Para lograrlo proponemos.

_k‘dpﬁ: - kdpﬁ - kip fﬁdt + p.d

F2 - L ~ ~ .
—kanh — kaph — ki, [ hdt + hy
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Por lo que la entrada de control completa es

% cos(0) — UtUy = _%(_pCD - hCL) - kdpﬁ — kapp — kip [ pdt + pa
% sm(@) g — %g(—hCD +pCL) - kdhiL - k‘dhiL - kih f iLdt + }-Ld
(4.39)

para poder obtener los valores de las entradas de control en funcién de las variables de
estado, es necesario obtener una expresion independiente para Ty 6. A continuacién

se derivan las expresiones.

Vs, . ; - . . .
Fp = _pz—m(_ CD — hCL) - kdpp - kdpp - kzp/pdt+pd

Vs, . 2 ~ - .
F,=g9- g—m(—hcp +pOL) — kanh — kg h — klh/hdt + hg

Resultando las expresiones

%008(9) = F, (4.40)
sin(0) = Fy (4.41)

Al elevar al cuadrado y sumar las expresiones se obtiene la expresién del empuje

T2
ﬁ:sznLFﬁ

T:m@/Fg—i-F,f

Al dividir las expresiones se obtiene

sin(f)  Fj,
Teos() F,
Fy,
tan(0) = —
Iy
F
0 = tanl(FZ)

ahora ya tenemos los valores de los controles para el empuje y la orientacion. En la
practica este angulo serd convertido a su equivalente en cuaternios. Este cuaternio
es usado como entrada del cuaternio deseado en el control de orientacién, el em-
puje es retroalimentado. El control por retroalimentacién de estados, requiere del

conocimiento de varios parametros que no son conocidos o no se pueden medir con
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precision. Estos pardametros son Cp, y Cp, los cuales se calcularon de manera tedrica
en el Software XFLR5. El desempeno del control estd ligado a la diferencia de los

parametros calculados con los reales del vehiculo.

4.6 NAVEGACION BASADA EN CONTROL ADAPTABLE

En la seccion de control de linealizacion por retroalimentacion de estados, existen
varios parametros que se desconocen o no se pueden medir. En esta seccién se plantea
un control que solo requiere el conocimiento de algunos parametros, asi como la
informacion de variables de estado y las las trayectorias deseadas. con lo que se
eliminard la necesidad de conocer las variables Cp, y Cp para lograr un seguimiento

de trayectoria.

P, P, P PU
d LilesElo C.le Error VANT
Referencia
I Ley
P, P Adaptable
Control
Posicién é’ P7 U

Figura 4.7: Diagrama Control de posicién.

4.6.1 PARAMETRIZACION DE ECUACIONES DE MOVIMIENTO

En esta seccién de propone una parametrizacion de las ecuaciones, que ayudaran a
facilitar la estimacion de los parametros, asi como la obtencién del control. Lo que se
busca encontrar es una forma de estimar las fuerzas aerodindmicas de levantamiento
y arrastre, de las ecuaciones (4.42) se tiene que estas fuerzas dependen de parametros

como la densidad del aire (p), coeficientes de levantamiento y arrastre propios de la
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configuracién aerodindmica (Cp, Cp), los cuales dependen de variables como altura,

temperatura, geometria alar, entre otros factores.

L= %pCL(a)SVQ
D= %pcDm)svz (4.42)

Es por eso que el proponer una manera de calcularlos se vuelve de vital importancia
cuando se requiere de controlar el vehiculo. Los parametros que se quieren estimar son
E; = ﬁpC’L(a)S y Ep = ﬁpC’D(Q)S; estos parametros dependen principalmente

de los coeficientes C'p y Cp, los cuales varian con el angulo de ataque «.

Se sabe de la literatura que las curvas para los coeficientes tiene una forma

similar a las Figuras 4.8a y 4.8b. Entonces, se propone la siguiente parametrizacion.

(a) CD (b) CL

Figura 4.8: Coeficientes aerodindmicos.

Ep = p1 — acan (4 43)

Er = o3 + @482

donde ¢y, ¥ S24, significa cos(2ar) y sin(2«) respectivamente. Por lo tanto es posible

escribirlo en su forma matricial como
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Y1
E 1 —c3a 0 0
P = ? 72 (4.44)
E 0 0 1 S 3

P4

Ya que se considera que la atmoésfera estd en completa calma, es posible obtener

identidades tales que

2wu
S20 = 55
u® + w

4.45

L (4.45)
Coqg = ————
2 w2 + w?

donde u y w son las velocidades del vehiculo en el marco del cuerpo.

A continuacion se reescriben los vectores de posicion y velocidad como

J (4.46)
h

v=|" (4.47)
j

ahora se reescribiran las ecuaciones de movimiento en 2D de la ecuacién (4.32) como

U=VBO+G+F (4.48)

donde V = /p? + h? es la velocidad del aire

—D  —ConP —h —s ah
p=| P Tl 2 (4.49)
_h _C2ozh p SQOcp

el vector de gravedad estda dado por

G = (4.50)

.

(4.51)

3=
=
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es el vector de control y el vector de parametros © estd dado por

P1
o-| * (4.52)
©3

Pa

4.6.2 MODELO DE REFERENCIA

El modelo de referencia que sigue la posiciones deseadas, se elige de segundo orden
por las caracteristicas del modelo. Tomando esto es cuenta el modelo de referencia

tiene la forma.

P, = 20w, Py, — w2 (P, — P)) (4.53)
donde
JE (4.54)
hom,
es la trayectoria de referencia,
p=| " (4.55)
ha

es el vector de la trayectoria deseada, y ¢ y w, son parametros de un sistema de

segundo orden.

4.6.3 ESTRATEGIA DE CONTROL EN POSICION

Definimos el error en posiciéon como

P=P-p, (4.56)

P=U-P, (4.57)
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el vector de velocidad inercial del vehiculo es U = U, — U donde U, es la velocidad

comandada y U es el error en velocidad. Entonces proponemos la funcién de Lyapunov

como sigue
.
Y, = §pTP (4.58)
por lo que al derivarla se obtiene
Vi = PTP = P(U,~ U - P,) (4.59)

y al elegir U, = —k; P + P,, la funcién de Lyapunov queda V; = —k; PTP — PTU el

sistema aun nos es estable por lo proponemos una nueva funcién de Lyapunov

lape 1om-
Vo= PP+ 5UTU (4.60)
al diferenciar nos queda
Vo = —ky PTP — PTU 4+ UTO (4.61)

notando que U = U, — U de la ecuacién (4.48) reescribimos V, como
Vo = -y PTP - PTU + (U.—VBO — G — F)TU (4.62)

eligiendo

F=—-G—-VBO —P+kU+U. (4.63)

se puede escribir V5 como

VQ - —klf)Tp - kQUTU (464)

lo que garantiza la estabilidad del sistema.

4.6.4 ESTIMACION DE PARAMETROS POR GRADIENTE

Hasta el momento se ha seguido el procedimiento estandar para la estrategia de
un control recursivo (backstepping). A continuacién se obtiene la ley de adaptacién

para los parametros estimados, este metodo de estimacién asegura el seguimiento
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de la trayectoria deseada, sin embargo no asegura la convergencia en los pardmetros

estimados [18].

En la seccién pasada se considerd que la ecuacién (4.63), la fuerza comandada
para la entrada de control, cuenta con los parametros reales del vehiculo, lo cual no
es posible en la practica, ya que estos no se pueden medir directamente, Debido a

esto definimos que la fuerza real aplicada en el vehiculo es
F=—-G-VBO—-P—kl-U, (4.65)

donde © es el vector de parametros estimados, por lo tanto el error estd definido

CcOomo
F=F —F
F =VBO -VB6O (4.66)
F=VB6

donde ©® = © — O es el error entre parametros estimados y los valores reales, rees-

cribiendo F' en la ecuacion (4.62) tenemos que

VQ - —]{flpr - kQUTU + FT[j
o o 3 . (4.67)
=k PTP - khU'U+VO'B'U
ahora se procede a encontrar la ley de adaptacion de parametros, por lo que se

propone una nueva funciéon de Lyapunov

lape lope 1 .
Vs = 5PTP - 5UTU + §@Trfl@ (4.68)

donde I' € R** es una matriz de diagonal positiva de ganancias de adaptacién.
Derivando la funcién V3 y tomando en consideracion que los parametros que desea-
mos estimar varian lentamente, es decir que © = 0, por lo que se puede aproximar

O ~ —0, tomando estas aproximaciones se puede escribir V3 como

Vs =~k PTP — ky0UTU + VOT BT — 671710 (4.69)

se observar que al elegir la ley adaptable de parametros como © = VI'BTU, se

eliminan algunos términos, resultando en

Vs = -y PTP — ko UTU (4.70)
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lo cual indica que el sistema en lazo cerrado es estable.

4.6.5 ESTIMACION DE PARAMETROS POR MINIMOS CUADRADOS

Otra técnica de estimacién es por medio de minimos cuadrados, para poder aplicar

esta técnica el sistema debe tener la forma
Y(t)=®(t)O (4.71)

donde Y (t) y ®(t) son variables medibles, y © es el vector de pardmetros constantes
que se quieren calcular. Para aplicaciones en control adaptable existe la siguiente

formulacién, donde los pardmetros son actualizados continuamente al definir [29],
[2].

P(t) = —P(t)®" (t)D(t) P(t) (4.72)

O = —P(t)d" (1)[®(1)6 — Y (1)

donde P(t) se conoce como la covarianza, entonces de la ecuacién (4.48) podemos
escribir las ecuaciones para la estimacién de parametros como

U—-G-F=VB6O
(4.73)

donde Y(t) = U — G — F y ® = VB, entonces P(t) € R**% es una matriz cuyas
condiciones iniciales P(0) resulta la matriz identidad de 4x4. Por lo tanto la ecuacién
de estimacion de parametros queda

P(t) = =V?P(t)BT BP(t)

; (4.74)
)

—P(t)BT[BO + F + G — U]



CAPITULO 5

SIMULACIONES

En este capitulo se muestran los resultados de las simulaciones realizadas en Matlab
Simulink, que se efectuaron para los controles propuestos, y las condiciones iniciales
de la simulacion son: orientacién del vehiculo nariz arriba, es decir Q) = [%, O\%, 0]
o [¢,0,¢] = [0,7/2,0], aceleraciones, velocidades y posiciones iniciales lineales y
angulares de cero. Se simuld la transicion del vehiculo de vuelo estacionario a vuelo
nivelado, seguido de la transiciéon de vuelo nivelado a vuelo estacionario, el método

de solucién fue el ode45 con un tiempo total de simulacién de 50 segundos.

5.1 SIMULACION DE CONTROL POR

RETROALIMENTACION DE ESTADO

Los resultados de la simulacion para el control por retroalimentacion de estado se
muestran en esta seccion. Este algoritmo de control requiere del conocimiento de
los parametros del vehiculo para su correcto funcionamiento. En la Figura 5.1 se
muestra la trayectoria deseada contra la trayectoria real del vehiculo, como se puede
observar en las Figuras 5.2 y 5.3 existe un error pequeno en el seguimiento de la

trayectoria y velocidades.
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error

error

Trayectoria

40 T T T
B/ -
30— -
25 =

I I

100 150 200 250 300 350 400
P

Figura 5.1: Trayectoria deseada vs real.

Trayectoria
T

Figura 5.2: Error en trayectoria.

Velocidad
02 T T T T T

Figura 5.3: Error en velocidad.
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5.2 SIMULACION DE CONTROL ADAPTABLE

Los resultados de la simulacién para el control adaptable se muestran en esta seccion.

5.2.1 ESTIMACION CON METODO DEL GRADIENTE

En la Figura 5.4 se muestra la trayectoria deseada contra la trayectoria real
del vehiculo. En esta grafica de puede evidenciar un error en seguimiento de la
trayectoria, esto debido al error en los valores estimados contra los reales de los

pardmetros

Trayectoria
40 T T T

36—

100 150 200 250 300 350 400

Figura 5.4: Trayectoria deseada vs real.

En la Figura 5.5 se muestra el desempeno de la ley de adaptaciéon. En esta
grafica se puede evidenciar que el método de estimacién de parametros por gradiente
no garantiza la convergencia a los parametros reales. En las Figura 5.7 se muestran
las velocidades en h y p del vehiculo. En estas graficas se observar en la primera parte
de la transicion, la curva real difiere mucho de la deseada; esto debido al proceso de

adaptacion.

En la Figura 5.8 se muestra el empuje de motor. Notese que en ningtin momento
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Error en CD
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Error en CL

10 T T T T
g s 1
=
@
S oF )l
ko]
<1
[y -

10 ! ! ! ! I

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Figura 5.5: Error en coeficientes estimados vs reales.

Trayectoria
T

error

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Figura 5.6: Error en trayectorias deseadas vs reales.

Velocidad

o —— —velp
velh|—

error

Figura 5.7: Error en velocidad deseadas vs reales.
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se sobreexcede el empuje del motor, lo cual implica un buen uso del actuador. En la

Empuje del motor

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Figura 5.8: Empuje del motor.

Figura 5.9 se muestran las deflexiones necesarias para seguir la orientacion deseada,
y la variacion de los parametros conforme se da la transicion. Cabe mencionar que
las deflexiones requeridas estan dentro de un rango de 4+30°, lo cual no supera el

rango de movilidad de las superficies de control

Deflexiones

"L Ao L /\/\/\/\/\nnf
| U IV ARAAEE
l 1 1 | | | l 1 m7

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
t

Radianes
S &
B~ o
f

Coeficientes Estimados
10 T T T T

esi[]|
es2
es3|7]
esd
55—

Coeficientes

Figura 5.9: Deflexiones en superficies de control.

5.2.2 ESTIMACION CON MINIMOS CUADRADOS

Estas pruebas se realizaron bajo las mismas ganancias de control, y solo se modifico el
método de estimacion de parametros. Como se puede observar en la Figura 5.11 el

seguimiento de trayectoria es notablemente mejor
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Figura 5.10:

q1

5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
t
q3

5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Cuaternios deseados.

Trayectoria

Cl T T T

B

30 - =
25— |

I ! | I ! !
100 150 200 250 300 350 400
P

Figura 5.11:

Trayectoria deseada vs real.
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En la Figura 5.12 se muestra el desempeno de la ley de adaptacion usando las
mismas condiciones iniciales. Como se puede evidenciar este método es mejor que el
método de gradiente en converger a los parametros, ya que el error es considerable-

mente pequeno en comparacion. En las graficas que aparecen en la Figura 5.14 se

Error en CD

Coeficientes

Error en CL
T

Coeficientes

Figura 5.12: Error en coeficientes estimados vs reales.

muestra el error en las velocidades y trayectorias del vehiculo. Como se observa en
la primera parte de la transicién la curva real difiere en gran medida de la deseada,

esto debido al proceso de adaptacién.

Trayectoria
15 T T T =T

error

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Figura 5.13: Error en trayectorias deseadas vs reales.

En la Figura 5.15 se muestran las deflexiones. En esta grafica se puede notar

que no existe un cambio notable.
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Figura 5.14: Error en velocidad deseadas vs reales.
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Figura 5.15: Deflexiones en superficies de control.
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Figura 5.16: Cuaternios deseados.



CAPITULO 6

SISTEMA SANT

6.1 AVIONICA

En esta seccién se hace mencién de los sistemas que forman parte del SANT, dando
asistencia a la navegacién auténoma o teleoperada, es decir sensores de posicién,
orientacién, interfaces de comunicacién como se puede observar en la Figura 6.1.
La eleccion de estas plataformas se debe a que son de licencia libre, lo que conlleva
cooperacion entre varios grupos de investigadores, que ayudan a la mejora continua

de la plataforma, lo cual permite una gran flexibilidad de la misma [24], [16].

6.1.1 AUTOPILOTO PIXHAWK

La computadora de vuelo Pixhawk, es un autopiloto que puede soportar diferentes
tipos de plataformas, tales como aeronaves de ala fija o rotativa, vehiculos terrestres
o marinos o cualquier otro tipo de plataforma robotica que se mueva. Este dispositivo
se encarga de la gestion de sensores, comunicacion y actuadores del vehiculo, tanto
el hardware como el software es de licencia libre lo cual permite que su campo de
accion abarque desde la investigacion, entretenimiento e industria [25]. El Pixhawk

consta de dos unidades principales:
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MOTOR1 |l MOTOR2 REGULADOR
ESE I ES(; ' POWER

PIXHAWK

TELEM1

TRANSMISOR

PILOTO

Estacion Tierra

Figura 6.1: Esquema.

Figura 6.2: Pixhawk.
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» PX4FMU: La FMU (Flight Management Unit) es la unidad de gestién de vuelo.
Es la combinacion del piloto automatico y la unidad de medicion inercial o
IMU. Sus funciones son el gestionar los sensores tanto internos como externos,
por medio de diferentes tipos de periféricos tales como 12C, UART, CAN. Es
por la variedad de periféricos que maneja, se pueden conectar diferentes tipos

de sensores, tales como GPS, sonares, tubo pitot, entre otros.

» PX4IO: La placa de IO (input/output) se compone de una fuente de alimen-
tacion y un médulo de expansién para la FMU, que proporciona salidas para
servos con proteccion contra inversién de polaridad, entradas para los recepto-

res de radio con una amplia gama de protocolos, puertos analdgicos.

Pixhawk integra en una placa las dos unidades principales, cuenta con un procesador
Cortex M4 STM32F427 de 32 bits capaz de trabajar a 168 MHz y un procesador de
seguridad STM32F103 de 32 bits por si falla el procesador principal. Tiene 256 KB

de memoria RAM y 2MB de Flash. Los sensores embebidos en la tarjeta son:

ST Micro L3GD20H: giroscopio de 3 ejes de 16 bits.

ST Micro LSM303D: acelerémetro / magnetémetro de 3 ejes de 14 bits.

MEAS MS5611: barémetro.

MPUG6000: giroscopio / acelerémetro de 3 ejes.

Interfaces:

= 5 puertos UART:se trata de puertos serie para conexion con telemetria, GPS.
= 2 puertos CAN: es un bus de comunicacion serial industrial.

» Spektrum DSM/DSM2/DSM-X: entrada de datos compatible con los recepto-

res de la marca Spektrum.
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Futaba S.BUS: entrada compatible con el transmisor S.BUS de la marca Fu-

taba.

» PPM: entrada de senal PPM (Pulse Position Modulation). la suma de todos

los canales de un receptor RC.
= RSSI: (Recieve Signal Strenght Indicator) entrada de nivel de senal.
» 12C: (Inter Integrated Circuit) es un bus de comunicacién en serie.
» SPIL: (Serial Peripheral Interface) es un bus de comunicacién.
» ADC: (Analog to Digital Converter) entradas de 3.3 Vy 6.6 V.

= microUSB: puerto de comunicacion con PC.

6.1.2 GPS

El GPS incorpora un médulo u-blox 6 con chipset LEA-6H. El receptor GPS tiene
una precision de localizacién en posicion de 2,5 m con una tasa de actualizacion de
5 Hz. Utiliza una antena ceramica de tipo parche taoglas, con una ganancia de 1.55
dB. El médulo GPS se comunica con el autopiloto usando uno de los puertos seriales,

utilizando un protocolo de comunicacién propio del GPS.

Figura 6.3: GPS.
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6.1.3 SENSOR DE VELOCIDAD

El sensor de velocidad es el Airspeed MicroSensor V3 de la empresa Eagle Tree,
el cual utiliza un tubo de Pitot estatico estilo Prandtl para medir la diferencia de
presién entre las terminales estaticas y dinamicas del tubo Pitot, una vez obtenidas
estas el sensor cuenta con un micro controlador que calcula la velocidad del aire y
envia las mediciones a través de un puerto 12C al autopiloto. En la Figura 6.4a se

muestra una prueba que se realizé en tunel de viento con dicho sensor.

Wind Speed (m's)

20 30
Time (5)

(a) Prueba de tubo Pitot (b) Tubo Pitot

Figura 6.4: Datos de tunel de viento.

6.1.4 TELEMETRIA

La telemetria usada son 3DR Radios a 915 MHz que proveen comunicacion entre
el autopiloto y la estacién tierra por medio de una interfaz estandar UART TTL.
La estacion tierra consta de una PC que ejecuta un programa compatible con el
protocolo de comunicacién MAVLink (Micro Air Vehicle Link), el cual empaqueta
los mensajes en una estructura de datos y envia los mensajes a través de canales

bidireccionales.
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Figura 6.5: 3DR Radios 915 MHz.

6.1.5 BATERIA LIPO

Para alimentar la electronica se ha elegido una bateria LiPo de 3 celdas. Este tipo
de baterias de polimero de litio ofrece un voltaje nominal de 3.9 V por celda, por lo
tanto en este caso se obtiene 11.7 V. Debido a que tanto el peso como la autonomia

son factores importantes se ha elegido una bateria de 2200 mah.

Figura 6.6: Bateria.

6.1.6 SERVO

Es un actuador que tiene la capacidad de controlar la posiciéon desea. Son amplia-
mente usados para construir robots con varios grados de libertad, debido a que son
baratos, su buena relacién torque vs peso, existen dos tipos analdgicos y digitales.
Los servos analogos estan formados por un motor eléctrico, una caja de engranes re-
ductora y un circuito de control, el cual regula la posicién por medio de modulacién
de ancho de pulsos o PWM. Usualmente la frecuencia de la senal PWM se encuentra

dentro de los rangos de 50 Hz a 400 Hz.
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Figura 6.7: Servo.

6.1.7 RADIOCONTROL

Es la técnica que permite el control de un objeto a distancia y de manera inaldmbrica
mediante ondas de radio frecuencia. Las partes de las que consta el sistema son el
emisor encargado de codificar los comandos en senales eléctricas, el receptor decodi-
fica las senales eléctricas en comandos que el vehiculo debe de ejecutar. El sistema
de radio control usado es un Spektrum DX7, Spectrum introdujo al mundo del RC
la tecnologia de modulacién digital Spectrum 2.4GHz (DSM) el cual es compatible

con Pixhawk.

Figura 6.8: Spectrum Dx7.

6.1.8 MOTOR SIN ESCOBILLAS

El motor sin escobillas o también conocido como motor de conmutacion electronica,

son motores sincronos que son alimentados por un circuito (ESC) que genera cambios
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en las fases del motor simulando corriente alterna. Los motores sin escobillas, son
eficientes, su relacion torque peso es mayor, reducen el ruido, y poseen un mayor
periodo de vida. Sus desventajas es el uso de un circuito especial para hacerlos

funcionar.

Figura 6.9: Motor coaxial sin escobillas.

6.1.9 ESC BRUSHLESS

Un controlador de velocidad electrénico ESC (electronic speed controller) es un
circuito electrénico cuyo propédsito es variar la velocidad de un motor eléctrico sin
escobillas, su funcionamiento consiste en enviar una secuencia de senales a las fases
del motor, las cuales deben de estar sincronizadas con la posicién del rotor. La
mayoria de los circuitos poseen un microcontrolador que interpreta como entrada

una senal de PWM, con la cual se varia la velocidad del motor.

Figura 6.10: Controlador de Velocidad.
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6.2 ESTACION TIERRA

La estacion tierra consta de una PC con conexién de telemetria, para que el pro-
grama QGroundControl pueda comunicarse con el Pixhawk por medio del protocolo
MAVLink. Se puede configurar el enlace de comunicacion seleccionando los ajustes
del puerto de comunicacion. Este software se usa para monitorear los valores mas
representativos del estado del VANT, asi como también permite calibrar los sensores

y configurar diferentes pardmetros del vehiculo.

Figura 6.11: QGroundControl.

6.3 CONSTRUCCION DEL VEHICULO

Los métodos y materiales de construccién se eligieron con la finalidad de facilitar la
manufactura y disminuir los costos. La construccion del vehiculo se realizé bajo las

dimensiones del modelo en SolidWorks.

El material usado para el ala fue un caseton de poliestireno, el cual es un
material ligero y resistente a impactos, este material puede obtener una forma en
particular usando una cortadora de poliestireno, la cual funciona al calentar un

alambre de NiCrom haciéndole pasar corriente.

Debido a que por si solo, el poliestireno no tiene la firmeza suficiente para
soportar actuadores tales como motor, servos y la base de despegue vertical. Es

necesario construir una estructura de soporte; esta estructura se hizo de madera
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(a) Cortadora de poliestireno (b) Alas de poliestireno
Figura 6.12: Construccion Ala.
contrachapada debido a su buena relacién resistencia-peso, en la Figura 6.13 se

muestra la comparativa entre las estructura de madera en el vehiculo construido

contra el diseno CAD.

Figura 6.13: Estructuras de madera contra chapada.

6.4 PRUEBAS DE VUELO

Una vez construido el vehiculo se probd su desempeno, tanto en vuelo estacionario
con en vuelo crucero, en la Figura 6.14a se puede observar el vehiculo en modo vuelo

estacionario.

En la Figura 6.15a se muestra el vehiculo en modo vuelo crucero.
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Figura 6.14: Modo vuelo estacionario.

Figura 6.15: Modo vuelo crucero.
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CONCLUSIONES

En esta tesis se obtuvieron el disenio, modelado, control y desarrollo de un vehiculo
aéreo no tripulado hibrido o convertible de tipo Tailsitter VTOL (C-Plane v3.0).
El diseno aerodinamico del vehiculo aéreo es descrito y se muestran graficas de
desempeno (polares), pardmetros de los actuadores y célculo de los coeficientes ae-

rodinamicos.

Cuando se desea estudiar y analizar un VANT no convencional, como se pro-
puso en este proyecto, es claro que la representacion en los angulos de Euler presenta
una gran problematica debido a la singularidad en el angulo de cabeceo. Este pro-
blema se soluciona mediante el uso de los Cuaternios, los cuales no presentan puntos
singulares y nos permiten tener un control de orientacion completo del vehiculo aéreo
no tripulado hibrido o convertible. En efecto, los pardmetros del modelo dindmico
del VANT son imposibles de conocerlos con exactitud debido a las condiciones del

medio ambiente, defectos de construccién y estados no medibles.

Para la navegacién del VANT hibrido, se propone un control adaptable recur-
sivo (Adaptive backstepping control) para el rango completo de operacién, de vuelo
estacionario a vuelo horizontal y viceversa. El sistema de lazo cerrado garantiza la
estabilidad bajo una representacién cinematica libre de singularidades en el sentido

de Lyapunov. Simulaciones muestran el desempeno del VANT hibrido y la estabi-
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lizacion en lazo cerrado del sistema. Finalmente, la avidnica del vehiculo aéreo es

presentada usando material y componentes electronicos de bajo costo.

7.0.1 TRrABAJO FUTURO

Completar la implementacién de algoritmos de estimacion y control.

Identificacién de pardametros del vehiculo como empuje de motores, superficies

aerodindmicas.

Mejorar el algoritmo de identificacion de parametros adaptacién.

Desarrollar la plataforma experimental con materiales compuestos.

Probar y comparar otras técnicas de control.
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APENDICE A

A.1 ALGEBRA DE CUARTENIOS Y CONVERSIONES

En este apéndice presentamos las operaciones basicas de cuaternios, algunas de las
cuales se utilizaron a lo largo de esta tesis. La secciéon Conversiones contiene las
transformaciones entre representaciones de rotacién (matriz de rotacién, dngulos de

Euler y cuaternios) usadas en simulaciones.

A.1.1 ALGEBRA DE CUATERNIOS

= Representacion. Un cuaternio puede ser representado en diferentes fromas:

Q - [Q(b 6]
= [Qm (Q1aQ2,Q3)]
(A.1)
= [q(b q1,42, Q3]
=qo+qi+ qj+ gk
donde 7 € R® y qo, ¢1, 42, g3 € R.
s Adicién
Q + P = [q0; G] + [po, ] = [90 + q0, 7 + D] (A.2)
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= Multiplicacion

Q ® P = [qo, q)[po, D]

(A.3)
= laopo — @D, 4 < P+ qoP + Pod]
= Propiedades de la multiplicacion
(PRQ)®R=P®(Q®R) (A.4)
= Conjugado
= Propiedades del conjugado
@) =@
(A.6)

RI®Q=Q®Q =[1,0,0,0]

Norma

NQR)=QQ" =Q"®Q
= +q-q (A7)
=@+ +6+a

Cuaternario unitario. Sea la norma de:

N@)=1 (A.8)

Entonces:

Q = [cosf, Asin 6], V) € R? (A.9)

A.2 CONVERSIONES

En esta seccién se muestran las conversiones entre representaciones de orientacion
en cuaternios, matriz de rotacién y angulos de Euler. En el caso de los angulos de

Euler, la convencién utilizada es yaw, pitch y roll.
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= Cuaternios a matriz. Siendo () un cuaternio unitario , la formula para la con-

version a matriz de rotacién:

1-2(2+¢2) 2(q1g2 — 0a3) 2(q0g2 + ©13)
Ry = 2(%(12 + CIOC]3) I 2(61% + Q:)Q,) 2(<]2Q3 - C_IOQ1) (A.lO)
20193 — qoq2)  2(qoq1 + q2q3) 1 —2(¢3 + ¢3)

. Angulos de Euler a Cuaternios. Las rotaciones de los tres angulos de euler a

cuaternios se definen como:

Qo1 = [cOS g, sin %5, 0,0]
0
Qpitch = [cos 2 0, sin %, 0] (A.11)

Y

Qyaw = [cOS %, 0,0, sin 5]

por lo que al multiplicar estos cuaternios en el orden ) = Qyaw @ Qpiteh @ Qroul

qo:COS—COSQCOS£—I—Sin?SinQSiny

2 2 2 2 2 2

. 6 b b0

@1 = Sin — oS — cOs — — COS — Sin — sin —
2 2 2 2 2 2 (A.12)

CIQ:COS—SiHQCOS%+SiH?COS—SiHy

2 2 2 2 2 2

0. v o 0
Q3—COS§COS§SID§—SID§SID§COS§

= Cuaternios a dngulos de Euler. Para encontrar los angulos de Euler a partir

del cuaternio, mediante las siguientes ecuaciones.
¢ = atan2(2g2g3 + 2q0q1, 4 — G5 — 41 + 45)
0 = —asin(2q1g3 — 2qoq2) (A.13)

Y = atan2(2q1q2 + 26003, ¢ + 40 — @ — @)
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APENDICE B

B.1 ESTABILIDAD EN EL SENTIDO DE LYAPUNOV

La obtencion de los métodos de control no lineal recaen sobre la teoria de estabilidad
de Lyapunov, la cual provee las condiciones para que un sistema sea estable. Primero
se elige una funcién candidata de Lyapunov V(z), donde = denota el vector de
variables de estado que se necesita estabilizar en un punto de equilibrio cero. La

seleccion de esta funcién V' (z) debe de cumplir con las siguientes caracteristicas.

» V(z) > 0, definida positiva,
= V(z), es diferenciable y continua.

Si V(x) cumple los criterios y V(x) < 0 para z # 0, es decir es definida negativa,

entonces el origen es un punto de equilibrio asintéticamente estable por tanto, x — 0.
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B.2 TEOREMA DE LA SALLE

Considerando el sistema & = f(z) cuyo origen z = 0 es un punto de equilibrio,
suponiendo que existe una funcién de Lyapunov V(z) > 0 definida positiva tal que su
derivada V(z) < 0. Definase el conjunto  como: Q = z € R" : V(z) = 0. Si #(0) = 0
es la tnica condicién inicial en ) para la cual z(t) € Q para ¢t > 0, entonces el origen

x = 0 es un punto de equilibrio asintotico en forma global.

B.3 ESTRATEGIA DE CONTROL RECURSIVO

ADAPTABLE (BACKSTEPPING)

Considere el sistema

i’l = X9 + 19¢(l’1) (B 1)

jl'g =Uu
donde 6 son parametros constantes desconocidos y u es la entrada de de control.
= Paso 1: Consideramos a x5 como una entrada de control. Denotando 1 como el

valor estimado para el pardmetro 9 y el error de estimacién como = 9 — J.

Al escoger una funcion candidata de Lyapunov como

~ 1 1 -~
Vl(ﬁ?l, 79) = 5&7% + ZﬂQ (BQ)
y su derivada
. ~ 1~z
Vl(Il,’&) = C(]lft'l — 51919 (B?))

puede identificarse facilmente que la ley de control

To = —ki7y — 1§¢($1)

= -k — oy
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y la ley de adaptacion como

5: Yo (r1) 21

(B.5)
= f}/Tl
la derivada de la funciéon candidata de Lyapunov es
Vi = —ki2? <0 (B.6)

donde la funcién «; es llamada la funcién de estabilizacién para x,, 71 es

llamada la funcién de sintonizacion y 7 es una ganancia de adaptacion.

= Paso 2: Ya que x5 no es la entrada de control, definimos un error para la funcién

deseada de estabilizacién a; como

~

z=x9 — aq(x1,0) (B.7)
con esta nueva variable de error z, el sistema puede reescribirse como

j?l = —kl.fCl + 79(]5(&31) +z

(B.8)
Zz.itg—dlzu—dl
y la derivada de la funcién de Lyapunov V; es
Vl = ZEli’l + ?§1§
, 1 (B.9)
= —kyxy + 112 — 9(=0)
f)/
por lo que la dinamica del error es
Z == jﬁg - éél
(B.10)
Z=u— Cl(l
adicionando la variable del error a nuestra funciéon de Lyapunov
A ~ 1 9
Va(z1, 2,9) = Vi(21,7) + 5% (B.11)
se tiene que al derivar Vs, se puede calcular como
VQ = V1 + 2z
(B.12)

=~k 23+ 212+ 2(u — éy)
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para hacer V, definida negativa, podemos elegir la ley de control como
uw=—koz — 21+ (B.13)
entonces la derivada de V5 se convierte en
Vy = —ka? — k2?2 <0 (B.14)

lo que implica que ;1 — 0 y 2 — 0 asintoticamente.
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