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Resumen

Este trabajo de tesis trata de la construccion del modelo matematico completo para imple-
mentar una simulacion que incluya las condiciones lo mas cercanas a la realidad de un vehiculo
aéreo de ala fija, se tratan también estrategias de control para que la aeronave alcance las refe-
rencias necesarias durante un vuelo, estas referencias son la altura, la velocidad y la orientacion
de curso de la aeronave, ademas se implementa una estrategia de navegacion para el seguimien-
to de trayectorias rectas o de Orbitas con altura constante. Finalmente se desarrolla un algoritmo
de geolocalizacion mediante un sistema de vision para estimar la posicién en un marco inercial
de un objeto y poder modificar su navegacion para que este vuele en Orbita sobre €l. Esta tesis
se puede dividir en cuatro partes fundamentales: En la primera parte de la tesis comprendida
por los primeros cuatro capitulos se desarrolla un modelo matematico que involucra todas las
fuerzas y momentos debido a la aerodindmica y la propulsién de la aeronave, se desarrolla un
modelo matematico estocdstico para el modelado del comportamiento del viento, y desarrollar
una plataforma en matlab simulink que permite realizar una simulacién lo mas certero a la reali-
dad. Como segunda parte se desarrolla un control mediante el conocimiento de la aerodindmica
de la aeronave, es implementado un control mediante retroalimentacion de la lectura de los
sensores. En la tercera parte se implementa un algoritmo de navegacion mediante el uso de un
campo vectorial, dicho algoritmo es probado bajo una simulacién de “hardware in the loop”la
cual emplea el simulador CRRCSim que cuenta con la ventaja de enviar y recibir datos median-
te el protocolo de comunicacion de mavlink, de esta manera también se involucra el hardware
autopiloto y se simulan los sensores, por lo que permite obtener el comportamiento del control
y seguimiento como si se estuvieran actuando en un vuelo no simulado. Finalmente se procede
al disefio de un filtro extendido de Kalman que busca obtener mediante la lectura de las coorde-
nadas en pixeles de imagenes recibidas de un objeto en especifico, la ubicacion en coordenadas
GPS para finalmente hacer que la aeronave vuele sobre él. Una vez validadas las estrategias de
control y navegacion se procede a implementarlas en una plataforma experimental que utiliza
un autopiloto pixhawk y una computadora de compaiiia Odroid XU4 para el procesamiento di-
gital de imagenes, comunicadas mediante el protocolo de comunicacién mavlink y mediante un
sistema operativo para robots (ROS) es implementado MAVROS para enviar las referencias del
vehiculo para su navegacion.
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Abstract

This thesis deals with the construction of the complete mathematical model to implement
a simulation that includes the conditions closest to the reality of a fixed-wing aerial vehicle,
control strategies are also treated so that the aircraft reaches the references necessary during a
flight, these references are the altitude, speed and orientation of the course of the aircraft, in ad-
dition a navigation strategy is implemented for the tracking of straight trajectories or orbits with
constant altitude. Finally, a geolocation algorithm is developed by means of a vision system to
estimate the position in an inertial frame of an object and to modify its navigation so that it flies
in orbit over it. This thesis can be divided in four main parts: In the first part of the thesis cove-
red by the first four chapters a mathematical model is developed that involves all the forces and
moments due to the aerodynamics and propulsion of the aircraft, a stochastic mathematical mo-
del is developed to model the behavior of the wind, and develop a platform in matlab simulink
that allows to simulate this aircraft and its behavior very accurate to reality. As a second part,
a control is developed through the knowledge of the aerodynamics of the aircraft, a feedback
control is implemented of the reading of the sensors. In the third part a navigation algorithm
is implemented through the use of a vector field, this algorithm is tested under a "hardware in
the loop”’simulation which uses the CRRCSim simulator that has the advantage of sending and
receiving data through the Mavlink communication protocol, in this way the autopilot hardware
is also involved and the sensors are simulated, so that the control and monitoring behavior can
be obtained as if they were acting on a non-simulated flight. Finally we proceed to the design
of an extended Kalman filter that seeks to obtain, by reading the coordinates in pixels of images
received from a specific object, the location in GPS coordinates to finally make the aircraft fly
over it. Once the control and navigation strategies have been validated, they are implemented in
an experimental platform that uses a pixhawk autopilot and an Odroid XU4 company computer
for the digital processing of images, communicated through the mavlink communication proto-
col and through Robots operating system (ROS) is implemented MAVROS to send the vehicle
references for navigation.
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1
Introduccion

Los vehiculos aéreos no tripulados(VANT) o UAV(Unnmanned Aerial Vehicles) por sus si-
glas en ingles son aquellos que cuentan con la avionica necesaria para desempefiar misiones
totalmente auténomos, es decir, que no requiere de la intervencién de un piloto humano que
controle la aeronave. Existe una gran variedad de aplicaciones civiles en VANT’s como en apli-
caciones militares, por ejemplo el VANT militar MQ-9 Reaper [2] que no arriesga la vida de
algun piloto humano y tiene la capacidad de ser pilotado a distancia para vigilancia y/o ataque.
A su vez también existe una gran cantidad de aplicaciones para uso civil como de entretenimien-
to que permiten ser remotamente controlados por civiles para aplicaciones de fotografia o video
y cuentan con sistemas de control asegurando la seguridad de personas y animales, un ejemplo
de éste vehiculo es el cuadricoptero mavic de DJI[9], ademas de monitorio de trafico y apli-
caciones en campos de agricultura los vehiculos autébnomos empiezan a tener un impacto en la
sociedad actual. Asi como se desarrollan aplicaciones militares y civiles para los VANT también
hay un gran campo de desarrollo en investigacion, en México es llevado a cabo el simposio me-
xicano de vehiculos aéreos no tripulados[25] el cual busca integrar el desarrollo e investigacion
en la industria y la academia en México. Actualmente se habla de varios articulos cientificos
que muestran la gran cantidad de técnicas de control de los VANT y desarrollo de autopilotos
para el vuelo auténomo tales como el control PID [14], técnicas de navegacion como el uso
de funciones de Lyapunov para asegurar que la aeronave se acerque a la trayectoria[12]. Los
problemas que se tratan en esta tesis es la de implementar un control a una aeronave de ala fija,
implementar una estrategia de seguimiento de trayectorias y ademas de ello utilizar una cimara
para implementar un algoritmo de visién que permita detectar objetos en tierra, la idea principal
es implementar campos vectoriales junto con un control PID que permita la navegacion de 6rbi-
tas con una altura adecuada para el campo de visién de la cdmara y asi obtener referencias en
tierra y construir una trayectoria que permita construir una trayectoria a seguir. Durante el desa-
rrollo de las leyes de control y la estrategia de navegacion se utilizo la plataforma de simulacion
de MATLAB llamada SIMULINK donde es una interfaz adecuada para probar la dindmica y la
cinematica del vehiculo de ala fija, esta simulacidn fue construida para la validacion de las leyes
de control y leyes de navegacion. Como medida de seguridad en el momento de validar las leyes
de control y la estrategia de navegacion se implemento la simulacién mediante Hardware in the
Loop, implementado en [20] que permite validar las leyes de control y navegacion mediante
la simulacion de los sensores y leyes de control en un ambiente simulado por computadora sin
riesgo de exponer el prototipo, otro motivo de utilizar el simulador MAV3Dsim es que es un si-
mulador de cédigo abierto que se pueden hacer modificaciones al codigo fuente, de esta manera



2 1.1. OBJETIVOS

es facil adecuar la simulacién para poder validar pruebas de navegacion. Una vez validadas la
estrategia de control y navegacion se prosiguio con la implementacion en un prototipo armado
con una computadora de compafita ODROID XU4 y una tarjeta Pixhawk en la cual calcula el
control y lo transmite a las superficies de control para que la aeronave cambie de curso.

1.1. Objetivos

El objetivo principal de esta tesis es llevar a cabo la navegacion auténoma de un VANT de
ala fija empleando un sistema de vision por computadora y con referencias ubicadas en tierra
para guiar su trayectoria. Para llevar a cabo este objetivo se impusieron los siguientes objetivos
secundarios:

» Estudiar los marcos de coordenadas para describir de la mejor manera el comportamiento
de la aeronave en un espacio 3D.

= Estudiar la cinemdtica y dindmica que envuelve la aeronave para implementar el mejor
modelo matematico que se aproxime a su comportamiento.

» Estudiar las fuerzas y momentos que envuelven a la aeronave para encontrar la mayor
aproximacion a su modelo matematico.

= Proponer una estrategia de control lo suficientemente robusta ante las perturbaciones del
viento que permitan al vehiculo realizar el seguimiento de trayectorias.

= Proponer una estrategia de navegacion que otorgue las referencias adecuadas para seguir
lineas rectas y oOrbitas

= Proponer un algoritmo de vision por computadora para obtener referencias en tierra e
identificar el objetivo en el marco de referencia inercial.

1.2. Estructura de la Tesis

La organizacion de la tesis estd como sigue. En el capitulo 2 se introducen los marcos de refe-
rencia que son utilizados para representar el ambiente que rodea a la aeronave. La cinemética y
la dindmica de la aeronave se presentan el el capitulo 3. Las fuerzas y momentos que se desem-
pefian en la aeronave se describen en el capitulo 4. Las estrategias de control son presentadas en
el capitulo 5. La estrategia de seguimiento para linea recta y Orbitas se desarrollan en el capitulo
6. La navegacion guiada mediante vision artificial se describe en el capitulo 7. En el capitulo 8
se discuten los resultados de esta tesis junto con la conclusion y trabajo futuro.

CINVESTAV-UMI LAFMIA



2
Marcos de Coordenadas

Una gran parte de la cinematica del robot se ocupa del establecimiento de diversos sistemas
de coordenadas para representar las posiciones y orientaciones de objetos, y con transformacio-
nes entre estos sistemas de coordenadas. De hecho, el geometria del espacio tridimensional y
de los movimientos rigidos juega un papel todos los aspectos de la manipulacién robética[26].

En el estudio de los vehiculos no tripulados es importante comprender como diferentes cuer-
pos estdn orientados respecto a otros, mas aun, es necesario comprender como estan orientados
con respecto a la tierra.

También es importante comprender como los sensores (por ejemplo una cimara) estan tam-
bién orientados con respecto al vehiculo que los contiene.

En este capitulo se mostrardn los diversos marcos de coordenadas en los cuales se pueden
representar la posicion y orientacion de un vehiculo ademas de sus sensores, y la transformacion
entre estos sistemas de coordenadas.

Para ello es necesario el empleo de distintos marcos de coordenadas por las siguientes razones:

= [as ecuaciones de movimiento de Newton estan en relaciéon al marco de coordenadas
inercial fijo en la tierra, sin embargo, el movimiento es mas facil de representar en el
marco fijo al cuerpo.

» Las fuerzas aerodindmicas y torques que actdan en el cuerpo de la aeronave son mas
faciles de visualizar en el marco de referencia fijado al cuerpo.

= [ os sensores embebidos como acelerdmetros y giroscopios otorgan informacion al marco
de referencia fijado al cuerpo, mas atin, el GPS entrega posicién y velocidad relativo al
marco inercial.

» [a mayoria de los requisitos de misiones, como puntos para realizar loiter, o trayectorias
a seguir requieren de informacion dada en el marco de referencia inercial.

= El empleo de camaras en el vehiculo requieren de su propio marco de referencia para
ubicar objetos en tierra, con respecto al marco de referencia del vehiculo y el marco
inercial.

Un marco de referencia es transformado a otro mediante dos operaciones basicas: rotacion y
traslacion. En la siguiente seccion se analizara las matrices de rotacién y su uso para transformar
entre marcos de coordenadas.



4 2.1. MATRICES DE ROTACION

2.1. Matrices de Rotacion

Considerando los dos marcos de referencia mostrados en la figura 2.1. El vector P puede
ser expresado en tanto en el marco FV (especificado por (i°, j°, k°)) como en el marco F*
(especificado por (i!, 5!, k')). En el marco F° tenemos

P = ppi® + pyj® + p2k°.
Alternativamente tenemos en el marco F' tenemos

P =pyi' +pyj't + plk'.

=]
1y .
-|] I'l, l.-l
\ yi =
I". ¥ ._,.-'- 1"
- I 5
\ 7
y . e : Y =1
1¥"~ - P i 1
i 3 -
.Py I".m | = B "".,
) L \
\ T pe \6
\ ____-"" I \
I.l"" -"'----- ! II
]
k" = k! P, i0

Figura 2.1: Rotacién en 2D a lo largo del eje z

Los vectores (1%, 5, kY y (1%, 5°, k°) estédn formados por un conjunto de vectores perpendicula-
res como base.

Igualando ambas expresiones tenemos
Pai® + 130 + P2k = prit +pyit 4 prkt

Llevando a cabo el producto punto en ambos lados con i*, j! y k! y arreglando el resultado en
forma de matriz tenemos

pylﬁ ¢l.70 41, jO 1. k0 pg
Pl 4 pzlj — jl . Z‘O jl . jO jl . k,O pg
pi kl . 2-0 kl _jO kl . kO pg
Basandonos en la geometria de la figura 2.1 tenemos
P'= R, P° 2.1)

Donde
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2. MARCOS DE COORDENADAS 5

cos  sinf O
R{E | —sinf cosf 0
0 0 1

La notacion R} es usada para denotar una rotacién del marco de coordenadas F* al marco de
coordenadas F*.

Procediendo de manera similar, una rotacion de mano derecha de el sistema coordenado sobre
el eje y nos da

cos sinfd 0
RY& | —sind cosd 0 |,
0 0 1

y una rotacion sobre el eje x nos resulta en la siguiente matriz

10 0
RVE2 | 0 cosf  sind
0 —sinf cosf

La matriz R} es un ejemplo de una clase general de matriz de rotacién ortonormal que tiene las
siguientes propiedades:

= (Ry)™ = (R)" = Ry,
» RYRY = RC.
w det(RY) =1,

En la obtencioén de la ecuacion 2.1, notar que el vector P permanece constante y el nuevo
marco de coordenada F° al marco de coordenadas F' fué obtenido rotando F° al marco de
coordenadas F? a través de una rotaciéon de mano derecha de un angulo 6. Alternativamente,
una rotacion puede ser usada para rotar un vector un dngulo prescrito en un marco de referencia
fijo.

2.2. Marco de referencia del VANT

Para obtener la dindmica que involucra un vehiculo aéreo de ala fija es necesario comprender al-
gunos marcos de referencia de interés. En esta seccion, definiremos y describiremos los siguien-
tes marcos de referencia: el marco de referencia inercial, el marco de referencia del vehiculo,
el marco de referencia del vehiculo-1, el marco de referencia del vehiculo-2, el marco de refe-
rencia del cuerpo, el marco de referencia de estabilidad y el marco de referencia del viento. Los
marcos de referencia inercial y de los de cuerpo estdn relacionados mediante una traslacion,
mientras que los del cuerpo estan relacionados unicamente por rotaciones. Los angulos que de-
finen las orientaciones relativas en el marco del cuerpo son los dngulos de alabeo, cabeceo y
guifiada (roll”, ’pitchc zawrespectivamente en inglés). Estos dngulos son comiinmente conoci-
dos como los angulos de Euler. Los dngulos de rotaciéon que definen la orientacion relativa en
los marcos de referencia de estabilidad y viento son el dngulo de ataque y el angulo de desli-
zamiento lateral. Para fines practicos se asumird una tierra plana y no rotativa, lo cual es valido
para vehiculos auténomos en miniatura (MAV por sus siglas en inglés).
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6 2.2. MARCO DE REFERENCIA DEL VANT

2.2.1. Marco de referencia inercial F*

!
Norte
i i Down {abajo,
F J;I' con direccion hacia
el centro de la tierra)
Este

Dowen (abajo,
con direccion hacia
el centro de la tierra)

Figura 2.2: Rotacién en 2D a lo largo del eje z

El sistema coordenado inercial es un sistema de coordenadas fijado a la tierra con su origen en
un punto definido con una localizacién comtiinmente llamada "home”. Como se muestra en la
Figura 2.2, El Vector unitario i* apunta hacia el norte, j* estd orientado hacia el este, y k’ esta
orientado hacia el centro de la tierra, o hacia abajo. Este sistema es conocido también como
”North-East-Down.° NED. Es comtn que el eje « apunte hacia el norte, el eje y hacia el este y
el eje z hacia abajo.

2.2.2. Marco de referencia del vehiculo F"

El origen del marco de referencia del vehiculo esta justo en el centro de masa del UAV. Los ejes
de este marco estdn alineados con los ejes del marco inercial . En otras palabras el vector
unitario ¢” apunta hacia el norte, 7* apunta hacia el este, y k£ hacia el centro centro de la tierra
como se muestra en la Figura 2.2.

2.2.3. Marco de referencia del vehiculo-1 !

El origen de este marco es idéntico al del marco del vehiculo: El centro de masa de la aeronave.
Pero con la particularidad de que é€ste estd rotado con en sentido positivo de la regla de la
mano derecha un dngulo de guifiada 1), de tal manera que ahora :*! apunta hacia la nariz de la
aeronave, j'! apunta hacia el ala derecha de la aeronave, y el vector k! estd alineado con &V y
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2. MARCOS DE COORDENADAS 7

apunta hacia el centro de la tierra. El marco del vehiculo-1 se visualiza en la siguiente Figura
2.3.

Figura 2.3: Marco de referencia del vehiculo-1, es calculado mediante la rotacion del marco del vehiculo
un angulo de guifiada 1/, se muestra como el eje i¥! apunta hacia la nariz del vehiculo, j°! hacia el ala
derecha y k%! hacia el centro de la tierra.

La transformacién de F° al F*! esta dado por:

P = R () F

donde
cos®y  siny 0
R (¢) = | —siny cosyp 0
0 0 1

2.2.4. Marco de referencia del vehiculo-2 F*2

El origen de este marco de referencia estd nuevamente ubicado en el centro de masa del vehiculo
y es obtenido mediante una rotacién del marco de referencia del vehiculo-1 sobre j°! en sentido
positivo por la regla de la mano derecha un angulo 6 de cabeceo, de tal manera que ahora ;"2
apunta hacia la nariz de la aeronave, j°2 apunta hacia el ala derecha de la aeronave, y el vector
kv? estd apuntando hacia el vientre de la aeronave. Este marco de referencia se puede visualizar

en la Figura 2.4.
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8 2.2. MARCO DE REFERENCIA DEL VANT

kt‘l

Figura 2.4: Marco de referencia del vehiculo-2, es calculado mediante la rotacién del marco del vehiculo-
1 un 4ngulo de cabeceo #, se muestra como el eje 72 esta alineado con el eje longitudinal del vehiculo,
5¥2 hacia el ala derecha y k%2 sale del estomago del VANT.

La transformacién de ! a F'*? estd dada por:

F? = R()F™

donde

cosf) 0 —sind
Rﬁ(@) =10 10
sinfd 0 cosf

2.2.5. Marco de referencia del cuerpo F”

Este marco de referencia es obtenido mediante la rotaciéon del marco de referencia del
vehiculo-2 F*2 sobre i? un dngulo de alabeo ¢. de tal manera que, ahora i® apunta hacia la
nariz de la aeronave, j° apunta hacia la derecha de la aeronave, y el vector k® estd apuntando
hacia el vientre de la aeronave. Este marco de referencia se puede visualizar en la figura 2.5.
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2. MARCOS DE COORDENADAS

Figura 2.5: Marco de referencia del cuerpo, es calculado mediante la rotacién del marco del vehiculo-2
un dngulo de alabeo ¢, se muestra como el eje j esta alineado con el eje lateral del vehiculo, i® con el

eje longitudinal y k® sale del estomago del VANT.

La transformacién de F*? a F* estd dada por:
F? = Ry () F*?
donde

10 0
Rl(¢) =] 0 cos¢  sing
0 —sing coso

La transformacién del marco de referencia del vehiculo al cuerpo estd dada por:

Ry(¢,0,9) = Rip(9) R (0) Ry (1)

10 0 cosf 0 —sin6 costy  siny 0O

=10 cos¢ sing 0 10 —siny cosy 0

0 —sing coso sinf 0 cosf 0 0 1
chcy clsi) —s0

= | s¢sOcy) — copsyy spshsy + copep  spch
cpsfc) + spsip  csls — spcy  copch

2.2)

(2.3)

. . . .2 A A : z
Empleando la siguiente abreviaciéon donde cx = cosz, sx = sinz. Los dngulos ¢, 0 y ¥ son
comunmente referidos como los dngulos de Euler. El empleo de los dngulos de Euler es muy
utilizado debido al la representacion intuitiva de la orientacion de un cuerpo en tres dimensiones.
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10 2.2. MARCO DE REFERENCIA DEL VANT

2.2.6. El marco de estabilidad F*

Las fuerzas aerodindmicas se generan cuando ocurre una interaccion de la superficie del avién
con el aire a su alrededor. Nos referiremos a la velocidad del avién con respecto al aire circun-
dante como el vector del viento relativo V,. La magnitud de este vector es simplemente referido
como velocidad aérea. Para generar el levantamiento, las alas de la aeronave deben volar en
un 4dngulo positivo con respecto al vector del viento relativo, este dngulo es conocido como el
angulo de ataque y es denotado por a. Como se muestra en la figura 2.6 el dangulo de ataque esta
definido con una rotacién en direccién de la regla de mano izquierda j° y es tal que i° se alinea
con la proyeccion del vector del viento sobre el plano especificado por i’ y k°. La necesidad de
la rotacidn con direccion de mano izquierda es debido a la definicion de un dngulo de ataque
positivo, el cudl es positivo para una rotacion de mano derecha desde el eje ¢° al eje del cuerpo
i’. Ya que la rotacién « estd dada por una rotacién de mano izquierda, la transformacién del
marco del cuerpo al estable esta dada por

b
ek

Figura 2.6: Marco de referencia de estabilidad, es calculado mediante la rotacién del marco del cuerpo
un dngulo de ataque «, se muestra como el eje ¢° esta alineado con la proyeccion del vector del viento
relativo sobre el plano longitudinal del VANT.

F* = R;(a)F®

donde

COS « 0 sina
Rf;(a): 0 10

—sina 0 cosa
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2. MARCOS DE COORDENADAS 11

2.2.7. El marco del viento 'V

El 4ngulo entre el vector del viento relativo y el plano i® — k” es llamado 4ngulo de desliza-
miento y es denotado por /5. Como se muestra en la figura 2.7, el marco del viento es obtenido
por medio de la rotacién de el marco de la estabilidad un dngulo /3 positivo por la regla de mano
derecha sobre el eje £°. El vector unitario " estéd alineado con el vector del viento relativo V,.la
transformacion de £° a F'* esta dada por

Figura 2.7: Marco de referencia de viento, es calculado mediante la rotacion del marco de estabilidad un
angulo de deslizamiento 3, se muestra como el eje ¢ esta alineado con el vector del viento relativo.

P = RO(P)F?

donde
cosf sinf 0
Ri(a)=| —sinf cosf 0
0 0 1

La total transformacién desde el marco del cuerpo al marco del viento esta dada por

Ry(a, B) = RY(B)Ry(a)

cosff sinf 0 cosa 0 sina
= | —sinf cosf 0 0 10
0 0 1 —sina 0 cosa

cosfcosa  sinf3 cosfsina
= | —sinfcosa cosf —sinfsina
—sin o 0 COos
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12 2.3. VELOCIDAD AEREA, TERRESTRE Y DEL VIENTO.

De manera alternativa, la transformacién del marco del viento al marco del cuerpo estd dada
por

cosacos 3 —cosasinfS —sina

Ry(o,B) = (Ry)"(a, ) = | sinp cos 3 0

cosfsina —sinasinff  cosa

2.3. Velocidad aérea, Terrestre y del viento.

Cuando se desarrollan las ecuaciones dindmicas para un vehiculo de ala fija, es importante
recordar que las fuerzas de inercia en el VANT son dependientes de las velocidades y acelera-
ciones relativas a una marco de referencia fijo (marco inercial). Las fuerzas aerodindmicas, sin
embargo, dependen de la velocidad del aire circundante al vehiculo. por lo tanto es importante
distinguir entre la velocidad aérea V,, representada por la velocidad con respecto al aire circun-
dante, y la velocidad terrestre V;, representada por la velocidad con respecto al marco inercial.
Estas velocidades estdn relacionadas mediante la siguiente expresion

Vo=V, Va (2.4)

donde V,, es la velocidad del viento relativo al marco inercial.
La velocidad del vehiculo V; puede ser expresada en el marco del cuerpo en términos de com-
ponentes a lo largo de los ejes i°, j° y k.

U
Vb = v

g
w

Donde qu es la velocidad del VANT con respecto al marco inercial, expresada en el marco del
cuerpo. De manera similar, si definimos las componentes de el viento en el norte, este y abajo
como wy,, W, y Wy respectivamente, podemos escribir una expresion para la velocidad del viento
en el marco del cuerpo como

u’ll) wn
V£ - VD = Rg<¢7 87 1/}) We
Way Wq

Sin olvidar que el vector V, es la velocidad del VANT con respecto al viento, es posible expre-
sarlo en el marco del cuerpo como

Ve =

a

Va
0
0

Definiendo u,., v, y w, como las componentes de vector del viento, este puede ser expresado en
el marco del cuerpo como

Uy U — Uy

b_ _

V=1 vr =| v—1y
W, W — Wy
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2. MARCOS DE COORDENADAS 13

Cuando se emplea una simulacién de un VANT u,., v, y w, son usadas para calcular las fuerzas
y momentos aerodindmicos que actian en el vehiculo. Las componentes de la velocidad en
el marco del cuerpo u, v y w son estados del sistema del VANT y estan disponibles en la
solucion de las ecuaciones de movimiento. Las componentes de la velocidad del viento w,,,v,, y
w,, tipicamente vienen de un modelo de viento como entrada a las ecuaciones de movimiento.
Combinando expresiones, podemos expresar las componentes del marco del cuerpo del vector
del viento en los términos de su magnitud, angulo de ataque y dngulo de ladeo como

Uy Va
Vb= wv, =R | O
Wy 0
cosacos3 —cosasinfi —sina V.,
= sin 3 cos 8 0 0
cosfsina —sinasinf cosa 0
Lo cual implica que
Uy cos acos 3
Uy =V, | sinpg (2.5)
W, sin « cos 3
Invirtiendo esta ecuacién podemos despejar las siguientes
u2 + v? + w? (2.6)
w
a = tan™! (—) (2.7
Uy

= sin~! o 2.8
’ N R 29

Dadas que las fuerzas y momentos aerodindmicos son expresadas cominmente en los términos

V., a'y [3, estas expresiones son esenciales para formulas las ecuaciones de movimiento del
VANT.

2.4. El triangulo del viento.

Para VANTs, la velocidad del viento comunmente se encuentra en un rango de 20 a 50
por ciento de la velocidad aérea[5]. El efecto significativo del viento en VANTS es importante
para comprender, mds que para un avion convencional mas grande, donde la velocidad aérea es
tipicamente mucho mayor que la velocidad del viento. Habiendo introducido el conceptos de
marcos de la referencia, velocidad de la superficie del avion, velocidad del viento, y el vector
de la velocidad aérea, podemos hablar de algunas definiciones importantes que nos relacionan
la navegacion de VANTS. La direccion del vector de velocidad terrestre con relacion a un marco
de inercia es especificado usando dos dngulos. Estos dngulos son el angulo de curso x y el (de
inercia referido) dngulo de paso de vuelo . La figura 2.8 muestra cdmo éstos son definidos dos

CINVESTAV-UMI LAFMIA



14 2.4. EL TRIANGULO DEL VIENTO.

= Proyeccion horizontal de
~ la velocidad terrestre

l-:’ (Norte) {
A4 V cosy
.; (Este) Trayectoria proyectada
J sobre la superficie
ki (Abajo)

Figura 2.8: Angulo de paso ~ y 4ngulo de curso Y.

angulos. El dngulo de paso x es definido como el dngulo entre el plano horizontal y el vector
de velocidad terrestre V;, mientras el curso x es el dngulo entre la proyeccion del vector de la
velocidad terrestre en el plano horizontal y norte verdadero.

La relacion entre el vector de velocidad terrestre, el vector de la velocidad aérea, y el vector
del viento, que da la ecuacién 2.4 es llamado el tridngulo del viento. Un ejemplo més detallada
del tridngulo del viento es dado en el plano horizontal en la figura 2.9 y en el plano vertical
en la figura 2.10. La figura 2.9 muestra un vehiculo aéreo siguiendo una trayectoria en tierra
representado por la linea punteada. Para el vuelo horizontal, el dngulo de guifiada 1), es el
dngulo entre i’ e i y define la direccién que el vehiculo apunta. La direccién el el vehiculo viaja
con respecto a la masa de aire circundante es dado por el vector de la velocidad aérea V. En
el vuelo horizontal, estable, V,, es comtnmente alineado con °, significando que el dngulo de
deslizamiento lateral 3 es cero.

Trayectoria en
la superficie

Figura 2.9: el dngulo de guifiada v indica hacia a donde apunta el VANT, el dangulo de curso x indica el
trayecto de la aeronave, . muestra la diferencia de ambos angulos.
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2. MARCOS DE COORDENADAS 15

La direccion del vehiculo con que el que se estd moviendo con respecto a la tierra es mostrada
con el vector V;. El dngulo entre el norte del marco inercial y el vector de velocidad es llamado
el dngulo de curso . Si existe un viento constante, la aeronave necesitara lidiar con el viento
para seguir una trayectoria en tierra que no esté alineada con el viento. El angulo comandado
X. esta definido como la diferencia entre el dangulo de curso y el dngulo de guifiada.

Xcéx_w

Figura 2.10: el angulo de guinada v indica hacia a donde apunta el VANT, el angulo de curso x indica el
trayecto de la aeronave, . muestra la diferencia de ambos dngulos.

La figura 2.10 muestra la perspectiva vertical del triangulo del viento. Cuando hay una compo-
nente hacia abajo del viento, definiremos el dngulo desde el plano norte-este a V, es el dngulo
de paso con respecto a la masa de aire y es denotado por 7,. La relacion entre este angulo, el
angulo de ataque y el dngulo de cabeceo esta dada por

Yo=0—a

En ausencia del viento v, = ~y. El vector de velocidad terrestre en el marco inercial puede ser
entonces expresado como sigue:

cosy —siny 0 cosy 0 sinvy Vy COS Y COS Y
V; = | siny cosy 0 0 1 0 0 =V, | sinycosy
0 0 1 —siny 0 cosvy 0 —sin~y

Donde V,, = ||V,||. De manera similar, el vector de velocidad aérea puede ser expresado como

COS 1 COS Y,
Vi=V, | sintycosy,
—sin~y,
Donde V,, = ||V,||. Por lo tanto, el vector del viento puede ser expresado en coordenadas iner-
ciales como
COS Y COS Y Wy, cos(®) + [3) cos Y
Vo | sinycosy | — | we | =Va| sin(¢+ B)cos, (2.9)
—sinvy Wy —sin "y,
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16 2.4. EL TRIANGULO DEL VIENTO.

La ecuacion 2.9 permite obtener una relacion entre V,, Vi, X, 1, 7 Y 7a. Si consideramos el
caso en donde x, v y las componentes del viento (wy,, we, wq), € incluso V; y V, son conoci-
dos. Tomando la norma al cuadrado de ambos lados de la ecuacion 2.9 resulta en la expresion
siguiente:

COS Y COS 7Y T/ w,
V; — 2V, | sinxcos~y we | +VZ-VZ=0 (2.10)
—sinvy Wq

Donde V,, = ||V, || = Vw2 4+ w? + w3 es 1a velocidad del viento. Dado y, 7, y los componentes
del viento, la ecuacion 2.10 puede ser resuelta para V, dado V, o V;, dado V,, dependiendo de
la necesidad. Cuando se resuelve la ecuacion cuadratica para V, la raiz positiva es tomada ya
que V, debe ser positivo.

Con ambas V,, y V, conocidas, la tercer fila de la ecuacién 2.9 puede ser resuelta para encontrar
7. y obtener la siguiente ecuacion:

V, si

Yo = gin~! (M) (2.11)
Va

Para encontrar una expresion para ¢, se multiplica ambos lados de la ecuacién 2.9 por

(—sin x, cos x, 0) para obtener la siguiente expresion:

We

T .
0 =V, cosy,(—sin x cos ¢ + cos x sin ) + < W, ) < —siny )

resolviendo para 1) esto nos resulta:

1 wn, \ " —sin y
_ P | n
Y = x —sin <—Va —— ( w0, ) ( cos x )> (2.12)

Debido a que tipicamente el viento tiene un impacto significativo en el vuelo de vehiculos
aéreos no tripulados de tamafio pequefio, se es tomado en cuenta a lo largo de este trabajo
de tesis. Si los efectos del viento son negados, de igual forma las simplificaciones toman los
siguientes resultados. Por ejemplo, cuando V;, = 0, tenemos que V, = V,, u = u,, v = v,,
w = w,, 1) = x(asumiendo que 5 = 0), y v = q.
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3

Cinematica y Dinamica

El primer paso para desarrollar estrategias de navegacion, orientacion y control para VANTSs
es desarrollar modelos dinamicos apropiados. Obtener las ecuaciones no lineales de movimiento
para un VANT de ala fija es el principal tema tratado en los Capitulos 3 y 4 de esta tesis.

En este capitulo, se obtendran las expresiones para describir la cinemética y dindmica de
un cuerpo rigido. Se aplicardn las leyes de Newton: por ejemplo, f/ = muwv, de igual manera
este capitulo se enfocara en definir la relacion de posicion y velocidad (cinemética) y en definir
la relacién entre fuerzas y momentos (dindmica). En particular, en la seccion 3.1 se definira la
notacién a emplear para las variables de estado del VANT. En la seccién 3.2 se expresard la
cinemadtica, y en la seccion 3.3 se presentard la dindmica.

3.1. Variables de Estado

Al momento de desarrollar las ecuaciones que describen un VANT, se deben introducir 12
variables, de entre ellas, hay tres asociadas a la posicion y tres a la velocidad. Similarmente,
hay tres variables asociadas a la posicion angular y otras tres asociadas a la velocidad angular.
En la Tabla 3.1 se muestran estas variables de estado.

17



18 3.1. VARIABLES DE ESTADO

Nombre | Descripcion

Posicién norte inercial del VANT a lo largo de i en f.
Posicién este inercial del VANT a lo largo de j% en f°.
Posicién abajo inercial del VANT a lo largo de k% en f°.
Velocidad del vehiculo medido a lo largo de i® en f°.
Velocidad del vehiculo medido a lo largo de j° en f°.
Velocidad del vehiculo medido a lo largo de k° en f°.
Angulo de alabeo definido con respecto a f"2.

Angulo de cabeceo definido con respecto a .
Angulo de guifiada definido con respecto a f*.
Velocidad de alabeo medido a lo largo de i® en f°.
Velocidad de cabeceo medido a lo largo de j° en f°.
Velocidad de guifiada medido a lo largo de £’ en f°.

ﬁ@@@%&g@@@m;

Tabla 3.1: Variables de estado empleadas para un VANT de ala fija

Figura 3.1: Ejes de movimiento.

Las variables de estado son mostradas de manera esquematica en la Figura 3.1. Las posicio-
nes “north-east-down”de el VANT (P, P., P;) son definidas con relativo al marco inercial. Por
lo tanto se empleard algunas veces la siguiente relacion h = — P; para denotar la altura. Las
velocidades de traslacion(u, v, w) y las velocidades angulares(p, ¢, ) del VANT estan definidas
con respecto al marco del cuerpo. Los dngulos de Euler ¢, 0, ¢ estdn definidos con respecto al
marco del vehiculo-2, el marco del vehiculo-1 y el marco del vehiculo respectivamente. Debido
a que los dngulos de Euler estan definidos relativamente a marcos intermedios de referencia, no
es posible afirmar que las velocidades angulares(p,q,r) son simples derivadas de los dngulos de
posicion angular, aunque p, ¢, r estan en funcién de las derivadas de los angulos de Euler con
respecto al tiempo b0, y de los dngulos ¢ y 6.
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3. CINEMATICA Y DINAMICA 19

3.2. Cinematica

La velocidad de traslacion de el VANT es comtiinmente expresado en componentes a lo largo se
los ejes del marco de coordenadas del cuerpo. Las componente u, v y w corresponden a la velo-
cidad inercial del vehiculo proyectado sobre los ejes i°, j° y k® respectivamente. Por otro lado,
las posicion de traslacion del VANT es usualmente expresado en el marco de referencia inercial.
Para relacionar ambas se requiere derivar e implementar una transformacion de coordenadas

P, U . U
Al P | =R {v |=(@R) [ v
P, w w

y empleando la ecuacion 2.3 se obtiene

P, chcp  spsbcy) — copsy)  cpsbc) + spsy u
P. | = | chsyp spshsp+ copcp  cpshsih — sperd v |, (3.1
P, —s0  soch coch w

donde se ha empleado la siguiente abreviacién cx = cos x, sz = sin z. Esta es una relacién
cinemadtica que expresa la derivada con respecto al tiempo de la posicién con las velocidades,
notar que las fuerzas y aceleraciones no estan consideradas.

La relacion que existe entre la posicién angular ¢, 6 y ¢ y las velocidades angulares p, q y
r esta también relacionada por los diferentes marcos de referencia a los que estan definidos los
angulos de Euler. Las velocidades p, ¢ y r estan definidas con respecto al marco de referencia
del cuerpo F°, el 4ngulo de alabeo ¢ es una rotacién de F* a F* sobre el eje 12 = i®, el 4ngulo
de cabeceo 0 es una rotacién de FU! a F*2 sobre el eje j*! = j*2, y el dngulo de guifiada ¢ es una
rotacion de 'Y a ! sobre el eje h” = kU!. Las velocidades angulares expresadas en el marco
del cuerpo pueden ser expresadas en términos de las derivadas de los dngulos de Euler, mediante
la correcta transformacion de marcos de referencia, como es expresado a continuacion:

p ¢ 0 0
g | =10 | +RL00) | 0 | +Ru(ORIO) | O
r 0 0 (0
¢ 10 0 0
=10 ]+|0 cos¢ sing 0
0 0 —sing cos¢ 0
10 0 cosf 0 —siné 0
+ | 0 cos¢p sing 0 10 0
0 —sing coso sinf 0 cosf P
10 —sin 6 d)
=10 cos¢p sin¢cosf 0 . (3.2)
0 —sing cosgcosf U

Invirtiendo esta expresion nos permite obtener

9'5 1 singtanf cos¢tand D
0 =10 cos¢ —sin ¢ q |, (3.3)
¥ 0 singsect cos@psech r
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20 3.3. DINAMICA DE CUERPO RIGIDO

la cudl expresa las derivadas de los tres angulos de Euler en términos de ¢ 6 y las velocidades
angulares p, qy r.

3.3. Dinamica de Cuerpo Rigido

Para obtener las ecuaciones dindmicas del movimiento del VANT aplicaremos la segunda ley
de Newton, primero a los grados de libertad de traslacion y posteriormente a los grados de
libertad de rotacion. Las leyes de Newton se cumplen en el marco de referencia inercial, por lo
tanto el movimiento del cuerpo a estudiar debe estar referenciado a dicho marco de referencia.
Se asumird el modelo de tierra plana y aunque el movimiento este referenciado al marco de
referencia inercial puede ser expresado usando un vector asociado a otros marcos, tales como
el marco de referencia del cuerpo. Se aplicard esto en la velocidad del VANT V,, el cudl por
conveniencia es comunmente expresado en el marco del cuerpo como ng = (u,v,w)T. ng es
la velocidad del VANT con respecto a la tierra expresado en el marco del cuerpo.

3.3.1. Movimiento de Traslacion

La segunda ley de Newton aplicada a un cuerpo bajo movimiento de traslacion puede ser ex-

presada como

avy
= 4

donde m es la masa del VANT, d%_ es la derivada con respecto al tiempo en el marco inercial, y
f es la suma de todas las fuerzas externas actuando en el VANT. Las fuerzas externas incluyen
gravedad, fuerzas aerodindmicas, y fuerzas de propulcion.

La derivada de la velocidad tomada en el marco inercial puede ser escrita en términos de la
derivada en el marco del cuerpo y la velocidad angular de acuerdo a la ecuacion A.6, esto queda

como

dvy _ dVy
dti = d_tb —|—(,«)b/Z X ‘/g, (35)

donde wy/; es la velocidad angular del VANT con respecto al marco de referencia inercial.
Combinando las ecuaciones 3.4 y 3.5 resulta en una alternativa representacion de la segunda ley
de Newton con la derivada llevada a cabo en el marco del cuerpo.

m(% + wyi X V:q> = f.

En el caso de una aeronave maniobrando, es mas facil aplicar la segunda ley de Newton
expresando las fuerzas y velocidades en el marco del cuerpo como

dvy
m (d—ti + why; X v;) = f° (3.6)

donde V) = (u, v, w)y Wl = (0, )", El vector f? representa la suma de todas las fuerzas
externamente aplicadas y estd definida en términos del marco de referencia del cuerpo como

o2 (fon o 1)
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La expresion es la razén de cambio de la velocidad expresada en el maco del cuerpo

dt
como si fuera vista por el piloto. Ya que u, v y w son las proyecciones de ng sobre los ejes 7°,

4%y k®, esto indica que

Vg _
dty, .
w

Expandiendo el producto cruz en la ecuacién 3.6 y ordenando los términos, obtenemos

U rv — qw 1 [

v =|pw—ru | +—1| fy |- 3.7
i m

w qu — pv I2

3.3.2. Movimiento Rotacional

Para el movimiento rotacional, La segunda ley de Newton queda establecida como

dh __
d—ti—M,

donde h es el momento angular en forma de vector y M es la suma de todos los momentos
externos aplicados. Esta expresion serd verdadera siempre y cuando todos los momentos sean
con respecto al centro de masa del VANT. La derivada del momento angular tomada desde el
marco de referencia inercial puede ser expandida tomando como referencia la ecuacion A.6,
resultando.

dh _ dh . —

at, " dt +wb/l X h=M.

Al igual que en el movimiento de traslacion, es conveniente expresar esta ecuacion en el

marco del cuerpo, resultando

dh?
d_tb +w2/l X hb = mb.

Para un cuerpo rigido, el momento angular esta definido como el producto de la matriz de
inercia J y el vector de la velocidad angular h® £ J. wp /i donde J esta dada por

(3.8)

[ [(y*+ 2%)dm  — [zydm — [zzdm
J=| — [xydm [(? +z*)dm — [yzdm
— [zzdm — [yzdm J(? + y?)dm
N ]x _]my _jmz
= _j;ry ]y _jyz . (39)
_ja:z _jyz ]z

Los términos de la diagonal de .J son llamados momentos de inercia, mientras que los pro-
ductos fuera de la diagonal principal son llamados productos de inercia. Los momentos de
inercia son medidas de la tendencia de la aeronave para oponerse a la aceleracion sobre sus
especificos ejes de rotacién, por ejemplo, j, puede ser conceptualmente expresado como el
producto de la masa de cada elemento que compone la aeronave (dm) y el cuadrado de las
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22 3.3. DINAMICA DE CUERPO RIGIDO

distancias de cada elemento desde el eje = (y* + 2?) y sumando cada producto. En préctica, la
matriz de inercia no es calculada usando la ecuacién 3.9, en su lugar, es numéricamente cal-
culada usando un software de CAD o es también es medida mediante experimentacion usando
equipo como el péndulo bifilar[15].

Debido a que las integrales de la ecuacion 3.9 son calculadas con respecto a los ejes del
marco de referencia del cuerpo, J es constante cuando es visualizada en el marco de referencia
del cuerpo, por lo tanto dd—‘;) = (. Tomando esta derivada y sustituyendo en la ecuacién 3.8,
obtenemos

dwll))/i

J
dty

+ why X Jwp = M. (3.10)

b

., dwy . , . .
La expresion —Z£ es la razén de cambio de la velocidad angular expresada en el marco de
dty

referencia del cuerpo, como si fuera vista por un observador sobre el VANT. ya que p, ¢ y r son
proyecciones instantdneas de wy, sobre los ejes i°, j° y k", obtenemos que

Weri = Ta, — | 4
,,:.
Reescribiendo la ecuacion 3.10, tenemos
Gy = I [—wp X Jwp +mP] (3.11)

La aeronave es usualmente simétrica sobre el plano conformado por los ejes i y k. En este
€aso jgy = Jy» = 0, 1o que implica que

ja: 0 _sz
J=10 4, 0
_j:pz 0 jz

Bajo la suposicion de simetria, la inversa de J esta dada por

71:adj(<])
det(J)
JyJz 0 JyJaz
L Jesdy O Judy
]a:]y]z - ];%z]y
=10 £ 0 |,

donde [ £ .]a:jz - ]gz
Definiendo los componentes de los momentos externos aplicados sobre los ejes del mar-
co del cuerpo como M® = (I,m,n)”, podemos reescribir la ecuacién 3.11 en forma de sus

componentes como
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.
i)

I~
i)
I

p r 0 T 0O r —q G 0 —Jus D I
i)=|0 50 - 0 p 0 jy 0 g |+ m
" -J'll;z 0 JFL | 4 -p 0 —Jxz 0 Jz r n
B0k joepa + Gy = o) ar z
=10 5 0 Jo: (PP =)+ (G —Ja)pr |+ | m
-J% 0 % _ (jﬂﬂ_jy)pq_jmzqr n
I'pq — Iygr + I3l + Iyn
= | Ger =L’ =)+ gm ) (3.12)
Iipg — I'gr + I'yl + I'gn
donde
Flzj (J ij Jz)
2 Ge — )+ 2,
= 42U ]{y) J
J=
F3:F
== 3.13
S (3.13)
]—15:]2._‘71
Jy
Iy =%
Jy
[’7:(3 jy])_? J
ngjfm,

Finalmente los seis grados de libertad, el modelo de 12 variables de estado para VANT de
ala fija estan dados por las ecuaciones 3.1, 3.3, 3.7 y 3.12, y estdn resumidos a continuacion;

I:Dn clcyp  spsbcyy — copsy  cpshe) + spsi u
P, | = | csv s@pslsy + cocyp  cslsy — spcy v (3.14)
P, —s6  sopch coch w
U TV — qW fe
0 =| pw—ru | +—1| fy (3.15)
: m
w qu — pv =
¢ [ 1 singtanf cos¢tanf P
0 =10 cos¢ —sin ¢ q (3.16)
¥ | 0 singsec cosgsect r
p Flpq—FQQT’ F3Z+F4TL
g |=| Bor—L*—1* |+ 5 . (3.17)
T F?Z’q—FlQT F4Z+F87’L
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24 3.3. DINAMICA DE CUERPO RIGIDO

Las ecuaciones 3.14-3.17 representan la dindmica del VANT de ala fija. Estas ecuaciones
aun no estan completas ya que las fuerzas y momentos externos no estan definidas. El modelado
para las fuerzas y momentos debido a la gravedad, aerodinamica y propulsion serd desarrollado
en el capitulo 4.
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4
Fuerzas y Momentos

El objetivo de este capitulo es describir las fuerzas y momentos que actian en el VANT de
ala fija. Siguiendo a [6], se asumira que las fuerzas y momentos son primeramente ocasionadas
por tres fuentes; gravedad, aerodindmica y propulsion. Sea f, la fuerza debido a la gravedad,
(fas M,) sean las fuerzas y momentos debido a la aerodinamica, y (f,, M,) sean las fuerzas y
momentos debido a la propulsion, tenemos

f:fg+fa+fp
M =M, + M,,

donde f es la fuerza total que actiia en la aeronave y M es el momento total actuando sobre
la aeronave. En este capitulo se describirdn las expresiones para cada una de las fuerzas y
momentos.

4.1. Fuerzas debido a la Gravedad

El efecto del campo gravitacional de la tierra actuando sobre el VANT puede ser modelado
como una fuerza proporcional a la masa actuando en el centro de masa. Esta fuerza actia en
direccion de k' y es proporcional a la masa del VANT por una constante de gravedad ¢. En el
marco del vehiculo f, la fuerza de gravedad actuando den el centro de masa esta dada por:

myg

Cuando es aplicada la segunda ley de Newton en el capitulo previo, se sumaron las fuerzas
a lo largo de los ejes en el marco del cuerpo. por lo tanto, se debe de transformar esta fuerza en
el correspondiente marco de referencia del cuerpo, dando como resultado

0
fi=Ry| 0
mg
—mgsin 6
= | mgcosfsin¢
mg cos 0 cos ¢
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Distribucion de presion sobre

— ‘/"iﬂ extrados del perfil
//*[ |r [ 4 aerodinamico

\ | L)
|\ |I | | I|' [ ]
—\amaabl/ [/

” BEER Distribucién de presion sobre
—__ elintradés del perfil

aerodinamico

Figura 4.1: Distribucién de presiones en un perfil aerodindmico

L b

Figura 4.2: Fuerza de levantamiento L, fuerza de arrastre D y momento aerodindmico M

Ya que la fuerza de gravedad actian sobre el centro de masa del VANT, no produce ningtn
momento.

4.2. Fuerzas y Momentos Debido a la Aerodinamica

Como el VANT interactda con el aire, una distribucidn de presion es generada sobre el cuerpo
del VANT, como se muestra en la figura 4.1. En lugar de caracterizar la distribucion de presion
a lo largo del ala, un enfoque comun es capturar el efecto de la presién con una combinacién
de fuerzas y un momento. Por ejemplo, si se considera el plano conformado por (i® — k°),
el efecto de la presion actuando sobre la superficie puede ser modelada usando una fuerza de
levantamiento, una fuerza de arrastre, y un momento. Como se muestra en la Figura 4.2. Las
fuerzas de levantamiento y arrastre estdn aplicadas en un punto a un cuarto de la cuerda del
perfil, también llamado centro aerodinamico.
El levantamiento, arrastre y momento son cominmente expresados como

L= % pV2SCy
D = %prSCD 4.1)
M = % pV2ScCly,

donde C'p, Cp y C) son coeficientes aerodindmicos adimensionales, .S es la superficie del

ala del VANT, y c es la cuerda media del ala. Para perfiles aerodindmicos generales, estos
coeficientes aerodindmicos son influenciados por la forma del perfil, el numero de Reynolds,
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Figura 4.3: Configuracién estdndar de las superficies de control de un VANT de ala fija.[13]

el nimero de Mach, y el dngulo de ataque. En el caso de un VANT pequenio(1.5-5 metros de
envergadura) los efectos del niimero de Reynolds y el nimero de Mach son aproximadamente
constantes. Seran consideradas los efectos de los dngulos « y (3, las velocidades angulares p, ¢
y 7, y la deflexion de las superficies del control sobre los coeficientes aerodindmicos.

Es comun descomponer las fuerzas y momentos aerodindmicos en dos grupos: longitudinal
y lateral. Las fuerzas y momentos longitudinales actian sobre el plano i® — k°, también llamado
el plano de cabeceo. Este incluye las fuerzas en las direcciones i® y k” causadas por el arrastre
y el levantamiento, y el momento sobre el eje j°. Las fuerzas y momentos laterales incluyen la
fuerza en la direccién j° y los momentos alrededor de los ejes i° y k.

4.2.1. Superficies de Control

Las superficies de control son usadas para modificar las fuerzas y momentos aerodindmicos.
Para aeronaves con una configuracion estandar, las superficies de control incluyen el elevador,
alerén, y timoén de profundidad. Otras superficies pueden ser spoilers, flaps y canards, pero en
esta tesis no seran discutidas, aun asi, son modeladas de manera similar.

La Figura 4.3 muestra la configuracion estandar, donde la deflexion del aleron es denotado
por d,, la deflexién del elevador es denotado comod,, y la deflexion del timén de profundidad
es denotado por 9,.. La posicion positiva de la deflexion de las superficies de control puede ser
determinado aplicando la regla de la mano derecha hacia el eje de las bisagras. Por ejemplo, el
eje de las bisagra del elevador esta alineado con el eje del cuerpo j°, esto quiere decir que una
deflexion positiva indica una retraccion hacia abajo. De manera similar, la deflexion positiva
para el timé6n de profundidad 4, estd definida girando hacia la parte izquierda de la aeronave. La
deflexién del alerdn o, es definida positiva con cada alerén hacia abajo, esto queda totalmente
expresado en la siguiente ecuacion.

6& = % (6a—izq - 5a—der)-

Por lo tanto una deflexion positiva indica que el alerén izquierdo es girado hacia la izquierda
y el aler6n derecho es girado hacia arriba.
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4.2.2. Aerodinamica Longitudinal

Las fuerzas y momentos productos de la aerodindmica longitudinal causan movimiento en el
plano formado por i® — k°. Estas fuerzas y momentos son: el levantamiento, arrastre y momento
de cabeceo[27]. Por definicion, el levantamiento y arrastre son fuerzas alineadas a los ejes del
marco de estabilidad, como se muestra en la Figura 4.2. Cuando se representa como un vector,
el momento de cabeceo se alinea con el eje j° del marco de estabilidad. El levantamiento y el
arrastre son fuertemente influenciadas por el dngulo de ataque. La velocidad de cabeceo ¢ y la
deflexién del elevador 6. influyen en las fuerzas y momentos longitudinales. Basado en esto, es
posible expresar las ecuaciones del levantamiento, arrastre y momento de cabeceo en funcién
de «, q y 6. como

1

L= EpVaQSCL (v, q,0¢)
1

D = 5,ovfscD (o, q,6,)

1
M = §pVazScC’M (v, q,6).

En general, estas fuerzas y momentos son ecuaciones no lineales. Para pequefios dngulos de
ataque el flujo sobre el ala permanece laminar y en contacto a la superficie. Bajo estas condi-
ciones, el levantamiento, arrastre y momento de cabeceo puede ser modelado con una exactitud
aceptable usando una aproximacion lineal. Trabajando con la ecuacion del levantamiento como
un ejemplo, una serie de Taylor de primer orden de el levantamiento puede ser escrita como

1 oC oC oC
L = §pVa25 (C’LO + aofa + 8qu + 8(5556) .

El coeficiente C'y, es el valor del C';, cuando o = ¢ = 6. = 0. Es comiin adimensionalizar
las derivadas parciales de esta aproximacion lineal. ya que C'y, y los angulos « y d.(expresados
en radianes) son adimensionales, la unica derivada parcial que se requiere adimensionalizar
es C,/0q. Debido a que las unidades de ¢ son rad/s, un factor estandar a usar es c/2V,.
Reescribiendo la ecuacién 4.2 como

(4.2)

1
L = ép‘/QQS (CLO + CL o+ CLq 2V

g+ Cr, 55) , (4.3)

= d qc y CLs, £ BC . Cr,, CL, son cantidades

donde los coeficiente C7r,,,CL, 2 9 8a , CL
adimensionales cominmente referidas como derlvadas de establhdad mientras que C'z, es un
ejemplo de una derivada de control. El término “derivada”viene del hecho de que los coefi-
cientes provienen de una derivada parcial en la aproximacion de la serie de Taylor. De manera

similar, expresamos la aproximacion lineal para el arrastre y momento de cabeceo como

q

1

D= Lovis (CDO +Cp,a+ Co, 50 +Cp, 8 ) (4.4)
1

M = §p‘/a25 (CMO + CMaOé + C’Mqﬁq —+ CM55(56> . (45)

Las ecuaciones 4.3, 4.4 y 4.5 son cominmente empleadas como base para el modelo aero-
dindmico longitudinal. Bajo las tipicas condiciones de vuelo de bajo dngulo de ataque, son una
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representacion acertada de las fuerzas y momentos producidas. El flujo que bana el cuerpo de
la aeronave es laminar y esta unido a la superficie, ademas, el campo del flujo es considerado
cuasi-estable, esto significa que cambia muy poco con respecto al tiempo. También el campo del
flujo es predecible y solamente cambia en respuesta a cambios en el dngulo de ataque, velocidad
de cabeceo y deflexion en el elevador. Esto permite modelar este comportamiento longitudinal.
En contraste a la aerodindmica cuasi-estable, la aerodindmica inestable es caracterizada por un
modelo no lineal tridimensional, variante en el tiempo, con flujo desprendido que significati-
vamente afecta a las fuerzas y momentos experimentados por la aeronave. Tal vez, uno de los
efectos mas importantes causados por el flujo inestables a considerar por los disefiadores de
UAV vy usuarios es el fendmeno de entrada en pérdida[1], que ocurre cuando el dngulo de ata-
que incrementa a un punto en el que el flujo comienza a desprenderse del ala, resultando en una
dréstica pérdida de levantamiento. Bajo condiciones de entrada en perdida, las ecuaciones 4.3,
4.4 y 4.5 producen estimaciones peligrosamente optimistas.

Dado que el modelo presentado en esta tesis serd usado para el disefio de leyes de control
de una aeronave y simulacion de su desempeio, es importante que los efectos de entrada en
pérdida estén incorporados al modelo longitudinal aerodindmico. Para incorporar el fenémeno
de entrada en pérdida en el modelo longitudinal debe de modificarse nuestras ecuaciones 4.3
y 4.4 tal que las fuerzas de levantamiento y arrastre sean no lineales con respecto al dngulo
de ataque. Esto nos permitird una aproximacién mas acertada del modelo del levantamiento
y arrastre sobre dngulos de ataque mas grandes. El levantamiento y arrastre pueden ser mejor
modelados como

1 c

L= §pVa2S (CL (a) + CLQQ—%Q + CLée 53) (4.6)
1 c

D = §p‘/a25 (CD (a)+CDq2_‘/;1q+CD5€(Se) . 4.7

donde C'; y Cp estan ahora expresadas por funciones no lineales de «. Para dngulos de ataque
que estdn mas alld de la entrada en pérdida, el ala tiene el comportamiento de un plato plano,
cuya ecuacion del coeficiente de levantamiento estd modelado como [27]

C'L placa plana = 25ign () sin? o cos a. (4.8)

Para obtener un modelo de levantamiento contra angulo de ataque para un perfil aerodinami-
co se requiere experimentacion con un tinel de viento o en dado caso un anélisis detallado a
computadora. Pero para propdsitos de simulacién no es necesario tener un alto grado de fi-
delidad en el modelo del levantamiento de la aeronave, pero si es deseable que considere los
efectos de entrada en pérdida. Por lo tanto un modelo que incorpore el efecto lineal y los efectos
de entrada en pérdida esta dado por

Cr(a)=(1—-0(a))(Cr, + Cr,a) + o (a) (2sign (o) sin® acos a) 4.9)

donde
14+ e—/{(a—ao) + en(a—l—ag)

4.10
(1 + e—/i(a—ao)) (1 + en(a—ao))7 ( )

o(a)=

y Ky o son constantes positivas. La funcién sigmoide en la ecuacién 4.10 es una funcién
que mezcla la transicion de +/ — «. La figura 4.4 muestra el coeficiente de levantamiento en
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o

CLn + CLGQH/!

' 'l L 'l 1 L

80 -60 40 =20 0 20 40 60 80

a(grados)

Figura 4.4: Coeficiente de levantamiento en funcion al d&ngulo de ataque

la ecuacion 4.9 como una combinacién dela parte lineal y la parte no lineal separadas por el
angulo de entrada en pérdida. Para VANT pequeiios, el coeficiente de levantamiento puede ser
aproximado como

CL _ TAR

* 144/1+(AR/2)?’

donde AR £ b%/S es el alargamiento del ala, b es la envergadura y S es la superficie alar.

El coeficiente de arrastre C'p es también una funcién no lineal del 4ngulo de ataque. Hay dos
contribuciones a el coeficiente de arrastre, llamadas arrastre inducido y arrastre parasitario[27].
El arrastre parasitario es generado por el esfuerzo cortante de el aire moviéndose por la super-
ficie, es mas o menos constante y es denotado por Cp '. Para dngulos pequefios de ataque, el
arrastre inducido es proporcional al cuadrado de la fuerza del levantamiento. Combinando el
arrastre parasitario y el arrastre inducido, tenemos

(Cp, +Cr,2)?
reAR

El pardmetro e es el factor de eficiencia de Oswald, el cual se encuentra en un rango de 0.8
a 1.0[29].

La Figura 4.5 muestra un tipico grifico de el coeficiente de arrastre contra el angulo de
ataque para un modelo lineal y un modelo cuadratico. El modelo cuadritico modela de manera
correcta la fuerza de arrastre con una funcién con respecto a «. La fuerza de arrastre siempre
es contraria al movimiento de la aeronave. independientemente del signo del dngulo de ataque.
El modelo lineal predice de manera incorrecta el arrastre ya que el arrastre se vuelve negativo

Cp (@) = Cp, + 4.11)

'En la literatura aerondutica es comtn denotar el arrastre parasitario como Cp,. Para evitar confusién con el
término constante de la ecuacién 4.4, en esta tesis serda denotada como C D,
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C Dp_’:“::-h___..-s:

Cpy~
/|
/

Figura 4.5: Coeficiente de arrastre contra dngulo de ataque

para angulos negativos de ataque. La Figura muestra claramente la diferencia entre el arrastre
parasitario, también conocido como el coeficiente de arrastre con cero levantamiento, y Cp,, el
coeficiente de arrastre descrito por el modelo lineal con cero dngulo de ataque. Los parametros
a* y C7F, son el dangulo de ataque y el coeficiente de arrastre correspondiente a la condicién
nominal de vuelo & = a* sobre el que C'p se linealiza.

Las fuerzas de levantamiento y arrastre expresadas en las ecuaciones 4.6 y 4.7 estdn ex-
presadas en el marco de referencia de estabilidad. Para expresarlas en el marco del cuerpo es
necesaria una transformacion de coordenadas que requieren una rotacién dada por el dngulo de

ataque:
f= ) | cosa —sina D
f. )] | —sina cosa L

(—Cp (a)cosa+ Cp (a) sinar) +
(—C’Dq cosa + Cp, sin a) ﬁq—i—

(_CDse cosa + Cp,_sin a) O

= VS|l - - — - —
(—Cp (a)sina + Cp, () cos a) +
(—CDq sina + (O, cos 04) iq—l—

(_CDse sin o + CL&@ cos a) Oe

Las funciones C(a) y Cp(«) usadas en el modelo de fuerzas pueden ser funciones no
lineales como estin expresadas en las ecuacion 4.9 y 4.11, el cudl estdn validadas para amplios
angulos de ataque. De manera alternativa si se desea un modelo mas simple, es posible emplear
los modelos lineales dados por

CL (a) =Cr, +Cp 4.12)
OD (Oé) = ODO + C’Daa. (413)
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El momento de cabeceo de la aeronave es generalmente una funcién no lineal del 4ngulo de
ataque y debe ser determinada por un tunel de viento o vuelos experimentales para una aeronave
en especifico. Para propositos de simulacion, se empleard un modelo lineal

CM (Oé) = OMO + CMaOé,

donde ('), < 0 implica que la aeronave es inherentemente estable en cabeceo.

4.2.3. Aerodinamica Lateral

Las fuerzas y momentos debido a la aerodindmica lateral causan un movimiento de trasla-
cién a lo largo del eje j° y movimiento rotacional como el alabeo y la guifiada. La aerodindmica
lateral es mayormente influenciada por el angulo de ladeo 5. También son afectadas por la velo-
cidad de alabeo p, la velocidad de guifiada r, la deflexion del alerén 6, y la deflexion del timén
de profundidad 6,. Denotando las fuerzas laterales como f,, y los momentos de alabeo y guifiada
como [ y n, respectivamente, tendremos

1
fy = _pVZLQSOY (Bapa r, 5(17 57’)

2
1

= QPV;ZSbCl (67]97 T 5a7 57")
1

n = §p‘/(125b0n (57]77 T, 5a7 57") )

donde Cy,C; y C,, son coeficientes adimensionales, y b es la envergadura de la aeronave. Al
igual que en la aerodindmica longitudinal, los coeficientes Cy, C; y C,, son no lineales con sus
parametros correspondientes, que en este caso son, 3, p,r, d, y ,. Esta relacion no lineal, es de
por si dificil de caracterizar, aun asi, las aproximaciones lineales otorgan resultados aceptables
y otorgan informacion acerca de la estabilidad dindmica de la aeronave. Usando el enfoque de
la seccién 4.2.2 se producira el modelo lineal mediante la aproximacién de la serie de Taylor de
primer orden, y la adimensionalizacion de los coeficientes aerodindmicos. Por lo tanto para la
fuerza lateral, el momento de alabeo y el momento de guifiada estan dados por

1 b b
fy = §pVa25’ (OYO + Cyﬁﬁ + OYp QVap + OY, 2‘/(17‘ + Oysa (Sa + Cysr (5r> (414)
1 b b
[ = §pVa2S (Clo + Clﬁﬁ + Clp QVap + Cl,,,Q—VaT‘ + Cléa 0q + Clér 5r) 4.15)
1, b b
n = épVa S (Cno + Cnﬂ/B + CnPZ_‘/;lp + CnTQ_%r + Ongaéa -+ Cn&@n) . (416)

Estas fuerzas y momentos estdn alineadas con los ejes del cuerpo de la aeronave y no re-
quieren de una rotacion para ser implementadas en las ecuaciones de movimiento. El coeficiente
Cly, es el valor del coeficiente de fuerza lateral C'y cuando f = p = r = §, = 6, = 0. Para
aeronaves que son simétricas sobre el plano :* — k, C,, es tipicamente cero. Los coeficientes
C, y O, estan definidos de manera similar y son tipicamente cero para aeronaves simétricas.
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4.2.4. Coeficientes aerodinamicos

Los coeficientes aerodinamicos Cyy,, Ci,, Cry, Car,, C, y Cp, estdn referenciados como de-
rivadas de estabilidad debido a que sus valores determinan la estabilidad estética y dinamica del
VANTI11]. La estabilidad estética esta ligada con la direccién de los momentos aerodindmicos
al momento en que la aeronave es perturbada de las condiciones de vuelo nominal. Si los mo-
mentos tienden a restaurar la aeronave a su condicion de vuelo nominal, se dice que la aeronave
es estdticamente estable. Los coeficientes Cly,,, Ci, y C),, son los que determinan la estabilidad
estdtica del VANT y representan el cambio en los coeficientes de momento ante los cambios de
la direccién del viento relativo, representado por vy /3.

C)y,, es referenciada como la derivada de estabilidad longitudinal, para que la aeronave sea
estable, ésta debe ser menor a cero, de ser asi si la aeronave incrementa en el angulo de ataque,
un momento hard que la aeronave vuelva a regresar a las condiciones nominales de vuelo.

Cl, es llamada la derivada de estabilidad estdtica del alabeo y tipicamente estd asociada con
el dngulo diedro del ala, para estabilidad en el alabeo, C;, debe ser negativo que dard lugar a
momentos de alabeo que llevaran a un dngulo de deslizamiento (3 a cero.

Ch, es referenciada como la derivada de estabilidad estética de guifiada. Si la aeronave es
estable estidticamente en la guifiada, esta siempre apuntard en direccion del viento relativo. El
valor de C),, esta fuertemente influenciado por el disefio de la cola de la aeronave. Mientras mas
grande sea la distancia de la cola al centro de gravedad de la aeronave, mas grande serd el valor
de C,,,. para que la aeronave sea estable en la guifiada, C,,, debe ser positiva, esto implica que
un 4dngulo de deslizamiento positivo induce un momento de guifiada positivo.

La estabilidad dindmica es aquella relacionada con el comportamiento dindmico del VANT
ante perturbaciones. Si un disturbio actiia sobre la aeronave, el VANT se dice dindmicamente
estable si la respuesta del VANT amortigua los disturbios. Si usamos la analogia del sistema de
masa-resorte-amortiguador, las derivadas de estabilidad Cly,, C, y C,,, tendrian un comporta-
miento como un resorte, mientras que las derivadas Cyy,, (i, y C),, actuarian como amortigua-
dor.

Cy, es referenciada como la derivada de amortiguamiento de cabeceo, Cj, es llamadad
como la derivada de amortiguamiento de alabeo, y (), es conocida como la derivada de amorti-
guamiento de la guifiada. Cada una de estas derivadas es usualmente negativa, significando que
se produce un momento que se opone a la direccién del movimiento, de ahi que lo amortiguan.

Los coeficientes aerodinamicos CM(;E, C 50 Y C’nér estan asociadas con la deflexidn de las
superficies de control y son conocidas como las derivadas de control primarias. son primarias ya
que los momentos producidos son el resultado deseado de la deflexion especifica de la superficie
de control. Cj; 'y Cy, son llamadas las derivadas de control cruzadas. Debido a que ellas
producen momentos fuera del eje en el que las superficies de control se flexionan. Las derivadas
de control pueden ser consideradas como ganancias, mientras mas grande sea su valor, mas
grande serd el momento producido por la deflexion dada por la superficie de control.

4.3. Fuerzas y Momentos debido a la Propulsion

4.3.1. Empuje de la Hélice

Un modelo simple para la propulsion generado por la hélice puede ser obtenido mediante
el principio de Bernoulli para calcular presiones antes y después de le hélice y luego aplicando
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la diferencia de presion sobre el drea de la hélice. Usando la ecuacion de Bernoulli, la presion
total antes de la propela puede ser escrito de la siguiente manera[5]

Pantes = PO + %pvf,

donde F es la presion estdtica y p es la densidad del aire. La presion después de la hélice puede
ser expresada como

_ 1 2
Pdespués - PO + §p‘/salida’

donde V4, €s la velocidad del aire que sale por la hélice, existe una relacion lineal con respecto
al "PWM”(modulacién por ancho de pulso) del comandado ¢; y la velocidad angular de la
hélice. Por lo tanto la propela crea una velocidad de viento de salida expresada como

‘/salida - kmotor 61& .

Si Sprop €s €l drea barrida por la hélice, entonces el empuje producido por el motor es dado
por

f:r:p = SpropCprop (Pantes - Pdespués)
1
- §pSpr0pCpr0p ((kmotorat)2 - Va2) .

Por lo tanto,

(kmotor5t)2 - Va2
fo= %pSPTOPCPTOP 0
0

La mayoria de los VANT estan disefiados de tal manera en que el empuje actie directamente
sobre el eje del cuerpo i° de la aeronave. por lo tanto no produce ninglin momento sobre el centro
de masa del VANT.

4.3.2. Momento Debido a la Hélice

A medida que la hélice del VANT gira, se presentan fuerzas opuestas aplicadas por el aire
hacia la hélice. El efecto de estas fuerzas es un momento sobre el eje de rotacion de la hélice.
El momento aplicado por el motor a la hélice y luego a el aire resulta en uno igual y opuesto
que sera soportado por el cuerpo de la aeronave. Este momento es opuesto a la direccion de la
rotacion de la hélice y proporcional a el cuadrado de la velocidad angular de la hélice, expresado
de la siguiente manera como

T, = —Kr, (kad)?,

donde w = kgd; es la velocidad de la hélice y K7, es una constante determinada por experi-
mentacién. Los momentos debido al sistema de propulsién son entonces

2
— K7, (kody)
M,=10
0
Los efectos del momento debido a la Hélice son usualmente menores, pero si no se considera

genera un movimiento suave en el alabeo en direccion contraria al movimiento de la hélice,
puede ser contrarrestado aplicando una pequeiia deflexion a los alerones.

CINVESTAV-UMI LAFMIA



4. FUERZAS Y MOMENTOS 35

4.4. Disturbios Atmosféricos

En esta seccion se mostrardn los disturbios atmosféricos, tales como el viento, y se descri-
biran como estos disturbios interactian con la dinamica de la aeronave. Como se muestra en la
ecuacion 2.4, la relacidon que existe entre la velocidad terrestre, la velocidad aérea y la velocidad
del viento estd dado por

Vo= Vo + V. “4.17)

Para propositos de simulacion, se asumird que el vector del viento puede ser representado
como

Vi = sz + ng’

donde V,,, es un vector constante que representa el viento en calma, y V,,, €s un proceso es-
tocastico que representa las rafagas y otros disturbios atmosféricos El viento en calma es tipi-
camente expresado en el marco de referencia inercial como

Wn,

i
Ve. = | we
wq

s
s b

S

donde w,,, es la velocidad del viento en calma con la direccion norte, y de manera similar
para w., y W, con las componentes de este y abajo del viento en calma respectivamente.
La componente estocdstica del viento estdn tipicamente expresados en el marco del cuerpo de
la aeronave, esto es debido a que se presentan con mayor frecuencia sobre la direccion de la
aeronave que en direcciones "NED”. La porcion de las rafagas del viento pueden ser escritas en
términos de componentes del marco de referencia del cuerpo como

Uy

bo_
ng = | Vu,
ww

g9

g9

Los resultados experimentales indican que un buen modelo para rafagas de viento es obteni-
do a través de pasar ruido blanco por un filtro lineal invariante en el tiempo dado por el espectro
de turbulencia de von Karmén, desafortunadamente no es una funcion facil de moedelar, pero
las funciones de transferencia de Dryden[27] muestran una aproximacién aceptable al modelo
de Karman y estan dadas por las funciones de transferencia

oV, 1
Ho(s) = o Ly s+ 1=
Va
v, (5 + i)
Hy (s) = o0y | 72—
v (s—i—LL‘;)
Va
2%(” w>
Hy, (s) = 0w V3L
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tipo de rifaga altura (m) L, =L,(m) Ly,(m) o,=0,(m/s) a,(m/s)
Baja altitud, baja turbulencia 50 200 50 1.06 0.7
Baja altitud, turbulecia moderada 50 200 50 2.12 14
Media altitud, baja turbulencia 600 533 533 L5 15
Media altitud, turbulencia moderada | 600 533 533 3.0 3.0

Tabla 4.1: Pardmetros para el modelo de rafagas de Dryden [18]

@, 0,1
Wy,
we, | —3 R (b, 8,40
we,
white noise . Uy,
—_—> H, |8) x Thor
white noise Uiy )
— H, (=) L\ Uy

white noise o Wa, N
—> H,(s) b Wy

Figura 4.6: Diagrama de bloques para agregar los efectos del viento a una simulacién.

donde o,,0, y o, son las intensidades de turbulencia en los ejes del marco del vehiculo; y
L, L,y L, son longitud de onda espaciales; y V, es la velocidad aérea del vehiculo. Los
modelos de Dryden son tipicamente implementados asumiendo una velocidad aérea nominal
constante V;, y los pardmetros estan definidos en [21]. Parametros adecuados para pequefos
VANT estédn presentados en [18] y son mostrados en la table 4.4

La Figura 4.6 Muestra como introducir el viento en calma y las rafagas a las ecuaciones de
movimiento. El ruido blanco es pasado a través de los filtros de Dryden que producen las rafagas
en componentes del marco de referencia del cuerpo. las componentes de viento en calma son
llevadas al marco de referencia del cuerpo y sumadas a las rafagas de viento. La combinacién
de ambas puede ser expresada mateméaticamente como

Uny Wn Uy
V’U.l? = Uw = Rf} (¢7 67 /4/}) wes + Uwg s
Woy Wy, Way

g9

donde R? es la matriz de rotacién de el marco de referencia del vehiculo al marco de referencia
del cuerpo. Con las componentes de velocidad del viento y velocidad terrestre, podemos calcular
las componentes de velocidad aérea como

Uy U — Uy

b _

V=1 vr =1 v—oy,
W, W — Wy,

Con las componentes del vector de velocidad aerea en el marco del cuerpo, se puede calcular
la magnitud de la velocidad aérea, el 4ngulo de ataque, y el dngulo de deslizamiento de acuerdo
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a la ecuaciones 2.6 a 2.8 como

— 2 | .2 2

Vo = Vu2 + v2 + w?
—1 [ Wr
a=tan ' | —
Uy

f=sin"! r .
Vu2 + v2 + w?

La idea mostrada es que los disturbios atmosféricos afectan la velocidad aérea, el dngulo de
ataque y el angulo de deslizamiento que a su vez afectan a las fuerzas y momentos actuando en
el vehiculo y por lo tanto influyen en el movimiento de la aeronave. Complementado todo el
modelo matemaético de las fuerzas y momentos junto con el modelo cinemaético y dindmico de
la aeronave es posible llevar a cabo una simulacion que se acerque a los valores reales lo mas
posible para poder desarrollar las leyes de control.

4.5. Resumen de las ecuaciones no lineales del movimiento de
la aeronave.
Finalmente en esta seccion se resume las ecuaciones de movimiento(3.14 a la 3.17) incor-

porando los efectos de las fuerzas y momentos vistos en este capitulos quedan expresadas de la
siguiente manera con las aceleraciones lineales y angulares que experimenta la aeronave.

. . pV2S
U =rv—qw —mgsinf + Cx(a) + Cx, (a )ZV (a)de (4.18)
PS TO] C O] 2
+% ((Bmotor0t)® — V2) (4.19)
U =pw — ru + gcos f cos ¢
pV2S [ bp br
+ m _OYO + Cy,(B) + Cy, oV, —a + Cy;, 04 + Cy;, Or (4.20)
W =qu — pv + g cos f cos ¢
pVeS | cq
om -Cz(Oé) + Czq ((1/)2—‘/(1 + CZ5€ 5e:| (421)
p=I1pg — Iyqr
I, bp br
+§pVa Sb |Cpy + CpB+ Cpporr oV Cp’“QV + Cps, 0a + Cpy Or (4.22)
G =Ispr — I (p* —1°) (4.23)
pViSc
4.24
+ 2, {C + O a+0mq2v+0m55} (4.24)
7 =1I7pq — I'qr
1 bp
+§pVa25b [Cm +CryB+Crpor oV + Gy, 00 + Cry, 0. } (4.25)
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con las siguientes expresiones para simplificar, definimos
Cpo = FgClO —+ F4Cn0

Cps = 13C, + 1,Cy,
Cp, = 130, + I,C,,,
Cp, = I3C), + ICy,
Cps, = 13C;, + 14Cy,
Cps, = I3C,;, + 1'1Chy
Cro = 1,Cy, + I3C,,
Cr, = ICy, + 130,
C,, = ICy, + 130,
C, = 1,0, + I5C,,
Crs, = [Cy, + T3C,,
Cr,, = 11Cyy + 130,
Y finalmente definidendo las ecuaciones de fuerza donde el subindice X o Z indican la
direccién de la fuerza ya sea i® o k® respectivamente.

Cx(a) £ —Cp(a)cosa+ Cp (o) sina

Cx, (o) & =Cp, cosa + Cp, sina
Cy,, (a) £ —Cp,, cosa+ Cp, sina
Cz(a) 2 —Cp (a)sina — Cp, (o) cos
Cyz,(a) & —Cp, sina — Cp, cos
Cz,, (a) = —Cp;,, sina — Cp cos a

con estas ecuaciones que extienden el modelo matematico usual de la aeronave es posible rea-
lizar una simulacion que permita obtener resultados mas adecuados al comportamiento de un
VANT de ala fija sometido a las perturbaciones climdticas habituales a las que se estdn someti-
das.
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Sistema Autopiloto

En este capitulo se describen los algoritmos de control que permitirdn llevar a la aeronave a
las referencias deseadas para su apropiada navegacion. Este sistema de control se adecua a los
sensores disponibles en la aeronave y los recursos computacionales que se encuentran a bordo.
En términos generales, un sistema autopiloto es aquel empleado para guiar una aeronave sin
asistencia de un piloto, para aeronaves, esto puede ser tan simple como un nivelador de alas
sobre un solo eje, o tan completo como un sistema de control que involucre la posicion (altitud,
latitud y longitud) y orientaciéon (alabeo, cabeceo y guifiada) durante varias fases de vuelo, por
ejemplo: despegue, ascenso, vuelo nivelado, descenso, aproximacion, aterrizaje.

5.1. Control del Angulo de cabeceo

El control de dngulo de cabeceo es el encargado de orientar la aeronave a un angulo de
cabeceo deseado, que permitira a la aeronave ascender, descender o mantener una altura deseada
segln sea el caso que se requiera. Esto se lleva a cabo mediante el movimiento de la superficie
de control, especificamente el elevador.[4].

De la ecuacion que describe el movimiento del cabeceo 3.16 y considerando la teoria de
disturbios pequenos para linealizacion como se presentada en [11, 13] tenemos que

ézqcosqﬁ—rsingb
=q¢+q(cos¢p—1)—rsing
=q + dy

. A . . ., . oqe .,
siendo dy = ¢ (cos ¢ — 1) — rsin ¢, derivando la ecuacidn anterior y utilizando la ecuacién
4.23 tenemos

0 =q + da
pV2Sc cq

=Ipr — I (p* = r? Coo + Chn Coo — 4+ Ch 00| +d
5P 6(]7 T)+ 2]y 0+ aa+ q2%+ e + dy

sustituyendo ¢ = 0—d, y larelacién a4+ = 6 en la ecuacién anterior y agrupando términos
tenemos

é = —agé + agol + ag3d. + dgo (5.1
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Figura 5.1: Diagrama a bloques del control PD para el control de cabeceo

definiendo algunos términos como a continuacion

s PVESc ., ¢
g — —

25, 12V,
A pVQZSC
CLQQ - - . M
2Jy
. A PV2Sc
03 — ij ms,
V2Se c :
d02 éFE)pT - F6 (p2 - TQ) + P a. |:Cmo + Cma7 + qu_d9‘| + d@
23, 2Va

transformando al dominio de laplace para obtener la relaciéon que implica la deflexion del
elevador y despreciando los disturbios.

. ags
0 (S) N (5'2 + &952 + agg) (66)

Proponiendo un control PD y basdndonos en el diagrama a bloques en la Figura 5.1
llegamos a la siguiente funcion de transferencia

kpoags
52 + (CL@ -+ /Cd,gagg) S -+ (CL@Q + k}pgagg)

Basandonos en la forma canénica de una funcién de transferencia de segundo orden como
lo muestra [23] tenemos

kopcWng _ Kpoaos
S2 + 2Cgwne + wie S2 -+ (CL@ -+ ]Cdgagg) S+ (a92 + k'pgagg)

notar que en este caso existe un ganancia ky,, ., a considerar mas adelante para el disefio del
control de altura, entonces

2Cpwng =ap + kapaps

2
W9 =0g2 + /fpgagg

conociendo el limite de la deflexién del elevador §™% y proponiendo el error maximo anti-
cipado del cabeceo es posible determinar la ganancia proporcional

max

kpo = ~rsign (ags) (5.2)

max
(&

CINVESTAV-UMI LAFMIA
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ahora ya que ag3 esta en funcion del coeficiente de momento debido al elevador C,,;_, este
es usualmente negativo, para asegurar la estabilidad, k,¢ y ags deben tener el mismo signo. El

ancho de banda es calculada con
5méx
Wno = | aga + |ags| =
né 02 03 omix
]

y resolviendo la ecuacion podemos calcular la ganancia derivativa

2C9Wn0 — Qg

a3

kao = (5.3)

de esta manera seleccionando un factor de amortiguamiento deseado es posible calcular la
ganancia derivativa.
La ganancia DC queda definida por

__ Ooskw (5.4)

kg
DC
agy + kpoaos

notar que esta ganancia se aproxima a uno cuando k,y — oo. Un ganancia integral puede
segurar que el valor de ky,, ., sea uno, sin embargo segtin [4] agregar un termino integral reduce el
ancho de banda del lazo interno para un control de altura que implemente el angulo de cabeceo
como se pretende en esta tesis. Es por ello que se considerard que 0 = kg, .07 para el disefio
del control de altura. Nuestro control para el cabeceo queda por lo tanto queda definido como

b = kp, (0% — 0) — kapq (5.5)

5.2. Control de Altura

Utilizando la ecuacion de la dindmica para la altura 3.14 y argumentando que la velocidad
de ascenso también depende de la velocidad aérea de la aeronave junto con el dngulo de cabeceo
es posible adecuar esta expresion.

h =usinf — vsin ¢ cos § — w cos ¢ cos
=V,0 + (usinf — V,0) — vsin ¢ cos § — w cos ¢ cos O
=V,0 + d,

donde
dp, £ (usinf — V,0) — vsin ¢ cos § — w cos ¢ cos §

notar que para un vuelo recto y nivelado ocurre que v, w, ¢ ~ 0,V, ~ uy 6 es pequefio, por
lo tanto d;, ~ 0, asumiendo que V,, es constante y que el 4ngulo de cabeceo 6 es nuestra entrada,

podemos transformar a laplace
Vi 1
h(S)= =160+ —d
(S) 5 ( + v h)
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]

Y

= il

> 3 l A
Y >l LY — h
H_'I'J k_ & hil DP—)FT‘ .

Figura 5.2: Control por retroalimentacién para la altura de la aeronave

Proponiendo un control PI, y utilizando el diagrama de la figura 5.2 tenemos la siguiente
funcidn de transferencia

h (S) — koo Vakph (S+ :ih )

ph d S
S2+ (ko Vakpn ) S-+ko o Vakin he(s) + <S2+(k9DCVakph)S—i-ngCVakih) dn(s)
Las ganancias k,;, y k;;, deben ser elegidas de tal manera que el ancho de banda del lazo de
altura sea menor que el ancho de banda del lazo del control para el cabeceo, entonces

1
Wnh = Wnh

Wh

donde W}, es un parametro de disefio entre 5 y 15, ahora utilizando la funcién de transferen-
cia candnica

2
Wik

52 + 2Cuwnn + w2,

podemos igualar nuestro polinomio caracteristico para obtener nuestras ganancias

2Chwnh = koo Vakpn
wip, = kope Vakin

y resolviendo

= 2ChwWnh
P kODc Va
2
w
kip =—2h
kODc Va

Por lo tanto seleccionando un coeficiente de amortiguamiento (j, un coeficiente de ancho de
banda W}, es posible calcular k, y k;p, para finalmente tener nuestra salida de este lazo como
a continuacion
kin

0% = kpn(h* — h) + S

(h* — h) (5.6)

5.3. Control de Velocidad

Utilizando la ecuacion 2.6 que describe la velocidad y sus componentes tenemos que

u? + v? 4+ w?
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derivando ‘ ‘ .
U*xU+vV*0+wxw

Va

utilizando la ecuacién 2.5 para sustituir, tenemos

V, =

V, = ticos avcos B+ v sin B + w sin o cos 8
simplificando términos podemos representar de la siguiente manera
V, = tcosa 4+ wsina + dy 5.7

definiendo
dy = —i (1 — cos 8) cosa — b (1 — cos 3) sina + ©sin 3

Notar que si 5 = 0, entonces dy = 0. sustituyendo las ecuaciones 4.18 y 4.21 en 5.7
tenemos lo siguiente

V. ={r { a) + Cx,( )QV (cv )5]
£SpropChpro
+ % (( motor(st - ) COSs &
V2s
+{QU— P {C’Z( a)+Cz, (o ) 5]}sina—|—dv

2V

usando la ecuacién 2.5, la aproximacién lineal del C'p(«) =~ Cp, + Cp,« y simplificando,
se llega a

V, =rV, cosasin 3 — pV, sinasin § — gcosasin9 + gsin acosf cos ¢
pVeS
om |:_CD (C() - CDa CDq CD5 0 :|
X PSpropCprop
2m

+

2V
((kmotor5t)2 — Vaz) cosa + dy

agrupando términos

V, = (rV, cosa — pV, sin a) sinﬁ—gsin(@—&) — gsinacosf (1 — cos ¢)

pVas
+ 5 { Cp, — Cp, C’Dq 2v 4 }
S 10! C 10!
o PR (k) = V) cos -+ dy

finalmente podemos reducir a la siguiente forma

2

aS |:_CD0 CD O./—CD

Va:—gsin7+p CDae(S}

a 2V
4 PSpropClprop
2m

((kmotor(st)2 - ‘/(12> + dVQ (58)
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definiendo

dyo = (rV, cosa — pV, sina)sin 8 — gsinacos 6 (1 — cos @)

+ % ((km0t0r5t>2 — Vf) (cosa — 1) + dy

Para controlar la velocidad de una aeronave de ala fija es posible tomar en cuenta dos en-
tradas, la configuracion del propulsor §; y el angulo de cabeceo 6, en esta tesis se pretende
implementar el propulsor para mantener la velocidad aérea, atn asi notamos que de la ecuacion
5.8 se tiene un comportamiento no lineal, por lo tanto para encontrar la funcién de transferencia
es necesario linealizar este comportamiento. Siguiendo a [13], sea V, £y — V¥, donde V' la
velocidad de equilibrio, de igual manera § = 6 — 6* y 6, = § — §; para el cabeceo y propulsion,
es posible linealizar al rededor de un vuelo nivelado rectilineo, con altura constante (v* = 0),
por lo tanto obtenemos

[~Ci, = Cp,” = Cp, 8] — Leoee <V;>} v,

: 2
Va:gcos(e*—oc*)é—i-{pvas
m

+ |:pSpr0pCpr0p kr2not0r:| St + dV

m

y finalmente teniendo la forma lineal

Vo = —ay Va4 avad; — ayst + dy

donde
V2 ShropChro .
ay =252 [Cp, + Cp,a” + i, 0] + 200 (17
S TO C TO *
ay?2 :Mkz?notordt
m

ays =gcos (0" — a*)
Ahora en el dominio de laplace

— 1
%(S):S—FCLV

(avggt (S) — avgé (S) + dv (S))

Implementando un control PI como lo muestra la figura 5.3, entonces obtenemos la siguiente
funcién de transferencia

- ayva (kpyS + kiv) ) —d ( 1 >
Vo (S) = Vii+ d
( ) (52 + ((IV + avgkpv) S + avgkiv SQ + (av + avgkpv) S + aVQkZ‘V v

De igual manera que en los otros controles, igualando los denominadores con una funcién
de transferencia candnica de segundo orden, se obtiene

2 _
Wyy =avkiv
2Cwny =ay + ayak,

CINVESTAV-UMI LAFMIA



5. SISTEMA AUTOPILOTO 45
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Figura 5.3: Diagrama a bloques del control PI para velocidad.

y resolviendo para las ganancias proporcional e integral

2Cvwny — ay
kyy =————
ay2

por lo tanto no es necesario conocer la velocidad de equilibrio de la aeronave para imple-
mentar este control. Nuestra salida de este lazo sera entonces.

6 =6, + kpv (V= Vo) + kv (V= V2) (5.9)

5.4. Control del angulo de Alabeo

El control del 4ngulo de alabeo es el responsable de llevar ¢ a un angulo deseado ¢?. Esto
se logra mediante el movimiento de los alerones. Partiendo de la ecuacion 3.3 para describir el
comportamiento del 4ngulo de alabeo tenemos

¢ =p-+qgsingtand + rcos¢tanl

considerando dngulos pequefios es posible reducir la ecuacidon para considerar ¢ sin ¢ tan 6 +
r cos ¢ tan f los disturbios

¢ =p+dy (5.10)

Derivando esta ecuacion y utilizando la ecuacion 4.22 tenemos

¢ =p+dy
br

1 b .
—Iipg — Toar + 5pV2SH | Cyy + Cp B+ Cpp% + Cpy 57 + Cps, B+ C, 61| + s
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Figura 5.4: Diagrama a bloques del control PID para el dngulo de alabeo

sustituyendo a p = ng — dy y agrupando términos

C (1, b\ . (1,
¢ = (5/)‘/[1 Sbcppm) ¢+ (50‘/; Sbcpsa> Oa

1 b .
+ I'pg — Toqr + §pVa2Sb {Cpo + Cpﬁﬁ + Cpr% + Cparfsr + dy

Agrupando y definiendo algunos términos de la siguiente manera

P b
Ay = 2pv:1 Sbcpp 2Va
1
(g2 éﬁprSbcpéa
1 b ;
dgs 2I'pg — Iogr + §PVa25b Cpo + Cpg 5 + Opr% + G, Or | +dy

siendo dgy considerado como disturbios del sistema es posible reducir nuestro modelo de la
siguiente manera

O = —apd + agada + dyo (5.11)

transformando al dominio de la place.

0(8) = (g ) (3(5)+ dat®))

Proponiendo un control PID con el cudl podemos argumentar que para contrarrestar esa
perturbacion que a su vez durante un vuelo estable es constante, y por lo tanto el error de estado
estacionario es cero gracias a la accion integral.

De la Figura 5.4 cuya funcidn de transferencia resulta ser

ks
¢ (S) s J ag2kpe (S-&-ﬁ) ¢d
= +
SB+(a¢+a¢2kd¢>52+kp¢a¢25+a¢2k:i¢ 2 5'3+<a¢+a¢2kd¢)52+kp¢a¢25+a¢2ki¢

Cuyo polinomio caracteristico es

53 + (a¢, + (I¢2k’d¢) 52 + kp¢a¢25 + a(bgkid, =0
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y condiciones de estabilidad

Qg + a¢2kd¢ >0
kp¢a¢2 >0
a¢2ki¢ >0

(ag + agokag) kpy >kig

con lo que nuestro control para el aleron resulta dado por la ecuacién

ki
00 = ko (&7 = 0) + =5 (6% = 0) — uop (5.12)

5.5. Control de Viraje

Partiendo de un andlisis de viraje coordinado de una aeronave de ala fija nos indica que
es posible cambiar la el angulo de curso de la aeronave, cambiando el dngulo de alabeo de la
aeronave, como lo describe la siguiente ecuacion[11]

X = %tanqb

a

de la cual usando la teoria de pequefias perturbaciones para linealizar tenemos

9.9 _
X—Vg<b+ (tan ¢ — ¢)

Vy
9. 9
_ 94194
TAGEAL
con
dy = (tan ¢ — @)

siendo d,, una pequefa perturbacion, obteniendo la funcion de transferencia del comportamiento
del angulo de curso

9/Ve
x(8) = 222 (6(5) + d, ()
con lo cual es posible trazar el siguiente diagrama de flujo asumiendo que existe una sin-
tonizacion adecuada en el control de alabeo que permita una relacién % ~ 1 para obtener el
siguiente diagrama de bloques, implementando un control PI en un lazo externo.
de la figura 5.5 es posible obtener la siguiente funcién de transferencia

_ Q/Vgs d ((kpxg/‘/;i) S+ kixg/%) Xd
S + (k?pxg/vg) S+ k‘ng/Vg 524 (kpxg/vg) S+ kixg/v;i

con el siguiente polinomio caracteristico

X ()

S? + (kox9/Vy) S + kixg/Vy = 0 (5.13)

de la figura 5.5 la funcion de transferencia tiene la siguiente forma

2C, Wy S + w%x
X 52 4 20wy S + w2,

(5.14)
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X

1V,
g, »
S

Figura 5.5: Diagrama de lazo externo para control de altura

por lo tanto igualando el polinomio caracteristico de las ecuaciones 5.13 y 5.14 tenemos

W'I?LX :g/vgkzx
20 wnx =9/ Vgkix

resolviendo para nuestras ganancias

kpy = 2Cwny Vg /g (5.15)

kix = wi Vy/g (5.16)

Cabe mencionar que para obtener un correcto funcionamiento es importante que el ancho
de banda del lazo interno y el lazo externo estén suficientemente separados, Para lograr ello es
posible dejar

1

wnx W wn¢
X

donde IV, es un parametro de disefio usualmente mayor a cinco[4], generalmente, mayor
separacion de ancho de banda requiere de una respuesta del angulo de curso mas lenta (menor
wy ), 0 una respuesta mas rapida en el lazo interno del alabeo, para conseguir esto se requiere de
una mayor accion del aleron, lo que es imposible debido a las restricciones fisicas

La salida del lazo del angulo de curso esta dada por

Ky

o7 = kp (X' — x) + = (x* = x) (5.17)

5.6. Resultados de Simulacion

En esta seccion se muestran los resultados de la simulacion implementada en matlab pro-
bando las leyes de control planteadas en este capitulo, junto con el modelo matemaético de la
aeronave y las perturbaciones ambientales presentado en los capitulos previos. Todos los con-
troles son usados de manera simultanea.
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Variable

Valor inicial

[
>

TR e o8 2 Yyl
|

0m

0m
—100m
17m/s
0m/s
0Om/s

0 grados
0 grados
0 grados
0rad/s
0rad/s
0rad/s

Tabla 5.1: Condiciones iniciales

Ganancia | Valor
Epe 3

Eae 0.1985
kig 1

Epy 0.8788
Kiy 0.1739
Fpo -3

ka6 —1.1618
ko, 0.7979
Epn 0.016
ki, 0.0016
kpv 0.3121
kiv 1.0549

Tabla 5.2: Ganancias del control
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Figura 5.6: Respuesta del control lateral del VANT
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Figura 5.7: Respuesta del control longitudinal del VANT
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5.6.1. Analisis de resultados obtenidos

En las tablas 5.6 y 5.6 se muestran las condiciones iniciales de la simulacion y las ganancias
calculadas respectivamente.

Como se muestra en las figuras 5.6 y 5.7 se observa que aproximadamente en el rango de los
60 a 70 segundos tenemos un cambio en la guifiada, que es debido a que el control debe cambiar
la altura del VANT, esto se explica debido a que la aeronave se encuentra en una transicion de
angulo curso x que ocasiona que el dngulo de alabeo no sea cero, por lo tanto el efecto del
elevador cuando se encuentra virando la aeronave, también afecta el dngulo de curso, el control
soluciona esto con el elevador para mantener la altura y una breve actuacion de los alerones
para corregir el cambio de curso.

Las referencias en el control son variadas mediante una sefial cuadrada a distintas frecuen-
cias, estas son la altura, la velocidad y el angulo de curso de la aeronave. En las figuras 5.6 y
5.7 se muestran con lineas punteadas las variables deseadas a alcanzar..
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6
Seguimiento de Trayectorias

En este capitulo se mostrardn las leyes para navegacion para el seguimiento de segmentos
rectos y Orbitas con altura constante. Uno de los principales retos en la navegacion es el viento
en el cudl se describe entre un 20 y 60 por ciento de la velocidad del VANT y el radio minimo
de viraje de un VANT esta entre 10 a 50 metros. Por lo tanto es importante que la estrategia
de navegacion emplee el uso de la capacidad de la aeronave lo mejor posible. El objetivo es
desarrollar un método para un seguimiento de trayectorias ain en presencia de viento. Para este
capitulo se asumird que el VANT se mueve con una velocidad aérea constante.

6.1. Seguimiento de Recorridos Rectos
Un segmento recto a recorrer por el VANT sera definido como

Pinea(1,q) = {x € R® : x =1 + Mg, A € R},

donde r € R? es el origen de la trayectoria y ¢ € R? es un vector unitario que describe la
direccién del trayecto. La Figura 6.1 muestra la vista superior de la trayectoria y el vuelo de la
aeronave. El angulo de curso medido desde el norte esta dado por

Xgq £ atan2 (%) , (6.1)
Gn
donde ¢ = (qn, ¢e, qd)T expresa las componentes, norte, este y abajo del vector unitario de la
direccion.

Seleccionando a » como el centro de este marco, con su eje x alineado con la direccion del
trayecto y el eje z alineado con el eje z del marco inercial y el eje y para crear un sistema coor-
denado basado en la mano derecha, entonces tenemos la matriz de transformacién del marco
inecial a el marco de la trayectoria.

cosx, siny, 0
RP £ —siny, cosx, 0O

0 0 1

expresando el error relativo al trayecto en el marco de referencia del trayecto tenemos

52
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Pine(7:4).,

North A .‘-"‘

“'—b
East

Figura 6.1: Vista superior del vuelo de la aeronave y la trayectoria deseada expresada como Pijea (7, q)

€p = Epy £ RZP (pi - Ti)~

Por lo tanto la dindmica del error en el plano Norte-este inercial, expresado en el marco de
referencia del trayecto estd dado por

€pr )\ | COSXq  sSinXg Vg cos x
ép ) | —sinx, cosx, V, sin y

— ‘/g < COS(X - Xq) ) ) (62)

sin(x — xq)

Para el seguimiento del trayecto, se desea llevar el error de trayectoria cruzada e,, a cero
mediante comandar el dngulo de curso de la aeronave. La dindmica relevante por lo tanto esta
dada por

epy = Vgsin(x — xq) (6.3)

X = bg(Xa — X) + by(xa — X)- (6.4)

El problema entonces es seleccionar un x4 tal que e, — 0 cuando X, es conocida.

Para calcular la altura deseada del seguimiento es necesario proyectar el vector relativo de
trayectoria del avion en el plano vertical de la trayectoria. Escribimos la proyeccion de e, como
Sy usando tridngulos semejantes como se muestra en la Figura 6.2 es posible determinar

hatra . _ —4qd
\/52+52 Vai+ed
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Plano g — k'

-
-

Figura 6.2: Plano vertical de la trayectoria

La proyeccién de S' al vector relativo del error estd definido como

Sn
i
S'=1 S,
Sq
i i
=e,— (e, n)n
donde
epn Pn Tn
A A A
e, = | €pe =p—r'=| P.—r.
€pd Pi—rq

el vector normal al plano ¢ — ki es calculado como

q x k'

n= ————-.
lg x K|

La altura deseada en Py, (7, ¢) esta definida entonces como

Pulr.0) = —ra =\ = P+ (re = P (ﬁ)

Dado que la dindmica de la altitud estd gobernada por

h = bj,(ha — ) + bu(ha — h)

El punto es seleccionar una altura hy, tal que h — hy(r, q, p).

(6.5)

(6.6)

Con la altura deseada definida por 6.5 y la dinamica de la altura definida por 6.6 se sabe del

capitulo anterior que el control serd estable.
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//f/////fffi\\\\\\\\\

pam—ﬂ 02
| e S T AN N N NN
: K pan=0.05
|~ 7S T AN N S NN
kmm 0.1
- ’/*'/"'./T‘\‘a‘h - e w . w = =]
: kparh 0.2
,-—",-—’,-—"_a-’_d—-"'_x’,f’,--'/'/TM&_H_‘hMM - e
p1th_0 o
I e e e e J,_)-"T‘n-_q_w —— el W e w. w. w. e |
; k’pélth 1
=100 =50 0 50 100

Figura 6.3: Campo vectorial para distintos valores de Kpam

6.1.1. Estrategia de Orientacion Lateral para el Seguimiento de una
Linea Recta

El objetivo en esta seccion es seleccionar 4 en la ecuacién 6.4 tal que e, — 0 asintoti-
camente. Esta estrategia se basa en construir un dngulo de recorrido en cada punto especial
con respecto a la trayectoria de la linea recta que resulte en el que el VANT se mueva hacia la
trayectoria.

El conjunto de angulos de curso deseados en cada punto se llamard campo vectorial[22] ,
porque el dngulo de curso deseado es especificado por un vector unitario y relativo a la trayec-
toria recta a seguir.

El paso siguiente es construir un campo vectorial tal que cuando e, es grande, el VANT sea
dirigido para acercare al trayecto.

2,
Xd(€py) = XOO; tan ™" (Kpanepy ) (6.7)
donde kp,n €s una constante positiva que influye en la naturaleza del campo vectorial para

cambiar la direccion de x> a cero. La Figura 6.3 muestra que a mayores valores de ky,n la
transicion es mas lenta. Si x> estd restringido en Y™ € (0, g} entonces

2 _
;tan 1(kpathepy) <

ro| 3

para todos los valores de e,,. Por lo tanto, ya que tan'(-) es una funcién impar y sin(-) es
impar en ( R 2) podemos usar la siguiente funcion candidata de Lyapunov para verificar que
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existe una atraccion hacia la trayectoria deseada como en [19]

1
W(epy) = ée?)y

para argumentar que si x = x,+ X4(ep,) entonces e, — 0 asintoticamente, ya que expandiendo
la ecuacidn 6.3 tenemos

Epy = —Vgsin(x,) cos(x) + V; cos(xg) sin(x)

= Vg Sin(X - Xq)
=V Sin(Xd<€py))

y por lo tanto

W = epyépy

: 2  _

= ‘/ery SlIl(—X ; tan l(kpathepy))
sl

= —Vyepy sin(x p tan ™ (Kpanpy))

ahorasi W < 0V epy 7 0 el comando para el seguimiento esta dado por
c 00 2 -1
X(t) = xg — X" = tan™ (kpaneypy) (6.8)

™

Notar que es posible que mediante el uso de la ecuacién 6.8 pueda resultar desfavorable
debido a que x4 es calculado con la ecuacion 6.10, ya que la funcion atan regresa un angulo
entre =7 puede darse el caso en que un valor cercano a 7 ocasione que la aeronave gire hacia
el lado contrario. Para solucionar esto es mejor calcular , usando

Xq = atan2(qe, ¢,) + 2mm

donde m € N de tal forma que mantenga —7 < x, — x < T, asi se toma en cuenta el dngulo de
curso de la aeronave en el calculo de la x© para hacerla virar en el sentido contrario.

6.2. Seguimiento de orbita con altura constante

En este caso una 6rbita se describe con un centro ¢ € R?, un radio p € R? y una direccién
A€ {-1,1} como

Porbit(ca Ps )‘) = {’I" S RS r=c+ )‘p(COS QO,SiIl QO,O)T, (S [0727T)}

donde A = 1 es recorrer la 6rbita en el sentido de las agujas del reloj, A = —1 indica el
recorrido en sentido contrario. Asumimos que el centro de la érbita estd expresado en coorde-
nadas del marco inercial ¢ = (c,, ¢, cd)T donde —c, representa la altitud deseada, entonces
para mantener la altura deseada hacemos hy = —cg.

La estrategia para llevar a cabo el seguimiento de la 6rbita serd mejor si se manejan coor-
denadas polares. Sea d la distancia radial desde el centro de la drbita a la aeronave y sea ¢ el
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N P =(CoN)

Figura 6.4: Trayecto orbital con centro en c,, c¢, y radio p. La distancia entre el VANT y el centro es d y
la posicién angular al con respecto a la érbita es ¢

angulo de fase relativo a la posicion. La dindmica de la aeronave a altitud constante en coorde-
nadas polares son obtenidas retando las ecuaciones diferenciales que describen el movimiento
del VANT en la direccion norte y este como

Pn \ [ Vgcosx
Pe )\ Vsiny

Utilizando el angulo de fase ¢ tal que las ecuaciones de movimiento representen el movimiento
normal y tangencial a la 6rbita quedan como

d [ cosp sin ¢ DPn
dp )\ —sing cosgp De

(V)

Por lo tanto la dindmica polar de la aeronave esta dada por

d = Vycos(x — ) 6.9)
LV,

p=-rsin(x - ¢) (6.10)
X = —byx + by (X — x) (6.11)

Para una orbita con direccion en el sentido de las manecillas del reloj, el 4ngulo de curso deseado
cuando el VANT estd localizado sobre la 6rbita estd dado por x° = ¢ + 7/2 y para sentido
contrario Y = ¢ — 7/2 por lo tanto en general x° = ¢ + AZ. El trabajo que debe realizar
el control serd que d(t) — py el x(t) tienda a . La estrategia es similar al de la linea recta,
construir un campo vectorial de &ngulos de curso deseados que muevan al VANT hacia la orbita,
que cuando la distancia entre el VANT y el centro es grande ocasionen que el VANT vuele hacia
el centro de la 6rbita, por lo tanto cuando d > p el dngulo de curso deseado es
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™
Xd%XOJr)E

cuando d = p el curso deseado es ahora y; = X" por lo tanto un candidato para campos
vectoriales estd dada por

d _
Xa(d—p,A) = x°+ Atan™" (korbit <TP>) (6.12)

con kypie > 0 como una constante que especifica la razén de cambio de ’\2—” a cero.
Usando una funcién de Lyapunov como

_1 2
W—Q(d p)

para argumentar que si Y = X4 entonces el seguimiento estd completo y recordando la dindmica
dada por las ecuaciones 6.9 ala 6.11 tenemos que

W = (d—- p)d
= (d = p)Vgcos(x — ¢)
sustituyendo el valor de ¢ = \° — 5 introduciendo el valor de x por el de la ecuacion 6.12

W = (d = p)Vycos(x —x" + A7)

d—

= (d - p)‘/g COS (XO + )\tanil (korbit (Tp)) - XO + )‘g)
d —

= —(d—p)V,sin <XO + tan™* (k:orbit <Tp>) — XO)

= —V,(d— p)sin <tan_1 (k:orbit (?)))

Lo cual resulta que W<o0e implica que d — p asintéticamente. Lo que resulta que un buen
angulo de curso a comandar sera dado por la siguiente ecuacion

X(t) =9+ A B + tan~ (korbn (?))} (6.13)

Un punto a considerar es que la posicion angular ¢ es calculada con una rango de +, por lo
tanto se presentard un salto repentino de 27 en el calculo del dngulo de curso cuando el propio
angulo de curso de la aeronave pase de ¢ = 7w a ¢ = —m. Para solucionar este problema debe
calcularse ¢ como

© = atan2(p, — Ce, pn — Cp) + 27mm

donde m € Ny debe seleccionarse de tal manera que —7m < ¢ — y < 7.

6.3. Resumen de Algoritmos para seguimiento de Trayecto-
rias
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Algoritmo 1 Seguimiento de segmentos rectos

Entrada: definicién de la trayectoria 1 = (7,,,7¢,74)T v ¢ = (¢n, Ge, qa)*, 1a posicién del
VANT P = (P,, P., P;)", el dngulo de curso x, ganancias X, kpath-

epy < — (P — 1) sinxg + (P — 7¢)cosx,
Calcular el angulo de curso usando la ecuacion 6.8
devolver hgy, ¢

1: Calcular la altura deseada h; usando 6.5
2 Xq < atan2(qe, ¢n)

3: mientras x, — x < —7 hacer

4 Xq & Xqt+2m

5: mientras x, — x > 7 hacer

6:  Xg ¢ Xq—2m

7

8:

9:

Algoritmo 2 Seguimiento de 6rbitas con altura constante
)T

Entrada: centro de la drbita ¢ = (c¢,, c.,cq)", radio p y la direccién A, la posicién del VANT
P =(P,,P., P;)", el dngulo de curso Y, ganancias X oo, Korbit-

Calcular el angulo de curso usando la ecuacion 6.13
devolver h;, ¢

1: hg < —cy

2 d /(P — )+ (B — co)?
3: ¢ < atan2(P, — ce, P, — ¢p)
4. mientras ¢ — xy < —m hacer
5 @4 p+27

6: mientras ¢ — x > 7 hacer

7. @ p—27

8:

9:
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6.4. Resultados de Simulacion Implementando HIL

En esta seccidn se presenta el simulador en el que se utiliza y los resultados para validar las
estrategias de seguimiento y el hardware mediante una simulacion completa que implementa
“hardaware in the Loop”. El HIL es un recurso para probar un algoritmo de control de la manera
mas cercana a la realidad, como se expresa en [16] también nos permite mayor seguridad y
posible ahorro de dinero al no comprometer un vehiculo aéreo obteniendo una alta fidelidad
en los resultados con un modelo matematico exacto y consideraciones de perturbaciones muy
acertadas.

6.4.1. MAV3DSim

La plataforma de simulacion estd basada en en simulador CRRCSIM[7], este simulador es
de cddigo abierto lo que permite descargar desde su pagina de internet. Es un simulador que
implementa el modelo matematico completo que incluye las fuerzas aerodindmicas. El simula-
dor puede ser configurado para adaptar los coeficientes de cada aeronave en especifico, posee
también una representacion grafica en 3D para visualizar la posicion y orientacion de la aerona-
ve. El simulador puede enviar datos simulando una central inercial, un GPS, un barémetro, un
giroscopio y un acelerémetro y puede recibir los datos del control para mover las superficies de
control de la aeronave. De este modo se logra crear un enlace con la pixhawk y la Odroid XU4
para lograr simular el hardware que sera posteriormente usada en el prototipo.

6.4.2. Resultados de navegacion de linea recta

En esta seccion se muestran los resultados de navegacion para el seguimiento de linea recta.

60 T T

N
o

x (Degrees)
n
o

o

N
IS)

== Desired course
| | | | ~—Course Angle
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
Time (Seconds)

N
o

Figura 6.5: Trayectoria del VANT contra la trayectoria deseada

De la figura 6.5 se empieza la navegacion del VANT, posteriormente se inicia el control
que es lo que esta registrado en la gréifica, también se observa que en el segundo 2 la aeronave
tiene una variacion en su dngulo de curso, esto es debido a la accion del elevador mediante un
viraje, como ya se observo en la simulacién del capitulo pasado, el elevador en un viraje afecta
el angulo de curso Y.

De la figura 6.6 se muestra el error lateral a la trayectoria e, que nos muestra la distancia
que tiene el VANT con respecto a la trayectoria vista desde un plano superior. Se observa que
este error tiende a cero asintoticamente como fué demostrado. Notamos que cuando el error
tiende a cero el dngulo de curso de la aeronave se aproxima el dngulo de la orientacion de la
trayectoria.
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Figura 6.6: Error respecto a la trayectoria.

45

50

Figura 6.7: Visualizacidn a través del simulador MAV3DSim del seguimiento de linea recta

6.4.3. Resultados de navegacion de érbita

En esta seccion se muestran los resultados de navegacion para el seguimiento de la orbita

con altura constante.

En la figura 6.8 se observa como la aeronave trata de alcanzar un dngulo para mantenerse
sobre la orbita, a diferencia de la trayectoria, que el VANT tiende al dngulo de la trayectoria
recta, este dngulo cambia a x° de acuerdo al punto ubicado en la 6rbita.

En la figura 6.9 muestra el error relativo a la trayectoria, se nota una oscilacion debido a los
efectos del modelo longitudinal para mantener la altura requerida mientras se esta realizando

un viraje.

CINVESTAV-UMI LAFMIA



62 6.4. RESULTADOS DE SIMULACION IMPLEMENTANDO HIL

NN

=== Course Angle
| | | | | ~——Desired course

56 70 84 98 12 126 140
Time (Seconds)

N
=]
=]

 (Degrees)
o B

Q
=]

N
Q
=]

I
S
=]

(=}
=
S
N
@
IS
N

Figura 6.8: Angulo de curso de la acronave y dngulo de curso deseado para el seguimiento de 6rbitas con
alturas constantes
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Figura 6.9: Error relativo a la trayectoria

Figura 6.10: Visualizacion a través del simulador MAV3DSim del seguimiento de 6rbita
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7
Navegacion guiada por vision

Una de las razones principales del interés en vehiculos auténomos no tripulados es que
ofrecen una plataforma de bajo costo para poder llevar alguna cdmara abordo. mientras que
el uso de una cdmara es entregar informacion al usuario, es posible también utilizarla como
medio para la navegacion y control. En este capitulo se muestra la navegacion guiada a través
de la vision por computadora. En la seccién 7.1 se revisard el marco de coordenadas de manera
similar al capitulo 2 ampliando un marco de cdmara que serd empleado, ademads se discute el
modelo de la cdmara y la geometria proyectiva. En la seccién 7.2 se describe un algoritmo de
geo-localizacion que estima la posicion de un objeto basado en la localizaciéon y movimiento en
la secuencia de video.

7.1. Marco de la Camara y Geometria proyectiva

En esta seccion se asumira que el origen del marco de la camara esta localizado en el centro
de masa de la aeronave, el marco de la camara estara denotado por F'° = (i, j¢, k°). Dependien-
do de la rotacion de la cdmara con respecto al vehiculo se utilizardn marcos de referencia auxi-
liares. Se utilizara el marco de referencia que llamaremos como marco de referencia camara-2
y es obtenido mediante una rotacién a lo largo del eje k° un 4ngulo oy, el cudl es llamado
angulo de acimut. La matriz de rotacion del marco de referencia del cuerpo al de la cdmara-2
estd definido por

COS (g, sinag, 0
R (agz) £ | —sina,, cosag 0 |. (7.1)
0 0 1

Otro marco auxiliar a emplear sera el marco de referencia de cdmara-1 que serd obtenido me-
diante la rotacién a lo largo del eje j°? por un dngulo de a;, el cual es llamado dngulo de
elevacion. Un angulo de elevacion negativo mueve la cdmara hacia la tierra. La rotacion del
marco de referencia de la cdmara-2 hacia la cdmara-1 esta definida por la matriz de rotacion

cosag 0 —sinay
R(aq) = | 0 10 . (7.2)

sinag 0 cosagy
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64 7.1. MARCO DE LA CAMARA Y GEOMETRIA PROYECTIVA

Por lo tanto la matriz de rotacién que lleva desde el marco del cuerpo al de la cdmara-1 estd
definido como

COS (lg) COS (g, COS Qugy SIN (v, — SIN Qg
cl cl c2 :
Ry = RS () Ry () = | —sin g, COS (g 0 (7.3)
SiN (ve COS (v,  SIN (g SIN Y,  COS vy

Es comiin en la literatura de visién por computadora que se opte por alinear los ejes del marco
de referencia de la cdmara de tal forma que ¢“ apunte hacia la derecha dentro de la imagen, el eje
j¢hacia abajo y el eje k¢ apunte a lo largo del eje 6ptico. Por lo tanto la matriz de transformacion
que permita pasar del marco de referencia cdmara-1 al de la cdmara estd dado por

c
cl —

(7.4)

\
—_ o o
oo
oo

7.1.1. El modelo de la camara

Fe . < y Pf'x.

Planoc imagen

Figura 7.1: Marco de la cdmara. La posicién en pixeles (0,0) corresponde al centro de la imagen, el cual
se asume que estd alineado con el eje dptico

De la imagen 7.1 f muestra la distancia focal en unidades de pixeles, mientras que P nos
permite convertir de unidades de pixeles a metros. Ahora si el ancho de pixeles es M y el
campo de vision v de la cdmara es conocida entonces tenemos que la distancia focal puede ser
expresada como en [28]

M
~ 2tan (%) '

La localizacién de la proyeccion del objeto de interés esta por lo tanto expresado en el marco
de referencia de la cdmara como (P, F.,, Pf), donde (¢, y €,) son la ubicacion del pixel de el
objeto. La distancia del origen del marco de la cdmara a la del la localizacion del pixel (ex, ey),

es entonces PF' donde
F=\/f?+e+e. (7.6)

(7.5)

CINVESTAV-UMI LAFMIA
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Y utilizando tridngulos semejantes en la imagen 7.1 podemos obtener la siguiente relacion

l; Pex € 7.7
L PF F’ '

De manera similar estdn las siguientes igualdades i/L = ¢,/F'y i/L = f/F combinando
ambas es posible obtener la siguiente ecuacion

L
=2l | (7.8)
f
donde [ es el vector que va hacia nuestro objeto de interés y L = ||l||. Notar que el vector [¢

no puede ser obtenido de manera directa unicamente con la cdmara ya que la distancia L es
desconocida. Este serd el problema a tratar en la siguiente seccién con la geo-localizacion de
un objeto empleando una cdmara. Sin embargo, es posible determinar un vector unitario que
indique la direccién hacia éste empleando la siguiente ecuacion

€z €z

lC

= ! € (7.9)

1
= — €
LB\ VP+a+eg | f

siendo el vector unitario [°/L un vector que desempeiia un rol importante se opta por darle la
siguiente notacion

A

lc
L

~)
(>
S )

que indica el vector unitario cuya direccion apunta hacia el objeto de interés desde el origen del
marco de la cdmara.

7.2. Geo-localizacion

En esta seccidn se presenta un método para determinar la ubicacién de un objeto en coor-
denadas inerciales usando una camara a bordo del vehiculo de ala fija. Se asume que se conoce
la posicion del vehiculo mediante el uso del GPS. De acuerdo a las seccion previa se tiene que
l = Py,; — Py syt es la posicion relativa entre el VANT y el objeto de interés, y definiendo

O
L = ||l||, entonces, tenemos la siguiente relacién

= Pyanr + RyR) REHE
= Pl anr + L(RRY REG), (7.10)

%
obj

donde P 4y = (pnsDespa)’ Ry = Ri(6,0,¢), RY, = R (v, ay,.). El tnico elemento
ubicado en parte derecha de la ecuacion 7.2 que no es conocida es L. por lo tanto el problema

de geo-localizacion se reduce a la estimacion de la distancia L.
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7.2.1. Estimacion de L mediante la suposicion de tierra plana.

Si las mediciones de la altura de la aeronave estdn disponibles, entonces es posible im-
plementar una simple estrategia para estimar L, la cual implica la suposicion de tierra plana,
implementada en [3] La figura 7.2 muestra un simple esquema de un plano horizontal y su

P VANT

Suposicidn de tierra plana oby

Figura 7.2: Suposicién de tierra plana para geo-localizacién

relacion con un objeto en tierra que puede ser descrito mediante la siguiente ecuacion

h
I —
COS

donde

cosp =k'-1'

— k' RiR" R/
y por lo tanto la estimacién de L queda expresado por

h
L=— _ (7.11)
ki - RiRb Relic

Ahora combinando las ecuaciones 7.2 'y 7.11 tenemos que

i Pb pcle
RiRY R
ki - RiRY, Relie

Pl = Phanr + (7.12)

Sin embargo la ecuacién 7.12 es altamente sensible al ruido(de los sensores) que genera error,
por lo que es necesario implementar algun filtro que reduzca este error, para solucionar este pro-
blema se opt6 por implementar un filtro extendido de kalman, este es presentado en la siguiente
seccién

7.2.2. Geo-localizacion implementando un filtro extendido de kalman

Reescribiendo la ecuacion 7.12 para despejar la ubicacion del objeto tenemos que

i ant = P — L(RyRY REP°) (7.13)

(o]
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considerando que el objeto permanecera en reposo tenemos que
v
obj — 0

ademds considerando que L = || P,,; — Py anr|| tenemos entonces

d
=2/ (P = Peant) (Pas = Prar)
. T(D,. _ T
. ]
(Porj — Pyant)" (Pobj — Pvant)
L .
(Poyj — Pyant)” (Pyant)
L

L

y para un control de orbita con altura constante indica que no hay cambio en la altura por lo
tanto el modelo del VANT queda

Vg cos x
= | V,siny
0

1]
obj

\ VeFounr.0.6.7

MAVROS J
Algcritnl'lu dc - j;;.g
> geo-localizacion
Camara y o )
Procesamiento de | ———
imagenes [2. . CI._,;jC

Figura 7.3: Esquema del algoritmo de geo-localizacién

En la figura 7.3 se muestra el esquema que emplea el algoritmo donde se obtiene las me-
diciones de orientacion y posicion del vehiculo a través del protocolo comunicacién de MA-
VLINK en ROS conocido como MAVROS, que publica las sefiales de la imu y el GPS ya
filtradas para una estimacién mas adecuada.

Para implementar el filtro extendido de kalman se elige como estado a estimar

T = ( fgbﬂ'>
L

i | Popj—Pvant)T(Pvant)

La ecuacion de prediccion dada por

L

b
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La matriz jacobiana estd dada por

0 0
Oz _ Pyanr (P;bj_P\Z/ANT) Pyant
L 72

La ecuacidn de salida estd dada por la ecuacion 7.13 y su matriz jacobiana esta definido por

Ge= (1 RRLRST)

En el siguiente algoritmo se muestra como implementar el filtro extendido de Kalman
discreto-continuo

Algoritmo 3 Continuo-discreto filtro extendido de Kalman
Inicializamos & = zq
Seleccionamos una tasa de muestreo 7, menor a la de los sensores
Por cada tasa de muestreo 7T,
para : = 1 hasta /V hacer
t=2+Lf(2u)
A= %(f, w)
P=P+ % (AP + PAT + Q)
si la medicion es recibida por algun sensor ¢ entonces
Cs = 24 (3, ufn))
L; = PCI(R; + C;PCT)™!
& =2+ Li(yiln] — h(Z, u[n]))
: devolver =

—_— =
S A 3 RS U >

—_ =
w»
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8
Resultados, conclusion y trabajo futuro

Este capitulo describe la plataforma experimental y los resultados obtenidos con las leyes de
navegacion y control mostradas a lo largo de esta tesis. Se termina concluyendo los resultados
finales mostrando el trabajo futuro por realizar con esta tesis como base.

8.1. Plataforma experimental

La plataforma experimental consta de una aeronave de ala fija bixler 3, esta plataforma
cuenta con un autopiloto denominado Pixfalcon que es el encargado de recibir la informacién
de los sensores y calcular el control. También se cuenta con una computadora de compaiiia
Odroid XU-4 que es la encargada de realizar el procesamiento de imagenes para realizar el
algoritmo de geo-localizacion descrito en el capitulo 7, ademas de implementar los algoritmos
de navegacion mediante los campos vectoriales descritos en el capitulo 6.

MAVROS

Figura 8.1: Esquema de comunicacién mediante mavros entre la pix falcon y la computadora de compaiiia
odroid XU4

La ventaja de utilizar mavros para intercomunicar la computadora odroid con la pixfalcon

reside en que la odroid realiza el trabajo de procesamiento mas pesado, de esta manera la pix-
falcon se dedica unicamente al procesamiento del control de la aeronave.

8.2. Resultados de Navegacion del vehiculo

Se muestra a continuacion los resultados obtenidos mediante el uso de la plataforma expe-
rimental.
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Thrust [0, 100]

Thrust

tiempo(min : seg)

Figura 8.2: Thrust(Empuje) aplicado durante el control de altura.

En la Figura 8.2 se muestra la manipulacion del propulsor en una escala de 0 a 100 donde
100 representa la maxima capacidad de empuje del motor.

— Ground Speed Estimated

— Airspeed Indicated

N~

airspeed & growndipee d(mi 8)

tiempo(min : seg)

Figura 8.3: Velocidad aérea y terrestre durante el vuelo.

En la Figura 8.3 se muestra la velocidad aérea(airspeed) y la velocidad terrestre (grounds-
peed) obtenida mediante el uso del GPS y el Tubo Pitot, notamos la mayor magnitud de la
velocidad terrestre sobre la aérea debido a posiblemente la direccion del viento.

En la Figura 8.4 se muestra la altura expresada en el marco de coordenadas inercial NED,
muestra que a pesar del control es muy dificil mantener el vuelo, como se mostré en resultados
de simulacién en los capitulos previos el cambio de altura también es ocasionado por cambios
en el angulo de alabeo y cambios en la velocidad sin mencionar corrientes de aire presentes en
el ambiente.

Como se muestra en la Figura 8.5 el angulo de cabeceo es controlado para mantener la altura
adecuada, es notable que por convencién de dngulos, un dngulo de cabeceo negativo indica que
la nariz de la aeronave apunta hacia arriba.

Finalmente en la Figura 8.6 se trata de mantener en cero grados pero por efectos del viento
la aeronave se ve afectada al cambiar su propio curso lo que cambia el dngulo de alabeo.
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— 7 Estimated

~

alfura(m)
&

720 730 740 750 &00 810

tiempo(min : seg)

Figura 8.4: Altura del vuelo, recordar que en el marco de referencia inercial la componente abajo negativa
indica una altura positiva.

— Pitch Estimated

— Pitch Setpoint

VA

Pitch{deg)

710 T20 730 T:40 750

tiempo(min - seg)
Figura 8.5: Angulo de cabeceo de la acronave durante el control de altura.

—+ Roll Estimated

—— Roll Setpoint

'}

FRoli(deg)

tempo{min : seg)

Figura 8.6: Angulo de alabeo de la aeronave

8.3. Conclusion

Durante este trabajo de tesis se abord6 la problematica de la navegacién de un vehiculo de
ala fija, dicho vehiculo esté fuertemente relacionado al estudio aerodindmico que describen las
fuerzas y momentos que actiian sobre él, por lo tanto, para diseiar una ley de control que apro-
veche estas caracteristicas es necesario tener un conocimiento general de su comportamiento en
vuelo, como lo son los efectos del viento sobre vehiculos de envergadura de 2 a 5 metros, que a
diferencia de la gran literatura aerondutica que desprecian el efecto del triangulo del viento en
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aviones comerciales, es mostrado en resultados que no se puede despreciar este efecto.

Ademas de la consideracion del tridngulo del viento para el modelado del vehiculo aéreo, al
momento de de disefiar el control se suele considerar dos modelos matemdticos para describir
el VANT, estos son el modelo longitudinal y lateral del vehiculo, sin embargo los resultados
muestran que los efectos de un modelo longitudinal afectan al modelo lateral y viceversa para
llevar a cabo un viraje, mantener una altura o realizar un ascenso o descenso.

Los resultados de hardware in the loop permiten obtener un buen desempeiio de las leyes de
control y navegacion antes de implementar en la plataforma, de esta manera se logra salvaguar-
dar la aeronave de un posible accidente que pueda comprometer a alguna persona.

Durante este trabajo se desarroll6 la navegaciéon mediante campos vectoriales, para obtener
referencias de acuerdo a la posicion del VANT con respecto a la trayectoria a seguir, sumando
al modelado del vehiculo los efectos del tridngulo de viento es posible obtener un resultado
mucho mas adecuado para el seguimiento.

El seguimiento de trayectorias mediante segmentos rectos y Orbitas facilmente puede ser
extendido al seguimiento de trayectorias formados por dubins.

8.4. Trabajo futuro

= Realizar un seguimiento de trayectorias agregando un administrador de trayectorias y un
generador de trayectorias, para realizar un vuelo mucho mas preciso capaz de realizar
misiones de mayor alcance y en zonas urbanas

» Implementar un algoritmo de vision para realizar fusion de datos con la central inercial y
el horizonte captado por la cdmara, para obtener un control de orientacién mas fiable.

= Realizar misiones que implementen trayectorias basadas en dubins que permitan un ate-
rrizaje mediante vision.

= Realizar un algoritmo que permita mediante un sistema de cdmaras estéreo la estimacion
del tiempo de impacto con un objeto cercano para asi evitar dicho impacto cambiando el
curso de la aeronave.

= Extender el algoritmo de geo-localizacidn para objetos con movimiento acelerado y ob-
jetos aéreos.

= Modificar la estructura de la aeronave para un aterrizaje y despegue vertical.
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ApéndiceA

DERIVACION DE UN VECTOR

En el proceso de obtencion de las ecuaciones de movimiento de un VANT, es necesario calcular
las derivadas de vectores con respecto al tiempo en marcos de referencias que se mueven con
respecto a otros. Por ejemplo, dos marcos de referencia como se muestra en la Figura A.1, en
el caso de un VANT se puede suponer que £ representa el marco inercial y F° el marco del
cuerpo, por lo tanto es necesario obtener la derivada con respecto al tiempo de p vista desde el
marco F*, tomando en cuenta que el vector p se mueve sobre el marco de referencia F° y que
F® esta unicamente rotando con respecto a F*, para llevar a cabo la derivada, denotamos la ve-
locidad angular de F'* expresada en F* como wy, /i y expresando el vector p en sus componentes
obtenemos

Py

Figura A.1: Transformacion del vector p en dos marcos de referencia.

p = DA’ + pyj° + p.k° (A.1)

la derivada con respecto al tiempo de p expresado en el marco I puedes ser obtenida derivando
la ecuacién anterior para obtener

—p =Dy .k i —— — .—k A2
gt P = Dot T Pyl PR Pa Dy D (A.2)
donde % representa la derivada temporal respecto a F*. Los tres primeros términos de la ecua-

cién A.2 muestran la razén de cambio de p como si fueran visto por un observador en el marco
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de referencia f°, considerando la rotacién de f° con respecto a f? podemos denotar esta derivada

local como

d S b
=D = Dai’ + Py + Pk (A3)
b

Los siguientes tres términos de la ecuacion A.2 nos muestran la razén de cambio de p debido
a la rotacién de f° relativo a f?, y dado que i°, j° y k® estan fijos en el marco f° sus derivadas
pueden calcularse como en [17]

P =y x i
30 = wyy x j° (A4)

k= wy); x kP
ahora podemos escribir los tres tltimos términos como
pxib +pyjb +pzkb =Pz (wb/i X Zb) +py (wb/i X ]b) + P (wb/i X kb) =Wy X P (A.5)

finalmente utilizando las ecuacionesA.3, A.4 A.5 podemos obtener el resultadpo deseado.

d
al = d_tbp + Wpyi X P (A.6)
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ApéndiceB
Algoritmo de vision por computadora

A continuacion se muestra el algoritmo empleado para la deteccion de un objeto mediante
su color, las operaciones son mostradas a detalle en [8]

Algoritmo 4 Deteccién de un objeto por color azul,
1: Se inicia la lectura de la cdmara.
2: Se realiza una transformacion de espacio de RGB a HSV.
3: Realizar una umbralizacién con los parametros HSV,,;,, = [110,50,50] y HSV =
[130, 255, 255] para el color azul.
4. Implementar una operaciones morfoldgica de apertura y cerradura para eliminar el ruido no
deseado.
Encontrar los contornos.
si la longitud de los contornos es mayor a cero entonces
Encontrar el 4rea del contorno mas grande.
Utilizar esta darea para hallar su centroide mediante la operacion de momentos invariantes.
devolver coordenadas del centroide en pixeles C,, C,

R N
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ApéndiceC
Publicacion

A lo largo de este trabajo de tesis se logro realizar la siguiente publicacion de congreso:

= A. Flores, I. Lugo, I. Gonzalez, R. Lozano, Vector Field Guidance Law for Fixed Wing
UAY, 21st International Conference on System Theory, Control and Computing, aceptado
para publicacion el 13 de Julio de 2017.
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