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Resumen

El auge de los vehiculos auténomos tanto en el dmbito civil y militar ha traido consigo
la necesidad de mejorar su capacidad de realizar procesos automadticos siendo las maniobras
de despegue y aterrizaje dos de las etapas mas desafiantes y que por tanto son comuinmente
realizadas por un humano, lo que a su vez causa que sean las maniobras donde el riesgo de
incidentes debido a factores humanos sea mayor.

En el presente trabajo se realiz6 el desarrollo de los sistemas de gestion de vuelo y control
requeridos para el despegue y aterrizaje automatico de una aeronave de ala fija, asi como para el
vuelo crucero. Para desarrollar dichos sistema se analiz6 el modelo matemético de una aeronave
ala fija tanto en sus maniobras y durante el vuelo, después se propusieron las estrategias a
emplear en las diferentes fases del vuelo; en base a las estrategias propuestas se desarrollé un
gestor de vuelo capaz de generar las referencias requeridas para realizar el vuelo y finalmente
se desarrollaron las leyes de control para seguir las referencias generadas.

Las estrategias propuestas para el despegue y aterrizaje fueron realizadas en base a las
maniobras realizadas por aeronaves tripuladas ligeras mientras que las trayectorias para vue-
lo crucero se basaron en las trayectorias de Dubins. Las leyes de control fueron desarrolladas
empleando linealizacién exacta para el control de actitud y un control PI con anti-windup fue
empleado para el control de velocidad.

Empleando los pardmetros de una aeronave de pequefas dimensiones llamada Alpha 40 se
desarroll6 una simulacién para evaluar el comportamiento de los sistemas realizados obteniendo

resultados satisfactorios incluso en condiciones de viento.
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Abstract

The boom of unmanned aerial vehicles in the filds of civil and military aplications has
brought the need of improve their capability to perform automatic process, with the take-off
and landing the two most challenging stages and therefore frequently these are performed by a
human, wich in turn has resulted in that these maneuver have the biggest incident risk due to
human factors.

In this work was developed the manager flight and control systems required for automatic
take-off and landing of an fixed wing aircraft as well as for cruising flight. In order to develop
these systems, the mathematical model of aircraft in taxiing and flight maneuvers was analy-
zed, then it was proposed the strategies to emplooy in each flight stage; based in the proposed
strategies it was developed a flight manager able to generate the required references to perform
the flight and finally the control laws were developed to follow the generated references.

The proposed strategies of take-off and landing were based on the light aircraft ones while
the cruising strategy was developed emplooying Dubins’ trajectories. The control laws were de-
veloped emplooying feedback linearization for attitude control and a PI control with antiwindup
for relative velocity.

Based in the parameter of an aircraft called Alpha 40 a simulation was performed to evaluate

the performance of the developed systems with satisfactory results even in windy conditions.
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Introduccion

1.1. El origen de los vehiculos aéreos no tripulados

Los vehiculos aéreos no tripulados (VANTS) incluyen una amplia gama de dispositivos vo-
ladores que a lo largo de la historia ha pasado por bombas guiadas, drones como objetivo y
sefiuelo, modelos recreativos, aeronaves de investigacion, reconocimiento, de combate e inclu-
so naves espaciales.

El diccionario del Departamento de Defensa de los Estados Unidos [1] define un VANT co-
mo un vehiculo aéreo motorizado que no lleva un operador humano, usa fuerzas aerodinamicas
para proveer levantamiento, puede volar autbnomamente o puede ser piloteado remotamente,
puede ser reemplazable o recuperable, y llevar una carga de pago letal o no letal.

El concepto moderno de VANT fue desarrollado por Nikola Tesla quien en 1895 compar-
tid su concepto de una aeronave sin piloto con Peter Cooper Hewitt quien a la vez llev6 dicha
idea a Elmer Sperry dos décadas después. Eventualmente Elmer Sperry proveyo la primera de-
mostracion del concepto de Tesla (vea [2]) abordando los tres principales desafios tecnoldgicos
del desarrollo tecnoldgico de la aviacién no tripulada: estabilizacién automatica, control remo-
to y navegacion autonoma. El primer VANT en realizar un vuelo exitoso fue el torpedo aéreo
Curtiss-Sperry en 1918 (Figura 1.1) gracias a la invencion del giroestabilizador para aeronaves,
por parte de Elmer Sperry, que acoplados a los controles de la aeronave por servomotores, per-
mitia estabilizar la aeronave. Desde aquel primer vuelo de un VANT vy hasta fechas recientes
diversos avances tecnolégicos han permitido mejorar las capacidades de estos vehiculos como

el desarrollo de sistemas de radio comunicacidn, sistemas de navegacion inercial y sistemas de

1



2 1.2. ETAPAS DE VUELO DE UN VANT

Figura 1.1: Torpedo Aéreo Curtiss-Sperry. En Unmanned Aviation:A Brief History of Unmanned Aerial
Vehicles (p. 19), por Anénimo, 1918, Reston, Virginia: AIAA. Derechos de Autor Laurence R. Newcome
(2004).

posicionamiento global. También los avances en el entendimiento de la dindmica de las aero-
naves en conjunto con nuevas y mas sofisticadas teorias de control han permitido mejorar los
sistemas de control de los VANTSs.

Con el final de la guerra fria el mercado de los VANTSs ha mostrado un crecimiento acelerado
en sus campos se aplicacion ya que son empleados en dreas tan diversas como la inspeccion de
lineas de corriente, inspeccion de ductos, inspeccion de embarcaciones, inspeccién de minas,
inspeccion de presas, deteccion temprana de incendios y proteccién de bosques, monitoreo de
zonas riesgosas, monitoreo de trafico, monitoreo ambiental, operaciones de busqueda y rescate,
respuesta en emergencias, patrullaje de fronteras, vigilancia policiaca, fotografia aerea, mapeo,
vigilancia y reconocimiento, fumigacion, vision nocturna, filmacidn, entretenimiento entre otras
[3]. Esto ha traido consigo nuevos retos como el desarrollo de materiales ligeros y resistentes,
mejoras en las comunicaciones, mejoras en los sistemas de control, mayor autonomia entre

otros.

1.2. Etapas de vuelo de un VANT

La operacion tipica de un VANT tiene un perfil de misién formado por las etapas de despe-
gue, ascenso, crucero o patron de espera, descenso y aterrizaje (Figura 1.2).
La etapa de despegue comienza con la aeronave posada en tierra la cual acelera gradualmen-

te hasta alcanzar una velocidad suficiente para elevarse hasta superar una altura predeterminada.

CINVESTAV-UMI LAFMIA
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Patrén de espera

Crucero O

Ascenso

Degp;egue Aterrizaje
Figura 1.2: Perfil de misién tipico

Cuando finaliza la etapa de despegue, la aeronave comienza la etapa de ascenso que la lleva a
la altura de crucero. La etapa de crucero es donde la aeronave se encontrard la mayor parte
del tiempo de la misién y puede ser intercalada con etapas donde la aeronave realice patrones
de espera en funcién de la misién que sea asignada. Una vez realizada su mision la aeronave
realiza la maniobra de descenso hasta alcanzar la altura adecuada para realizar la maniobra de
aterrizaje. La maniobra de aterrizaje inicia una vez que termina la etapa de descenso y finaliza

cuando la aeronave posa nuevamente en tierra.

Las etapas de despegue y aterrizaje son detalladas a continuacion.

1.2.1. Despegue

La maniobra de despegue permite a la aeronave alcanzar una tasa de ascenso adecuada para
librar obsticulos a una velocidad suficiente que permita maniobrar y mantener el control en
diversas condiciones atmosféricas [4].

Para realizar la maniobra de despegue de VANTSs se emplean diversas técnicas como el
lanzamiento desde otra aeronave en movimiento, despegue asistido por cohetes, despegue desde
camionetas en movimiento, despegue por catapulta, despegues convencionales desde pista entre
otros (ver [5]).

Una maniobra de despegue convencional (Figura 1.3) consiste en acelerar desde un estado
de reposo hasta una velocidad de rotacién vi. Cuando la aeronave alcanza la velocidad de
rotacion esta comienza a elevar su parte frontal sin dejar de estar de estar en contacto con la
tierra mientras sigue acelerando hasta alcanzar la velocidad de despegue vy or que es cuando
esta es capaz elevarse del terreno. Una vez en el aire, la aeronave continua acelerando hasta

alcanzar la velocidad de ascenso v, Y superar la altura de un obsticulo tedrico donde se

CINVESTAV-UMI LAFMIA



4 1.2. ETAPAS DE VUELO DE UN VANT

considera culminada la maniobra de despegue.

Vdimb

Altura
de
Obstaculo

Vg 1

'LOF
N i - -

B e T

Figura 1.3: Maniobra convencional de despegue.

1.2.2. Aterrizaje

Existen diversas técnicas para recuperar un VANT una vez finalizada su misioén como el uso
de redes verticales, paracaidas, empleando aeronaves que sean capaces de recuperarlos en vuelo

o bien mediante maniobras de aterrizaje convencionales (ver [6]).

La maniobra de aterrizaje permite que la aeronave toque pista de forma suave y avance
hasta gradualmente detenerse [4]. En la Figura 1.4 esta maniobra inicia con la aeronave a una
altura tal que permita sobrevolar un obstaculo virtual con una tasa de descenso constante hasta
alcanzar la altura de recogida. La maniobra de recogida consiste en elevar la nariz de la aeronave
disminuyendo su velocidad vertical hasta ser casi nula, permitiendo que sea las ruedas del tren
principal las que toquen primero la pista. Una vez que la aeronave toca pista, ésta rota haciendo

que el tren de nariz toque pista y desacelera gradualmente hasta detenerse.

Altura
Obstaculo

Altura e
. =

e =
de recogida T e e mmmamman.

Figura 1.4: Maniobra de aterrizaje
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1. INTRODUCCION 5

1.3. Justificacion y antecedentes de despegue y aterrizaje au-

tomatico

El uso de vehiculos aéreos no tripulados (VANTS) se ha incrementado rapidamente debido a
la gran variedad de aplicaciones civiles y militares. Debido a este crecimiento ha sido necesario
mejorar las capacidad de procesos automaticos de estos sistemas. El despegue y aterrizaje son
las etapas mas criticas de toda la mision y son realizadas comunmente por un piloto humano,
siendo la etapa donde la mayor parte de los incidentes asociados con el factor humano suceden.
Un estudio sobre accidentes asociados a factores humanos (ver [7]) muestra que en VANTS co-
mo el Hunter o el Pioneer usados por el ejercito de Estados Unidos los incidentes relacionados
al factor humano durante el despegue son 20 % y 10 % respectivamente mientras que durante
el aterrizaje son 47 % y 68 %. Diversos tipos de controles y procesos para despegue y aterrizaje

han sido desarrollados para cada propdsito asi como otros que abordan el problema completo.

En [8] se presenta un control para despegue autonomo de un VANT de combate usando un
control no-lineal por inversiéon dindmica. En dicho articulo se mostré mediante simulaciéon que
el control propuesto es efectivo incluso con incertidumbres en las mediciones de los sensores.
El viento tiene un alto impacto en el desempefio de la maniobra de despegue. Para abordar este
problema Xiong et al. [9] desarrollaron un control para despegue utilizado rechazo activo de

perturbaciones que permite estimar las perturbaciones internas y externas.

Rosa et al. [10] abordaron el problema de navegacion y control durante el aterrizaje em-
pleando gain-scheduling basados en un modelo lineal con pardmetros variables, mientras que la
navegacion fue resulta a través de la segmentacion en dos, segmentos de descenso y recogida.
El control de aterrizaje realizado por Singh and Padhi [11] utiliza control no-lineal por inver-
sion dindmica para control de altitud, guifiada y cabeceo durante las maniobras de descenso
y recogida; adicionalmente en [12] utilizaron rechazo activo de perturbaciones para estimar y

compensar las perturbaciones internas y externas durante el aterrizaje.

La navegacion y aterrizaje automético fue estudiado en [13] utilizando loop shaping y se-
guimiento de waypoints. En [14] se emplea un control LQR basado en una tnica antena GPS y
un tubo pitot asi como un control basado en un carro con una rueda dirigible para el control en

tierra. Un control L, ha sido aplicado a un modelo lineal durante pruebas de vuelo en [15].
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1.4. Objetivos

Objetivo general

Desarrollar los algoritmos que permitan el despegue y aterrizaje autbnomo de una aeronave

de ala fija.

Objetivos especificos

» Estudiar el modelo matemético de una aeronave de ala fija para maniobras en tierra y aire.
= Proponer estrategias que permitar realizar el proceso de despegue y aterrizaje.

= Proponer una estrategia para llevar a la aecronave del punto de despegue al punto de ate-

rrizaje empleando trayectorias de Dubins (vea [16]).

= Desarrollar un gestor de trayectorias que permita obtener las referencias requeridas por el

control para realizar el vuelo.

= Sintetizar las leyes de control necesarias para realizar las estrategias de vuelo que sean

planteadas.

= Verificar mediante simulacién el funcionamiento de las estrategias de vuelo y controles

desarrollados.

1.5. Estructura de la tesis

En el Capitulo 2 se presentan los marcos de referencia sobre los cuales son descritas las
ecuaciones de movimiento de la aeronave. Se presentan las fuerzas y momentos ejercidos en la
aeronave por efectos gravitacionales, aerodindmicos y propulsivos asi como las ecuaciones de
movimiento de la aeronave. Las fuerzas y momentos que son ejercidos adicionalmente durante
el contacto con el suelo son presentados en la seccion.

Las estrategias de navegacion propuestas son presentadas en el Capitulo 3. La estrategia de

despegue es presentada en la seccion . La estrategia para la generacion de la trayectoria que une

CINVESTAV-UMI LAFMIA



1. INTRODUCCION 7

el punto donde finaliza la maniobra de despegue al punto donde inicia la maniobra de aterrizaje
es presentada en la seccion . La estrategia de aterrizaje se presenta en la seccion .

En el Capitulo 4 se presenta las leyes de control realizadas que permiten controlar la aero-
nave en las diferentes maniobras.

Finalmente en el Capitulo 5 los resultados obtenidos de la simulacion de los modelos ma-
tematicos mostrados en el Capitulo 2 empleando las estrategias de navegacion y control mos-

tradas en los Capitulos 3 y 4.
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2
Modelo matematico de una aeronave de

ala fija

2.1. Marcos de referencia

En el analisis del movimiento de una aeronave, diversos sistemas coordenados son utilizados
[17]. A continuacién se describe el marco inercial, marco del cuerpo y marco del viento asi

como las relaciones presentes entre estos.

2.1.1. Marco inercial

El marco inercial es un sistema coordenado con ejes fijos en la tierra donde el eje xp estd
alineado con el norte, yz con el este, y zg en direccidn del centro de la tierra basado en un

modelo de tierra plana.

Xg

(Norte)

Ve
(Este)

Figura 2.1: Marco inercial
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2.1.2. Marco del cuerpo

El marco del cuerpo es un sistema coordenado con origen en centro de gravedad de la
aeronave con el eje zp dirigido al frente de la aeronave, yp a la derecha de la aeronave y zp a

la parte inferior de la aeronave.

Para rotar un vector del marco inercial al marco del cuerpo, se realiza una serie de rotaciones

de forma secuencial.

Primero, considere el origen en el centro de masa de la aeronave con el frente en direccion
de x g, la semiala derecha con yp y la parte inferior de la aeronave con zg. Si la aeronave realiza
un movimiento de guifiada rotando un angulo 1) alrededor del eje zx en sentido horario. Los

ejes resultantes de esta rotacion serdn ., , Yy, Y Zu;-

xE
4

Figura 2.2: Angulo de guifiada ¢

La matriz de rotacién entre los ejes inerciales y v, es

cos (¢0) sin(¢) 0
Ry = | —sin(y) cos(y) 0 (2.1)
0 0 1

A partir de los ejes derivados de la primera rotacion, considere un movimiento de cabeceo ¢
alrededor del eje v,, en sentido antihorario. Los ejes resultantes de esta rotacion seran ,,, Y,

Y Zv,-
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A\

g)
\\
\
S 4---------&:,

Figura 2.3: Angulo de cabeceo 6

La matriz de rotacion entre los ejes vy y v €s
cos(f) 0 —sin(6)
Ry = 0 1 0 (2.2)
sin(f) 0 cos(f)
Ahora considere un movimiento de alabeo ¢ alrededor del eje x,,. Los ejes resultantes de

esta rotacion serén los ejes cuerpo.

1

1

1

1

1

1

1

1

1

1

i

1
v
Z1_.2

Figura 2.4: Marco del cuerpo. Angulo de alabeo ¢

La matriz de transformacion entre los ejes v, y los ejes cuerpo es

1 0 0
Ry=10 cos(¢) sin(o) (2.3)
0 —sin(¢) cos(¢)
Para realizar una rotacion de los ejes inerciales a los ejes cuerpo, la matriz de rotacion es

calculada como

RE = RyRyRy (2.4)
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Por otra parte, para rotar de ejes cuerpo a ejes inerciales, debido a las propiedades de orto-

gonalidad de las matrices de rotacion, la matriz de rotacion es calculada como

RE = Ry R R (2.5)

2.1.3. Marco del viento

El marco del viento es un sistema coordenado con origen en el centro de masa de la aeronave
donde con el eje x,, en direccién del vector de velocidad relativa al aire v, € R3. Los ejes v, y
Zy, Son ortogonales a x,,.

Para rotar del marco del cuerpo al marco inercial considere primeramente el dngulo de
ataque « que es formado entre xp y la proyeccién del vector v, sobre el plano zg — zp. Este
angulo puede observarse como una rotacion alrededor del eje yp en sentido antihorario. Los

ejes obtenidos de esta rotacion son conocidos como marco de estabilidad.

yszyB

Figura 2.5: Marco de estabilidad. Angulo de ataque o

La matriz de rotacién del marco del cuerpo al de estabilidad es

cos (@) 0 sin(a)
Ry = 0 10 (2.6)

—sin(a) 0 cos(«)

Por otra parte, el dngulo formado entre el vector v, y el z sobre el plano x; — y; es conocido
como angulo de deslizamiento 5 que puede ser visto como rotacidn en torno al eje z,. Los ejes
obtenidos de esta rotacién son conocidos como marco del viento.

La transformacion entre el marco de referencia estabilidad y el marco del viento es dado por
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Figura 2.6: Marco del viento. Angulo de deslizamiento 3

la matriz de rotacidén

cos(fB) sin(B) 0
Ry, = | —sin(B) cos(8) 0 (2.7)
0 0 1

Por tanto, la rotacion de los ejes cuerpo a los ejes viento es dada por la expresion
Ry = R, R (2.8)

T
El vector de velocidad relativa al aire definido como v, £ [ u v ow } es calculado en
base a la velocidad sobre los ejes cuerpo respecto a la tierra y la velocidad local del viento como

se muestra a continuacion

u Ug Wy
o= os |~ | w, (2.9)
w WE Wy,

donde ug, vg y wg son las velocidades de la aeronave respecto a la tierra medidas sobre los
ejes cuerpo; w,, wy y w, son las componentes locales del viento alineadas a los ejes cuerpo de

la aeronave.

A su vez, los dngulos « y 8 son definidos respecto a la velocidad relativa al aire como

w
« = —arctan —
U

v

[ = arcsin —

U
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2.2. Fuerzas y momentos de la aeronave en vuelo

La aeronave se encuentra sometida a diferentes fuerzas y momentos debidos principalmente

a efectos gravitacionales, aerodindmicos y propulsivos.

2.2.1. Fuerzas en vuelo

Las fuerza gravitacional es el peso de la aeronave y actda sobre el eje = . La descomposicion

de dicha fuerza sobre los ejes cuerpo es dada por la expresion

0
fg = R¢R9 0 (2.10)

mg

donde f, es la fuerza gravitacional, m es la masa del vehiculo y g es la aceleracion gravitacional.

Las fuerzas aerodindmicas ejercidas sobre la aeronave son

1
D = §P||Ua||230D (2.11)
1 2
Fy, = §pHvaH scy (2.12)
1
L = EpHvaHQscL (2.13)

donde D es la fuerza de arrastre ejercida sobre al eje x,, p es la densidad del aire, s es la
superficie alar, cp es el coeficiente de arrastre, [, es la fuerza lateral ejercida sobre el eje ys,
cy es el coeficiente de fuerza lateral, L es la fuerza de levantamiento sobre el eje vy, y ¢y, es el

coeficiente de levantamiento.

La fuerza propulsiva, que es ejercida sobre el eje x g, es calculada como

T = pn?Der (2.14)

donde T’ es la traccion ejercida por el grupo propulsor alineada con el eje z, n son las re-
voluciones del motor, D es el didmetro de la hélice y ¢y es el coeficiente de traccion de la

hélice.
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La suma de fuerzas gravitacional, aerodinamica y de propulsiva sobre los ejes cuerpo son

X = —mgsinf+ (—Dcosa+ Lsina) +T (2.15)
= mgsin®PcosO + Fy, (2.16)
= mgcos¢cosf + (—Dsina — Lcos ) (2.17)

donde X, Y y Z son las fuerzas ejercidas sobre x g, yp y zp respectivamente.

2.2.2. Momentos en vuelo

Los momentos ejercidos en la aeronave debido a efectos aerodinamicos son

1
L = §p||va||25bcl (2.18)
1
= §p||va||QSEcm (2.19)
1
N = §p||va||25bcn (2.20)

donde L es el momento de alabeo ejercido alrededor de x5, b es la envergadura de la aeronave,
c; es el coeficiente de momento de alabeo, M es el momento de cabeceo ejercido alrededor de
yB, C es la cuerda aerodindmica media, c,, es el coeficiente de momento de cabeceo, N es el

momento de guifiada ejercido alrededor de 23 y ¢, es el coeficiente de momento de guifiada.

Los momentos debidos a efectos propulsivos pueden ser despreciados si se considera que la

fuerza traccion es aplicada en direccion de x g y alineada con el centro de masa.

2.3. Ecuaciones de movimiento de la aeronave en vuelo

Las ecuaciones de movimiento de la aeronave es un conjunto de 12 ecuaciones diferenciales:
tres de posicion respecto al marco inercial, tres velocidad sobre los ejes cuerpo, tres de angulos

de Euler (¢,0 y ) y tres de velocidades angulares alrededor de los ejes cuerpo [18]. Estds
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ecuaciones son
PN = upcostcosh —vg (cos¢siny — cos ) sin psinb) (2.21)
+wg (sin ¢ sin ) + cos ¢ cos Y sin 6)
PE = ugcosfsiny + vg (cos ¢ costh + sin gsin sin b) (2.22)

—wg (cos 1 sin ¢ — cos ¢ sin 1 sin )

Pp = —ugsinf 4 vgcosfsing + wg cos ¢ cost (2.23)
) 1
up = —X —qwg+rug (2.24)
m
1
vg = —Y —rug+ pwg (2.25)
m
1
wg = —Z —pug+ qug (2.26)
m
@ = p+gsingtand + rcosptanf (2.27)
6 = qcos ¢ — rsin ¢ (2.28)
¥ = gsingsecl + rcos psecl (2.29)
) 1 1
b= \br e (N +pg (Ine = Iyy) — qrl.z) + pg (2.30)

Izz

1
+—112qu (Iyy — Izz)

xxr I..
1
¢ = 7 (MApr(le— L) = (0" = 1°) L) 2.31)
yy
) 1 1
A N A Loz | 7 (LA qr Ly — L2) +pglez) —ar (2.32)
zz Tox TT

1

zz Izz

donde py, pr y pp son las posiciones norte, este y en direccidon hacia abajo respecto al marco
de referencia inercial; p, ¢ y r son las velocidades angulares medidas sobre los ejes del cuerpo;

Iz, I, € 1. son los momentos de inercia de la aeronave; I, es el producto de inercia.

2.4. Modelo de contacto del tren de aterrizaje

Cuando la aeronave entra en contacto con el terreno utilizando un tren de aterrizaje, la

aeronave es sometida a fuerzas y momentos adicionales a los experimentados en vuelo debidos
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a la interaccion del tren de aterrizaje con el terreno.

2.4.1. Fuerzas debidas al contacto con el suelo

A fin de evaluar el comportamiento de la aeronave sobre el terreno, es posible emplear un
modelo sencillo que considere las aportaciones de fuerzas y momentos cuando la aeronave esté
en contacto con el terreno. La interaccion del tren de aterrizaje con el terreno es modelada como
un sistema masa-resorte-amortiguador donde la fuerza ejercida por el tren de aterrizaje depende
de la posicion del punto de contacto del tren respecto a la tierra y la velocidad del mismo [19].

La fuerza ejercida sobre cada tren de aterrizaje es calculada como
fgear = —kx, — ct. (2.33)

donde fy.., es la fuerza ejercida sobre el tren de aterrizaje, z. es la posicién del punto de
contacto del tren de aterrizaje respecto al terreno medido sobre el eje longitudinal del tren de

aterrizaje, k es la constante del elastica y c la constante de amortiguamiento.

Figura 2.7: Modelo de contacto de la aeronave con el terreno.

Dada una altura de terreno Ay, ounq Sobre €l marco inercial, la posicion z. es calculada como

Te = —Tgeqr SINO + Ygeqr €OS 08N @ + Zgeqr cOs @ cOSO + Dp — Rground (2.34)

donde Tyear, Ygear Y Zgear SON las posiciones del punto de contacto del tren de aterrizaje respecto

al centro de masa medido sobre el marco del cuerpo.

CINVESTAV-UMI LAFMIA
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El vector de velocidad del punto de contacto del tren de aterrizaje Vi, respecto al marco
del cuerpo es funcion de la velocidad lineal y angular de la aeronave asi como de la posicion

relativa al centro de gravedad [19] siendo calculado como
‘/gear = Vaircraft + w X Tgear (235)

T
A . . A
donde Viirerapt = [ ugp Vg Wg ] es el vector de velocidad respecto a la tierra, w =

[ p g T ]T es el vector de velocidad angular y 7y, = Tgear Ygear Zgear ' es la po-
sicién del punto de contacto del tren de aterrizaje respecto al centro de gravedad.
Desarrollando (2.35) se obtiene
Ugear = UE T qZgear — TYgear (2.36)
Ugear = UE — PZgear T TZgear (2.37)
Wyear = WE + PYgear — qTgear (2.38)

donde Ugear, Vgear Y Wqear SON las velocidades del punto de contacto del tren aterrizaje sobre
los ejes xp,yp y zp respectivamente. Observe que wgeq, €std en direccion de zp por lo tanto
l;c = Wgyear-

La fuerza normal a la superficie fy ejercida sobre el tren de aterrizaje es calculada como

fgear
= Jgear 2.
In cos B cos o (2.39)

A partir de la fuerza normal, la fuerza de friccion es calculada como

ffz = _Sgn(ugear)ﬂfo (240)

ffy = _sgn<vgear),uy.fN (241)

donde f;, y fy, son las fuerzas de friccion en direccion de e Y Yiyre (vea Fig. 2.7), pu, es
el coeficiente de friccion de rodamiento, 1, es el coeficiente de friccion de deslizamiento. El
coeficiente de friccion de deslizamiento es proporcional al &ngulo de deslizamiento 7) de la rueda

hasta obtener su valor maximo como se muestra en la Figura 2.8. El angulo de deslizamiento es

n = arctan Ygear (2.42)
Ugear
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Valor maximo

0.6
(valor
tipico)

Coeficiente de
friccion de
deslizamiento

I
10°

Angulo de deslizamiento (grados)

Figura 2.8: Coeficiente de friccion de deslizamiento 1 mostrado en[20].

Ya que el angulo de deslizamiento depende de la velocidad alineada con los ejes de la rueda,
cuando la rueda del tren es orientable como el tren de nariz es necesario considerar el dngulo de
direccién d, entre el eje longitudinal de la aeronave x5 y 4, . Las componentes de velocidad

en el plano horizontal cuando la rueda es girada son

Utyre = Ugear COS Og + Vgeqr SIN O (2.43)
Upyre = —Ugeqr SIN g + Vgeqr COS O (2.44)

donde uy,e y Vyyre son las velocidades longitudinal y lateral de la rueda y d, es el dngulo de
orientacion de la rueda.
El angulo de deslizamiento de la rueda rotada es

Utyre

n = arctan — (2.45)
utyre

En funcién de las velocidades de la rueda y el dngulo de deslizamiento, las fuerza de friccién

ejercida en direccion de la rueda es

f]/‘z - _Sgn(utyre),ufo (246)

f}y = _Sgn<vty7"6)”ny (247)

donde f }1 y f }y son las fuerzas de friccion alineadas con los ejes de la rueda.

Las fuerzas de friccién de la rueda rotada alineada con Zyy,e Y Yiyre SON

fr. = f}, cosdg — fj’cy sin (2.48)
f1, = f},sinds + f} cosd, (2.49)
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Figura 2.9: Fuerzas de friccion ejercidas sobre la aeronave.

La fuerza ejercida debida a la interaccién del terreno sobre los ejes cuerpo es calculada

como
fa. It
fa, | = ReRo | fy, (2.50)
fa. I

donde Fg,, Fg, y Fa. son las fuerzas ejercidas por la interaccion del terreno alineadas con los

ejes cuerpo.

2.4.2. Momentos debidos al contacto con el suelo

Las fuerzas ejercidas por la interaccion con el terreno ejercerdn momentos que dependen
de la posicion de los puntos de contacto respecto al centro de gravedad. Estos momentos son

calculados como

MGI = szygear - fGyzgear (2.51)
MGy = szdear - sz$gear (252)
MGz = fnygear - waygear (253)

donde Mg, , Mg, y Mc. son los momentos ejercidos alrededor de los ejes cuerpo de la aerona-

VeE.

CINVESTAV-UMI LAFMIA



3

Estrategias y gestion de vuelo

3.1. Estrategia de despegue

El proceso de despegue de un VANT desde una pista es similar al realizado por una aeronave
ligera convencional. Ya que la operacion de los VANTSs son empleados en diversos entornos
que frecuentemente son no controlados, se propone una estrategia basada en la utilizada por
aeronaves ligeras para el despegue desde pistas cortas con obsticulos cercanos que permite
obtener el mejor angulo de ascenso [21].

La maniobra inicia con la aeronave detenida y alineada con la pista. La pista es definida por
dos puntos respecto al marco inercial, un punto al inicio de la pista P, € R?® y un punto al final
de la pista P, € R3 como se observa en la Figura 3.1. La aeronave comienza a acelerar mientras
controla su direccion utilizando la rueda de nariz hasta alcanzar la velocidad de rotacién vg. La

velocidad de rotacion para aeronaves ligeras es 10 % a 20 % a la velocidad de desplome v, (vea

Figura 3.1: Estrategia de despegue. ! La aeronave se encuentra en reposo al inicio de la pista. 2 La aero-
nave es acelerada hasta alcanzar la velocidad de rotacién. ® La aeronave continua acelerando y rotando

hasta despegar. * La maniobra de despegue termina cuando la aeronave supera la altura de obstaculo.

21
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Figura 3.2: Restriccién de dngulo de cabeceo maximo 6,4, en maniobras cercanas a tierra.

[22]) calculada como

2
v, = v (3.1)

PSCLas
donde w es el peso de la aeronave, p es la densidad del aire, s es la superficie alary ¢y, . es el
maximo coeficiente de levantamiento del la aeronave.

Una vez alcanzada la velocidad de rotacion, la aeronave continuard acelerando mientras
realiza la maniobra de rotacién empleando el elevador. El méximo dngulo de cabeceo 6,,.,
debera ser limitado de modo tal que se conserve una distancia de seguridad h, entre la parte
posterior de la aeronave y el terreno como se observa en la Figura 3.2. En base a la geometria

de la aeronave y su distancia sobre el terreno, el méximo dngulo de cabeceo permisible sera

(hAGL - hs) (3.2)

0 nax = arcsin
I

donde h ¢y, es la distancia sobre la tierra del centro de gravedad y [, es la distancia del centro
de gravedad a la parte posterior de la aeronave.

Desde el momento que la maniobra de rotacion inicia y hasta el final de la maniobra de
aterrizaje, la direccion de la aeronave debera ser mantenida utilizando el tim6n mientras que el
angulo de alabeo serd estabilizado a cero empleando los alerones.

La aeronave continuard acelerando hasta alcanzar la velocidad de mejor angulo de ascenso
v, que es definida como aquella velocidad donde existe un maximo excedente de fuerza de
traccion (vea [23]) como se muestra en la Figura 3.3.

El excedente de traccién Ar es calculado como
AT =Tp — D (3.3)

donde T es la traccion disponible calculada de la Ec. (2.14) para las maximas revoluciones

permisibles del motor y D es la fuerza de arrastre de la aeronave (Ec. (2.11)).
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-
L

Velocidad

Figura 3.3: Traccién disponible y requerida. El punto de mdximo excedente fuerza se encuentra en el

punto que la diferencia entre la traccién disponible y requerida es maxima.

Dado un excedente de traccion el angulo de ascenso -y es calculado como (vea [23])

v= arcsin(g) (3.4)
w

Desde el inicio de la maniobra de rotacién y hasta finalizar la maniobra de despegue la
aeronave deberd controlar su direccion respecto a la pista empleando el tim6n mientras el angulo
de alabeo debera ser estabilizado en cero grados empleando los alerones.

La maniobra de despegue se considera concluida cuando la aeronave sobrepasa la altura A

correspondiente a un obstaculo virtual empleado como margen de seguridad.

3.2. Estrategia en mision

Una forma usual de determinar la mision de un VANT es mediante una serie de puntos
conocidos como waypoints que definen un punto en el espacio por donde la aeronave debe pasar
para completar su mision. Existen diversas técnicas para planear una ruta que pase exactamente
sobre un grupo de waypoints o bien que se aproxime a los mismos como son la interpolacion por
splines, las espirales de Fermat, Dubins entre otras (vea [24]). Estas técnicas deberdn generar
trayectorias que estén en concordancia con las restricciones dindmicas de la aeronave.

Las trayectorias de Dubins (vea Apéndice A) permiten obtener la distancia mas corta que
permite ir de un punto a otro para vehiculos no holonémicos [16]. Estds trayectorias fueron

inicialmente desarrolladas para espacios bidimensionales, sin embargo, en trabajos posteriores
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Chitzas y LaValle [25] adaptaron dichas trayectorias a espacios tridimensionales y Beard y
McLain [26] introdujeron las restricciones para su uso en aeronaves. Las trayectorias de Dubins
para aeronaves son generadas en base a la diferencia de altura entre el punto inicial y final, el
radio de curvatura minimo y el maximo dngulo de trayectoria formado entre el plano horizontal
y el vector de velocidad respecto a la tierra de la aeronave.

El radio de curvatura minimo de las trayectorias de Dubins puede ser determinada a partir
del factor de carga n deseado en una maniobra de trayectoria circular. El factor de carga es

calculado como

1
n= . 3.5
cos ¢ (3-5)
Para un factor de carga maximo n,,,,., €l maximo dngulo de alabeo permisible sera
®Omaz = arcCoS (3.6)
nmax
Por otra parte, el dngulo de alabeo se relaciona con el radio de curvatura por la expresion
V
R = . 3.7
g cos o

donde R es el radio de curvatura, V' es la velocidad relativa a la tierra y g es la fuerza de
gravedad. El radio minimo de curvatura, dada una velocidad, sera el calculado para el maximo
angulo de alabeo permisible.

El maximo angulo de trayectoria dependeré del excedente de potencia de la aeronave como
se indica en la Ec. (3.4).

Para la generacion de las trayectorias de Dubins, la configuracion inicial ¢, y final g, de la
aeronave son definidos por una tupla que contiene la posicion del waypoint y angulo de curso
x deseado. La tupla es definida como ¢; £ {pn., pg,, Pp,, Xi }-

Durante la etapa de despegue la aeronave realiza una trayectoria con un dngulo de curso
alineado a la pista, por tanto el dngulo inicial del primer segmento de las trayectorias de Dubins
serd igual al de la pista. Por otra parte, en el segmento final de la mision el angulo de curso final
de la aeronave debera correspondera con el de la pista. Para segmentos intermedios, se propone
que el angulo de curso corresponda al formado entre el eje x y el vector formado entre el punto

de salida del segmento y el punto final del siguiente segmento como se observa en la Figura 3.4.
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i
|
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Fista

Figura 3.4: Generacion de trayectorias de Dubins. Observe como el dngulo de curso de salida de un
segmento es igual al angulo formado entre el punto de inicio y el punto final del siguiemte segmento

salvo en el dltimo segmento donde el dngulo de curso estd alineado con la pista.

3.3. Estrategia de aterrizaje

La etapa de aterrizaje constituye una fase critica del vuelo donde la aeronave debe perder
energia cinética y potencial. En la Figura 3.5 se muestra un algoritmo de aterrizaje basado en
el proceso mostrado en [23] y las técnicas empleadas para el aterrizaje de aeronaves ligeras en

pistas cortas mostrado en [27].

La maniobra de aterrizaje inicia cuando la aeronave llega al inicio del tramo base ubicado
en el punto Prp € R3. El tramo base es un segmento de distancia drp como se observa en la
Figura 3.5 empleado para estabilizar y alinear la aeronave a la pista previo a la maniobra final
de aproximacién. Durante el recorrido del tramo base la aeronave desacelerard gradualmente
hasta una velocidad de 1.3 veces la velocidad de desplome. Al finalizar el recorrido del tramo
base indicado por la posicién P, € R? la aeronave iniciard la maniobra de descenso siguiente
uno trayectoria con un dngulo de descenso constante 4.5, mientras sigue desacelerando hasta
alcanzar una velocidad de 1.2 veces la velocidad de desplome. Al alcanzar la altura /4, la
aeronave deberd realizar la maniobra de recogida que consiste en aumentar el 4ngulo de cabeceo

de la aeronave para disminuir la velocidad vertical previo al contacto con la pista. El dngulo de
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Figura 3.5: Estrategia de aterrizaje. ! La aeronave inicia la maniobra de aterrizaje posicionada al inicio
del tramo base. ? Al finalizar el tramo base la aeronave comienza a descender a una tasa constante mientra
continua desacelerando gradualmente. 3 Al llegar a la altura de recogida la aeronave eleva su nariz para
disminuir su velocidad vertical previo al contacto con el terreno. * Una vez que se realiza contacto con
la tierra, la aeronave baja su parte frontal para hacer contacto con el tren de nariz. °® La maniobra de

aterrizaje finaliza cuando la aeronave se detiene sobre la pista.

cabeceo, al igual que en el proceso de despegue, deberd ser restringido en base a la distancia
al terreno para garantizar la integridad de la aeronave. La altura h . es calculada a partir del
angulo de descenso, la velocidad de la aeronave y el factor de carga deseado en la maniobra

como

2
v
hgre = ——EE (1 — COS Vgese (3.8
flare = = 1)( Vdesc) )

donde v, es la velocidad durante la maniobra de recogida que se asume es 0.95 veces la velo-
cidad previa dicha maniobra y nyy, es el factor de carga deseado en la maniobra de recogida con
un valor habitual de entre 1.04 y 1.08 (vea [23]). Despues de realizar la maniobra de recogida, la
aeronave debera tocar el terreno a una velocidad de aproximadamente 1.1 veces la velocidad de
desplome, siendo su componente de velocidad vertical cercano a cero. Una vez que la aeronave
entra en contacto con el terreno, esta debera bajar la parte frontal haciendo que el tren de nariz
entre en contacto con el terreno. Una vez que el tren de nariz entre en contacto con el terreno,
este deberd ser usado para guiar la aeronave sobre la pista hasta que esta se detenga.

Dado el punto donde se desea que la aeronave aterrice Prp y uno que indique el fin de la

pista P, el punto donde se desea que inicie la maniobra de descenso es calculado como

hobs
tan ygesc cos wrw

Piese = Prp — | ——hets cog Uy 3.9)

tan Ygesc

- hobs
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donde 1,.,, es el dngulo formado entre el eje xp y el vector que uno los puntos Prp y P..

El punto donde inicia el tramo base es calculado a partir del punto de descenso como

_dTB COoS wrw
Prp = Piese — | —drp cos ¥y, (3.10)
0

donde d75 es la distancia del tramo base.

3.4. Seguimiento de trayectorias

3.4.1. Orientacion basada en campos vectoriales

Las estrategias descritas anteriormente tienen como propdsito generar las trayectorias que
debe seguir la aeronave para cumplir con las diferentes etapas del vuelo autobnomo de la aero-
nave. A fin de seguir dichas trayectorias es necesario contar con un sistema de guia que permita
calcular las referencias de posicién y velocidad necesarias para que el sistema de control guie
la aeronave a la trayectoria deseada.

Para guiar a la aeronave sobre la trayectoria deseada se propone emplear la navegacion ba-
sada en campos vectoriales presentada por primera vez en [28] donde se propone usar la nocién
de campos vectoriales cuyos vectores gradientes converjan a las trayectorias deseadas para ge-
nerar las referencias de curso y actitud requeridas por el control de bajo nivel, sin embargo esta
limitado a curvas y rectas en espacios bidimensionales. Posteriormente Gongalves et al. [29]
propusieron un método de navegacién basado en campos vectoriales para trayectorias aleato-
rias en n dimensiones. Basado en el trabajo de Gongalves et al., en [26] se propuso una solucion
para el seguimiento de curvas y rectas en espacios tridimensionales que en base a las pruebas
de estabilidad dadas en [29] convergerdn a la trayectoria deseada. En este trabajo se propone
implementar los resultados de [26] para el seguimiento de trayectorias.

Primero, considere los componentes de velocidad sobre el marco inercial como un vector

T
: A
u € R3 definido como u = [ u; us wus | cuyoselementos son calculados como

uy; = V €os x4 cos vy (3.11)
ug = V sin x4 cos g4 (3.12)
ug = —Vsinyy (3.13)
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donde V' es la velocidad del vehiculo respecto al suelo, x4 y 74 son los dngulos de curso y
trayectoria deseados.

A partir de la definicién de los elementos del vector u, los dangulos deseados x4 y 74 seran

Xa = arctan2(uq, uz) (3.14)
Yq4 = — arcsin % (3.15)

A continuacién se presenta el proceso de generacion del vector de orientacidn para trayec-

torias rectas y helicoidales para espacios dimensionales presentados en [26].

3.4.2. Calculo del vector de orientacion para trayectorias rectas

Una trayectoria recta es definida a partir de una linea recta y un punto ¢; € R3 sobre la
misma. La linea es definida por un dngulo de trayectoria ; y un dngulo de curso x;, de modo

que el vector unitario ¢; € R?® que apunta en direccién de la trayectoria deseada es

COS X7 COSY;
@ = | siny;cosy (3.16)

—siny;

La trayectoria recta P, serd entonces definida como

Plinea(Ctha’yl) = {I‘ € ]RS r=¢+ oq;,0 € ]R} (317)

Un vector perpendicular al plano longitudinal de ¢; es

—sin g
Nion = COS X1 . (3 18)
0

Mientras que un vector perpendicular a al plano lateral de ¢; es

—cos x;siny,
Niat = Nion X @1 = | —siny;cosy (3.19)

—Cos Y,
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Los planos que contiene a los vectores n,,, Y 1 y la trayectoria recta son

Qon, = Myon(r —¢;) =0 (3.20)

gt = Nat(r —¢;) =0 (3.21)

Los gradientes de los planos oy, y yqt, cuya interseccion forma la trayectoria P, son

aOélon
= Ton 3.22
or nl ( )
Oavon,
a; = Nyat (3.23)

A partir de los gradientes de los planos cuyo cruce forma la trayectoria, el vector de orien-

tacion para el seguimiento de la trayectoria recta es

Ulinea = Kl (nlonn;—zn + nlatnlj;t)(r - cl) + KZ (nlon X 77/lat) (324)

donde K es una matriz simétrica definida positiva que determina la convergencia de r a la tra-

yectoriay K es una matriz simétrica determina la direccion de viaje a lo largo de la trayectoria.

240
145 150

Figura 3.6: Vectores de orientacion para seguimiento de una trayectoria recta en un espacio

tridimensional

En la Figura 3.6 se observan los vectores de orientacion para el seguimiento de una linea

recta en un espacio tridimensional.
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3.4.3. Calculo del vector de orientacion para trayectorias helicoidales

Una trayectoria helicoidal parametrizada en tiempo es dada por

Ry, cos(Apt + xn)
r(t) = cn+ | Rysin(Aut + x5) (3.25)

—tRh tan Yh

donde r(t) definido como 7(t) = [ rn Te Tq ]T es la posicion a lo largo de la trayectoria, ¢y,
es el centro de la helice, R), es el radio y )y, indica el sentido de rotacién. Un valor de \;, = 1
indica rotacion en sentido horario y A\, = —1 en sentido antihorario.

Para encontrar las dos superficies cuya interseccion forma una trayectoria helicoidal es ne-
cesario eliminar la parametrizacion de la ecuacion anterior.

De la ecuacion (3.25) se tiene
(rn - Cn>2 + (7”3 - Ce)2 = R%L (326)

Ademas, dividiendo el segundo término de r» — ¢; y dividiendo entre el primer término

Te — Ce

tan()\ht + Xh) = (3.27)
n — Cn
Despejando ¢ de (3.27) y sustituyendo en el tercer elemento de (3.25)
Ryt e Ce
Ty — Cq= —w(amtan( fe € ) — Xn) (3.28)
Ah Tn — Cn
De la normalizando las Ecuaciones (3.26) y (3.28) por R}, se obtienen los planos
Tn — Cp 2 Te — Ce 2
. — (" -1 3.29
0ralr) = (M) 4 (F ) (3:29)
rq — C tan Te—c,
(1) = (“) + T (arctan( ) — ) (3.30)
h h Tn — Cp
donde a.;; es una superficie cilindrica y o, es un helicoide.
A partir de las superficies a.;; y oy, una trayectoria helicoidal es definida como
Pretice(Chy Uny An, Riy 1) = {r €R’ : agy(r) = 0, oy (r) = 0} (3.31)
Los gradientes de las superficies cuya interseccion forman la trayectoria son
00402-1 Tn—C Te—C 4
[ 0] o
80(;01 ¢ T
— | tany —(re—ce) tany —(rn—cn) 1
ar A}L " (rnfcn)2+(refce)2 )\h " (Tnfcn)Q“F(re*Ce)Q Rh :| (333)
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Figura 3.7: Vectores de orientacion para seguimiento de una trayectoria helicoidal

A partir de los gradientes de las superficies cuya interseccion forma la trayectoria helicoidal,

el vector de orientacion para el seguimiento de una trayectoria helicoidal es

aacz’ (e aOéCZ‘ Oa
Unelice = K1<%1Wl + apla—fl> + MK 8rl X aj) (3.34)
donde
80@-; 80./pl . 2 e e T
| E ) L

En la Figura 3.7 se muestran los vectores gradientes formados por la Ecuacién para el se-

guimiento de una trayectoria helicoidal.

3.5. Gestion de vuelo

Para controlar el flujo de la mision desde el despegue al aterrizaje, se propone un sistema
de gestion del vuelo capaz de interpretar el plan de vuelo y generar las referencias requeridas
para controlar a la aeronave en las diferentes etapas del vuelo. En la Figura 3.8 se muestra
el diagrama del sistema de gestion de vuelo formado por un gestor de vuelo, un generador
de campos vectoriales y filtros pasa bajo. Este sistema tiene por entradas un plan de vuelo,
la posicidn respecto al marco inercial de la aeronave, la altura sobre el suelo y la velocidad
relativa. Las salidas de este sistema son un indicador del tipo de referencia a seguir llamado
modo, las referencias de velocidad relativa y vertical, asi como las referencias de los angulos de

trayectoria y curso.
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Figura 3.8: Diagrama del sistema de gestion de vuelo.

A continuacién se presenta la estructura del plan de vuelo asi como el funcionamiento del

gestor de vuelo, generador de campos vectoriales y filtros pasa bajo.

3.5.1. Estructura de plan de vuelo

El vuelo es dividido en tres etapas: despegue, mision y aterrizaje; estas etapas deben ser de-
finidas en un plan de vuelo que debera contener los pardmetros necesarios para que la aeronave
realice un vuelo auténomo desde la fase de despegue al aterrizaje. Se propone realizar el plan
de vuelo en base a la estructura del protocolo waypoint (vea [30]) definido por 12 elementos

mostrados en la Tabla 3.1.

Tabla 3.1: Estructura del protocolo waypoint

1 | Indice 7 | Parametro 3
Waypoint

2 P 8 Parametro 4
actual
Sistema de )

3 9 | Longitud
coordenadas

4 | Comando 10 | Latitud

5 | Parametro 1 11 | Altitud

6 | Parametro 2 12 | Autocontinuar

La etapa de despegue es definida por dos puntos que definen la orientacion de la pista como
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se observa en la Figura 3.1. El primer punto define el inicio de la pista, siendo empleado el
parametro 3 para definir la velocidad de rotacion de la aeronave en kilémetros por hora. El se-
gundo punto indica el final de la pista, siendo empleado el pardmetro 3 para indicar la velocidad
de ascenso en kilémetros por hora, el pardmetro 4 indica el dngulo de trayectoria de ascenso en
grados y se emplea el campo de altitud para indicar la altura a la cual se considera finalizada la
etapa de despegue.

La mision es definida por una serie de puntos definidos por longitud, latitud y altitud por
donde se desea que la aeronave pase durante el vuelo. Cada uno de los puntos emplea el pardme-
tro 2 para indicar el maximo factor de carga deseado durante las maniobras de giro, el parimetro
3 indica la velocidad relativa deseada al pasar por el punto y el pardmetro 4 indica el mdximo
angulo de trayectoria deseado en las maniobras.

La etapa de aterrizaje es definida por dos puntos. El primer punto indica el lugar donde se
desea que la aeronave aterrice, el pardmetro 3 indica la velocidad de desplome de la aeronave,
el pardmetro 4 contiene el dngulo de trayectoria deseado durante el aterrizaje y el campo de
altitud es utilizado para indicar la altura a la que se desea iniciar la maniobra de aterrizaje. El
segundo punto indica el fin de la pista de aterrizaje, siendo empleado el pardmetro de altitud

para indicar la altura a la que se desea iniciar la maniobra de recogida.

3.5.2. Gestor de vuelo

El gestor de vuelo deberd interpretar el plan de vuelo, determinar las referencias para realizar
las maniobras de despegue y aterrizaje, calcular las trayectorias de Dubins, definir los tipos de
referencia a seguir de la aeronave, proporcionar las referencias de velocidad relativa y vertical
asi como las informacion necesaria para la generacion de los campos vectoriales. La secuencia
de funcionamiento durante un vuelo es mostrada en el diagrama de la Figura 3.9.

Para almacenar la informacién requerida para seguir los segmentos de trayectoria se propone
emplear un grupo de 16 pardmetros, nombrado path, que es mostrados en la Tabla 3.2. El primer
parametro corresponde al indice de los segmentos a seguir, el segundo parametro indica si la

T
trayectoria a seguir es recta o curva (1 para recta 'y 2 curva), [ Ts Ys Zs } indican el punto

T T
donde inicia el segmento y [ Te Yo Ze } donde finaliza el mismo, los pardmetro [ Te Yo }

indican el centro de la circunferencia en caso de trayectorias rectas, r el radio de las trayectorias
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Figura 3.9: Diagrama de flujo del gestor de vuelo.
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curvas, k el nimero de vueltas a realizar en un segmento curvo, A la direccioén de giro de los
segmentos curvos (1 para sentido horario y -1 antihorario), xs y X. los dngulos de curso al inicio

y final del segmento.

Tabla 3.2: Pardmetros para seguimiento de un segmento (path).

1 | Indice 9 |z,
5 Recta(1)/ 10 4,
Curva(2)
3| x4 11| r
41 ys 12 | vq
5| zs 13 | k
6| x. 14 | A
7| e 15 | x5
8 | 2z 16 | e

Antes de iniciar el vuelo, el gestor de vuelo deberd convertir la ubicacion de las coorde-
nadas de los puntos dados en el plan de vuelo a coordenadas respecto al marco inercial como
se muestra en [31]. Posteriormente, el gestor de vuelo realiza tareas previas que consisten en
obtener las referencias para el segmento de rodaje durante el despegue asi como el célculo de
las referencias de los segmentos de aterrizaje.

Las referencias del segmento de rodaje son definidas a partir de las coordenadas sobre el
marco inercial de los primeros dos puntos del plan de vuelo para formar una recta que une el
inicio y fin de la pista. Para este segmento no son empleados los parametros 9 a 16 de estructura
mostrada en la Tabla 3.2.

Los segmentos de la maniobra de aterrizaje son calculados a partir de los tltimos dos puntos
del plan de vuelo cuya posicion corresponden al punto donde se desea que la aeronave aterrice
P,q y el punto donde termina la pista P, (vea Figura 3.5). A partir de las coordenadas en el

marco inercial de P, el vector que define la pista vy, €s
Vauz = Pe — Ptd (336)
cuyo angulo respecto al eje zp es

Xrw = arctan2(vVauz, » Vaus, ) (3.37)
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donde X, es el dngulo respecto al eje xp sobre el plano horizontal, Vaur, ¥ Vaus, son los
componentes del vector v,,, alineados con los ejes xp y yg respectivamente.

A partir del dngulo descenso V4.5 v 1a altura de obstaculo h,,s definidos en el pentltimo
punto del plan de vuelo, el punto P, donde se desea iniciar la maniobra de descenso es

calculado como

_ hobs
Ptdz tan Ydesc COoS er
— _ hobs 3
Pese P, o sl X (3.38)
-PtdZ — hobs

A partir del punto donde se desea iniciar la maniobra de descenso y la distancia del tramo

base dy,, el punto donde inicia la maniobra de aterrizaje es calculado como

Palesc_qc - dtb COS Xrw
Ptb = Pdescy - dtb sin Xrw (339)
Pdescz

Una vez calculados los puntos clave de la maniobra de aterrizaje, son generados tres grupos
de referencias para dicha maniobra. El primer grupo es la recta del tramo base definida por los
puntos Py, v Pyese, €l angulo de trayectoria 74 es cero y los dngulos de curso s y Y. son iguales
al dngulo de la pista x,.,. El segundo segmento corresponde al descenso y es definido por los
puntos Piese Y Pig, CON Vg = Ygese Y angulos x5 ¥ X, iguales al segmento anterior. El tercer
segmento de aterrizaje es una recta que corresponde al rodado en pista y es definido por los
puntos P,y y P, y el dngulo vy, = 0.

Cuando se indique que debe iniciar el vuelo, el gestor de vuelo enviard las referencias para
el segmento de rodaje al generador de campos vectoriales. La velocidad de referencia v,,,, en
este segmento corresponderd a la indicada en el segundo punto del plan de vuelo. Para realizar
el rodado en tierra se propone un modo de control (modo 1) que emplee la rueda de nariz de
la aeronave para el control de direccion y el grupo propulsor para controlar la velocidad de la
aeronave.

Al alcanzar la velocidad de rotacion v,, el gestor de vuelo enviara al generador de campos
vectoriales las referencias del segmento de ascenso. El punto donde finaliza el segmento de

ascenso P,y es determinado a partir de la posicion de la aeronave cuando alcanza la velocidad
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de rotacién P,,, la altura de obstaculo h,s, €l dngulo de ascenso 7., indicados en el segundo
punto del plan de vuelo y el angulo de la pista ., que es calculado como se indica en la Ec.
(3.37) empleando los primeros dos puntos del plan de vuelo. Asi, el punto P, es calculado

como

hobs
PUTI + tan Yerims cos er

Patimb = | Py, + Lo —sin xp, | - (3.40)

tan yerimb

Pvrz - hobs

El segmento de ascenso es definido por una recta que une los puntos P, Y Peimp, un dngulo
Vref = Vdese Y l0s dngulos x, y x. iguales a x,.,. La referencia de velocidad en este segmento
es, al igual que en el segmento de rodaje, la indicada en el segundo punto del plan de vuelo. Para
este segmento se deberd indicar un modo de control (modo 2) que deberd mantener la aeronave
nivelada en alabeo mientras el control de trayectoria es realizado mediante movimientos de
cabeceo y guifiada.

Una vez enviadas las referencias para el seguimiento, el gestor de vuelo calcularé las tra-
yectorias de Dubins (vea Apéndice A) empleando la 16gica mostrada en el diagrama de flujo de
la Figura 3.10.

Las trayectorias de Dubins requeridas dependera de la cantidad de puntos intermedios entre
el despegue y aterrizaje indicados en el plan de vuelo. Dados n puntos intermedios, las trayec-
torias de Dubins serdn n + 1. La primer trayectoria partird del punto donde finaliza la maniobra
de despegue P, y arribaré al primer punto intermedio, que en caso de no existir seré el pun-
to donde inicia la maniobra de aterrizaje FP,. Los trayectorias consecutivas unirdn el punto de
arribo anterior con el punto intermedio consecutivo, que en caso de no existir serd dado por Fy,.

Una vez determinados los puntos que definen la trayectoria, se calculara el maximo angulo
de alabeo ¢,,,, como indica la Ecuacién (3.6) empleando el menor factor de carga indicado
en el plan de vuelo para los puntos que forman el segmento deseado. Después, en basé a ¢4,
y la méxima velocidad de referencia v, , indicada en el plan de vuelo para dichos puntos, se
calculara el minimo radio de giro de la trayectoria R,,;, empleando la Ecuacion (3.7).

El 4ngulo de llegada de la trayectorias de Dubins ., como se observa en la Figura 3.4, sera
dado por angulo del vector formado entre el punto inicial de la trayectoria y el consecutivo al

punto de arribo. Empleando un vector auxiliar v, definido como

Vauzy = Pi+2 - Pz (341)
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Figura 3.10: Diagrama de flujo del célculo de trayectorias de Dubins

donde P; es el punto de partida y P, 5 el punto final del segmento consecutivo, el dngulo de

arribo . sera

Xe = arctan2(Vauz,, » Vauds, ) (3.42)

donde vayz,, ¥ Vauzs, corresponden a los componentes del vector auxiliar sobre los ejes g y

YE.

Si el punto de arribo de la trayectoria corresponde al inicio de la maniobra de aterrizaje, el

angulo de arribo deberd corresponder con la orientacion de la pista y serd calculado como indica

la Ec. (3.37).

Para cada segmento seran calculadas los cuatro casos de trayectorias de Dubins bidimensio-

nales, siendo elegida la trayectoria de menor distancia. Después, serd calculada la trayectoria de
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Dubins tridimensional para el caso elegido considerando que los cambios de altura serdn bajos.
A partir de la trayectoria tridimensional obtenida, serdn generadas 3 grupos de referencias em-
pleando la estructura dada en la Tabla 3.2 correspondientes a la curva inicial, el segmento recto
y la curva final de trayectorias de Dubins. El proceso debera ser repetido desde el segmento
t=1hastat =n+ 1.

Como se propone en [26], la transicidn entre segmentos se realiza a través del cruce de
semiplanos.

Un semiplano H; es una regién plana que contiene todos los puntos de un lado de una linea
infinita (vea [32]) como se muestra en la Figura 3.11.

A partir de un punto P; sobre la recta que limita al semiplano H; y un vector unitario ¢,
ortogonal a la recta y orientado en direccion del semiplano, el punto P pertenecerd al semiplano
si satisface la expresion

donde el vector ¢, es calculado a partir del dngulo x formado entre el eje zx y dicho vector

como
COoS X
Qs = . (3.44)
sin y
xE
F 3 I’
/
f/
/ |
l/ .
PR "
rd
. |
// H:’
/ |

Figura 3.11: Semiplano H; sobre marco inercial. El semiplano H; estd formado por todos los puntos de
un lado de la recta (regién sombreada). El punto Ps sobre la recta y el vector gs permiten determinar la

pertenencia al semiplano.

El fin del segmento de aterrizaje es determinado a partir del cruce del semiplano definido

por las componentes del punto P, en el plano xp — yp y el dngulo de la pista x .
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Una vez finalizada la maniobra de despegue, el gestor de vuelo enviaré las referencias co-
rrespondientes a los segmentos de las trayectorias de Dubins al generador de campos vecto-
riales. La velocidad de referencia del segmento corresponderd a la deseada en el punto donde
finaliza la trayectoria de Dubins correspondiente y no se empleard la referencia de velocidad
vertical. Durante la mision se propone emplear un modo de control (modo 3) que emplee el
angulo guifiada y alabeo para controlar el dngulo de curso mientras que el angulo de trayectoria

es controlado por el dngulo de cabeceo.

Para realizar la transicion entre los diferentes segmentos de la mision se propone la 16gica
de transicion mostrada en la Figura 3.12. Para cada segmento, se enviaran la informacion de
seguimiento al generador de campos vectoriales. Primero se verificaré si el punto incial del
segmento pertenece al semiplano definido por el punto P, y el dngulo de curso .. Si el punto
inicial pertenece al semiplano implicard que es una trayectoria curva que recorre arco mayor
a mrad, en cuyo casO se deberd verificar que la posicion de la aeronave deje de pertenecer al
semiplano. Si la posicidn inicial del segmento no pertenece al semiplano o bien la aeronave a
salido del semiplano, cuando la posicion de la aeronave pertenezca al semiplano se verificard si

existen segmentos de mision. En caso de no existir se considerara concluida la mision.

Una vez finalizada la mision serdn enviadas las referencias para el seguimiento del primer
segmento del aterrizaje correspondiente al tramo base. En este segmento la velocidad de re-
ferencia sera 1.3v,. El fin del tramo base sera determinado por el cruce de la aeronave por el

semiplano dado por el punto P y dngulo de la pista x,.,.

Después de concluir el tramo base serdan enviadas las referencias correspondientes al seg-
mento de descenso empleando una velocidad de referencia de 1.1v, hasta alcanzar una altura
sobre el terreno h ¢y, correspondiente a la altura de recogida h ¢;4-..Cuando la aeronave alcan-
za la altura de recogida, la velocidad de referencia serd modificada a 1.1v, y gestor de vuelo
cambiard a un modo de control (modo 4) que controle el 4ngulo de curso mediante el &ngulo de
guifiada mientras mantiene nivelado el 4ngulo de alabeo y emplea el dngulo de trayectoria para

controlar la velocidad vertical de referencia.

Cuando la aeronave entre en contacto con el piso, sera empleado un modo de control (modo

1) que permita guiar a la aeronave en pista hasta que esta se detenga.
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Figura 3.12: Diagrama de flujo de la l6gica de seguimiento de trayectorias

3.5.3. Generador de campos vectoriales

El generador de campos vectoriales debera proporcionar las referencias de angulo de curso
Xref Y trayectoria 7,.r en base al referencias (path) enviadas por el gestor de vuelo.

Si la referencias corresponden a un segmento recto, el vector gradiente serd calculado como
se indica en la Ecuacién (3.24) donde el vector r corresponde a la posicion de la aeronave,
el vector ¢; corresponde al punto donde se desea finalizar la trayectoria recta dado por los
parametros seis a ocho de path. El dngulo de trayectoria +; serd dado por el doceavo de path y

el angulo de curso y; serd dado por el dltimo parametro del grupo de referencias.
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En el caso de segmentos curvas, se empleard la Ecuacién (3.25) para el cédlculo del vector
gradiente donde el vector r, al igual que en el segmento recto, correspondera con la posicion de
la aeronave. Los puntos correspondientes al centro del helicoide serdn dados por los pardmetros
nueve y diez que definen el segmento para indicar el centro sobre el plano horizontal y el
parametro seis para indicar su posicion sobre el eje zg, el angulo de curso inicial x;, serd dado
por Xs.

A partir del vector gradiente calculado, la referencia de dngulo curso x,.s y trayectoria 7. s

serdn calculada como se indica en la Ecuaciones (3.14) y (3.15) respectivamente.

3.5.4. Filtro pasa bajos

Durante el proceso del calculo de las referencias del dngulo de curso y trayectoria, estas
podrian generar discontinuidades en las referencias asi como cambios a una frecuencia que la
aeronave seria incapaz de responder. Para proporcionar referencias a la etapa de control que
puedan ser seguidas por la aeronave se propone pasar las referencias X,cr Y Vrer @ través de un
filtro pasa bajos de segundo orden.

La funcion de transferencia de un filtro de segundo orden H(s) es (vea [33])

(UQ

H(s) = = 4
() $%2 + 2Cwps + wy, (3.45)

donde s es el operador de Laplace, w,, es la frecuencia natural y ( el factor de amortiguamiento.
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Leyes de control de bajo nivel

4.1. Antecedentes

4.1.1. Linealizacion por retroalimentacion

La linealizacion por retroalimentacion consiste en transformar la dindmica de un sistema no-
lineal en una lineal a través de la retroalimentacion para cancelar las no linealidades e imponer
la dinamica lineal deseada [34].

Considérese un sistema no lineal de la forma
&= f(z)+ b(z)u 4.1)

donde = € R" es el vector de estado, u € R" es el vector de entradas de control, f(z) € R" es
un vector de funciones no-lineales del estado y b(x) € R™*™ es una matriz cuadrada invertible.

Usando la entrada de control dada por
u="b"'v—f) (4.2)

donde es un control lineal funcién del estado.

El control anterior puede cancelar las no-linealidades para obtener
T=v (4.3)

Observe que la dindmica del sistema puede ser dada por el control lineal v
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4.1.2. Antiwindup por back-calculation

Durante la operacion de un sistema, algunas acciones pueden causar que los actuadores
trabajen en su region de saturacion, sin importar el punto de operacion del sistema. Cuando
un termino integral es usado en el control, y este alcanza la region de saturacion, la sefial de
control tiende a crecer rapidamente. Este fendmeno es llamado windup y esta asociado con
sobreimpulsos y largos tiempos de establecimiento. Para mitigar estos efectos indeseables, se
han desarrollado las técnicas de antiwindup

La técnica de back-calculation consiste en recalcular el término integral cuando el control
estd saturado [35]. Si la salida de control esté saturada, la diferencia entre control saturado y no

saturado es introducida al sistema por retroalimentacion, asi el término integral / es
I =k / (e + ki(u—u'))dr (4.4)

donde k; es la ganancia integral, e es el error, k; es la ganancia antiwindup, v y «’ son las salidas

del control no saturada y saturada.

4.2. Control de bajo nivel

Para controlar una aeronave a través de las diferentes etapa del vuelo, del despegue al aterri-
zaje, una arquitectura de control es propuesta (Fig. 4.1) bajo la premisa de que existe un control
de medio nivel basado en las estrategias presentadas en el Capitulo 3 que tiene por salida el
angulo de curso, dngulo de trayectoria, velocidad vertical y velocidad respecto al aire. Esta ar-
quitectura tiene una entrada adicional llamada modo que es usada para determinar la manera en

que estas entradas y los controles son usados a través de selectores de control.

4.2.1. Controles de actitud y velocidad angular

Dada una actitud de referencia 7., se desea encontrar un control que permita llevar la aero-

nave a los valores requeridos. La ecuacion cinemaética diferencial de actitud es

n = R(nw (4.5)
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Figura 4.1: Arquitectura del control de bajo nivel

donde 1 € R? es el vector de actitud, R € R3*3 es una matriz de rotacién y w es la velocidad

angular. Las variables anteriores son definidas como

T

=[s0v]
1 singtanf cos¢tan6
R=10 cos¢ —sin ¢

0 singsect cos@sect

Se propone un control virtual ¢, dado por
¢ =R (e + 1) (4.6)

donde v; € R? es un control lineal que funcién de las variables de error de seguimiento. Enton-
ces la actitud tendrd un comportamiento lineal. Dado que el grado relativo de (4.5) es uno, se
propone

o = Kie, 4.7)

donde K; € R3**® es una matriz definida positiva, e, € R? es el vector de error de actitud
definido como e, £ 1, — 1.
Después, considerando que dada una referencia de velocidad angular ¢, se desea encontrar

un control que permita alcanzar la referencia. La dindmica rotacional de una aeronave es
w=J Y Ms+wx Jw) (4.8)

donde w € R3 es el vector de velocidad angular, J € R3*3 es el tensor de inerciay M, € R?

es el vector de momentos aerodinamicos.
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Los momentos aerodindmicos son calculador a través de la presion dindmica, pardimetros
geométricos de la aeronave y coeficientes de momentos. Los coeficientes de momento varian
acorde a la deflexion de las superficies de control, angulos de ataque y deslizamiento, velocidad
angular entre otros pardmetros de modo que el vector de momentos aerodindmicos puede ser

reescrito como
My = M;‘ + M_.b.s 4.9)

donde M/, € R? es el vector de momentos aerodindmicos debidos a la respuesta natural de la
aeronave, M, € R3*3 es la matriz de momentos aerodindmicos generados por las superficies de
control y 4., € R? es el vector de deflexiones de las superficies de control.

Sustituyendo (4.9) en (4.8)
w=J Y My +wx Jw)+ J M5, (4.10)
Se propone el control ¢
Ops = JM vy — JH (M — w X Jw) + R(n)e, + b1) (4.11)

donde v, € R3 es un vector de control lineal, de modo que el sistema tendrd un compor-
tamiento lineal. Debido a que el grado relativo de (4.10) es uno y para reducir los efectos de

incertidumbre paramétrica, se propone
t
vy = Kye, + Kg/ e dr 4.12)
0

donde K, € R33y K3 € R3*3 son matrices diagonales definidas positivas, e, € R? es el error

del vector de velocidad angular que es definido como e, 2 ¢ — w.

Demostracion. Considere el sistema compuesto por (4.5) y (4.10)

1= R(nw
w=J M\ +wx Jw)+ J M0,

Dado el vector de error de actitud e,, = 1. — 7, la funcién candidata de Lyapunov es

Vi, = ze e 4.13)
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La primer derivada temporal es
V, = el (. — Rw) (4.14)
Sustituyendo w por el control virtual dado en (4.6) se obtiene
V,=—el Kiey, (4.15)
Ya que K; es definida positiva, se cumple la siguiente desigualdad
Vo < =lleyl* Kl <0 (4.16)

esto implica que el error de actitud converge a cero.
Después, considerando el vector de error de velocidad angular e, = ¢; — w y el error de

actitud e,, se propone la funcion candidata de Lyapunov
|4 1T+1T+1/tTdK/td (4.17)
= —e, e, + =€ e, + = e, dr e,dr .
n 2 n =N 2 w 2 0 w 3 0
La primer derivada temporal es
Vo = el (. — R(n)w) + el (¢ — T (M) +w x Jw) — J ' Mbes) (4.18)
t
+el K / eudr
0
Sustituyendo w por el control virtual (4.6) asi como d.; por (4.11) se obtiene
Vo, = —e,Kae, (4.19)
Ya que K, es definida positiva, se cumple la siguiente desigualdad
V, < —|lea?|| K2l <0 (4.20)

esto implica que el error de velocidad angular converge a cero.

4.2.2. Relacion entre angulo de trayectoria y curso con la actitud de la

aeronave (Solucionador de actitud)

El angulo de trayectoria v (Fig. 4.2) es formado entre el vector de velocidad respecto a la

tierra v, y el plano horizontal. El angulo de curso x (Fig. 4.3) es formado entre el eje inercial
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g que apunta al norte, y v, en sentido horario. Estos dngulos son dados por las siguientes

relaciones
y=0—a—c¢ (4.21)
X =%+ Xe (4.22)

donde € es el angulo formado entre el vector de velocidad relativa al terreno y el vector de
velocidad relativa al viento en el plano longitudinal, « es el dngulo de ataque, y x. es el angulo
de derrape formado entre el eje longitudinal de la aeronave xp y el vector de velocidad relativo
al terreno en el plano horizontal.

Para alcanzar un dngulo de trayectoria deseado 7,y y un dngulo de curso x,.s a través de
la actitud, se propone utilizar la siguiente relacién entre dngulos como entradas del control de

actitud

.= +a+e (4.23)

wc = Xref + Xe (424)

donde 7. and x,.r son los dngulos deseados de trayectoria y curso, 6. y 1. son los dngulos
requeridos de cabeceo y guifiada.
Como se puede observar en la Figura 4.2 a + € = 6 — -, de modo que (4.23) puede ser

reescrita como
ec = Vref +0 — Y (425)

De la misma manera, en la Figura 4.3 se puede observar que x. = x — de modo que (4.24)

puede ser reescrita como

’QZ)C = Xref + X — 1/1 (426)

Ya que 6.y 1. son entradas del control de actitud, el sistema convergerd a la actitud reque-
rida, alcanzado los dngulos de trayectoria y curso deseados.

Observe que los angulos de curso y trayectoria no muestran una relacién directa con el
angulo de alabeo. El dngulo de alabeo deseado durante el despegue y aterrizaje, para evitar
riegos de choque, pero durante la mision el angulo de alabeo es usado para controlar el angulo

de curso. El dngulo de curso puede ser calculado como (ver [26])

G = —ksey (4.27)
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donde k5 es una constante positiva y e, es el error de dngulo de guifiada definido como e,, =
wc - ID

Finalmente, la salida del solucionador de actitud 7. es

=0 0. v.) (4.28)

Figura 4.3: Movimiento lateral-direccional de la aeronave.

La frecuencia de los dngulos de Euler esta directamente relacionada con el efecto que estas
ejercen en la trayectoria y curso de la aeronave. Si la frecuencia de estos dngulos es alta la
respuesta podrian presentarse problemas de seguimiento de los angulos de curso y trayectoria

deseados ya que la aeronave no lograria responder a dicha tasa de cambio (vea [36]).
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Para obtener referencias de dngulos de Euler que permitan llevar a la aeronave a los dngulos
deseados se propone implementar filtros pasa bajos de segundo orden, cuya funcion de transfe-
rencia es presentada en la Ecuacion (3.45), que filtre las referencias dadas en el vector 7, y asi

obtener el vector de referencia 7.

4.2.3. Relacion entre angulo de trayectoria con la velocidad vertical (So-

lucionador de angulo de trayectoria)

La velocidad vertical de la aeronave estd relacionada con el angulo de trayectoria a través
de la siguiente relacién

Uy = Up tanvy (4.29)

donde v, y vy, son las magnitudes de los componentes vertical y horizontal de v, respectivamen-
te.
Dada una vertical deseada v,, ., y un a v, medida, el dngulo de trayectoria requerido para

alcanzar la velocidad vertical deseada es

/ /Uvref
v, = arctan U_h (4.30)

Debido a la arquitectura de control, la aeronave alcanzard la velocidad vertical deseada.

4.2.4. Control de velocidad relativa al aire

Considerando que la velocidad relativa al aire v, es controlada por el motor, un control PI

con antiwindup puede ser usado. Este control tiene la forma
5£ = kleva —+ ]CQ / (Gya =+ k’g(Sat((;;) — 5£>)d7' (431)

donde 6; es la sefial de control no saturada, k1, ks y k3 son constantes positivas, e, es el error

de la velocidad relativa al aire que dada una velocidad relativa al aire v, ., es definida como
A

€va = Ua,\ef — Ug.

La salida del control ¢, es dada por
¢ = sat(0;) (4.32)

Para determinar las ganancias requerida, es posible usar la funcion de transferencia de pri-

mer orden para la velocidad relativa al aire presentada en [17].
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4.2.5. Control de angulo de curso en tierra

El control para maniobras en tierra estd basado en el modelo cinematico diferencial de
bicicleta presentado en [37]. En concordancia con las variables de la aeronave, la ecuacion

cinemadtica diferencial para el dngulo de curso es

ly
X = 1;—; sin (arctan (lf e tan (55>) (4.33)

donde [; y [, son las distancias del centro de gravedad a las ruedas de nariz y traseras respecti-

vamente, d, es el angulo de direccion de la rueda de nariz medido respecto al eje longitudinal

de la aeronave en sentido horario.

Se propone el control §; como

lf—l-lr

ly .
0y = arctan tan arcsin — (Xyes + v4) (4.34)

r (%

.2 . . A .. .
donde v, es una funcion lineal del error e, definido como e, = x,.f — x. Si x = vy el sistema

tendrd un comportamiento lineal. Ya que el el grado relativo es uno, se propone

Vy = ]{Z4€X (435)
donde k, es una constante positiva.
Demostracion. Dado un error de dngulo de curso e, = X,y — X, la funcién candidata de
Lyapunov es
1
V, = 5(3?( (4.36)
La primer derivada temporal es
. ) (A l,
Vi = ex(Xres — 5 sin(arctan( tands))) (4.37)
ZT lf + lr,n

Substituyendo la sefial de control (4.34) en (4.37) y considerando x,.; = 0, se obtiene
V= —kie2 <0 (4.38)

Asi se demuestra que el error de dngulo de curso converge a cero. [
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4.2.6. Modos de control (Selectores de control)

Para controlar la aeronave en las diferentes etapas del vuelo indicadas en el gestor de vue-
lo (vea Seccién 3.5.2), cuatro modos de control son propuestos (ver tabla 4.1). Estos modos

corresponden a combinaciones de los controles previamente desarrollados.

Tabla 4.1: Modos de la Arquitectura de Control
Modo de Control 1

® Xrer seguido por control (4.34)
® v, , seguida por (4.32)

Modo de Control 2

e ¢, fijado a cero

e . es calculado por solucionador de actitud (4.23)
e 1. es calculado por solucionador de actitud (4.24)
e 7). seguido por el control (4.6) y (4.11)

e v, , seguida por control (4.32)

Modo de Control 3

® ¢, es calculado por (4.27)

e . es calculado por solucionador de actitud (4.23)
e 1. es calculado por solucionador de actitud (4.24)
e 7). seguido por control (4.6) y (4.11)

e v, , seguida por control (4.32)

Modo de Control 4

e 7, es calculada por (4.30)

e ¢, fijado a cero

e . es calculado por solucionador de actitud (4.23)
e 1), es calculado por solucionador de actitud (4.24)

e 7). seguido por control (4.6) y (4.11)

® Uy, seguida por control (4.32)

Los selectores de control son usados para implementar los modos de control propuestos. El

selector de control I es usado para elegir que dngulo de trayectoria debe ser seguido por por la
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aeronave. El selector de control II determina cuando el control de dngulo de curso en tierra es
usado para dirigir la aeronave, y cuando las superficies de control son manejadas por el control
de actitud y de velocidad angular sin usar el control de dngulo de curso en tierra.

Cuando el despegue inicia, el modo de control 1 es usado hasta alcanzar suficiente velocidad
para realizar la maniobra de rotacion. En ese momento, el control es conmutado al modo 2
que, con las entradas apropiadas llevard a la aeronave hasta la altura deseada para completar
la maniobra de despegue. Después del despegue y hasta antes de la recogida en el aterrizaje,
el control es conmutado a modo 3. La maniobra de recogida emplea el modo 4 hasta que la
aeronave toca tierra. Finalmente, después de tocar tierra, el control es conmutado a modo 1 para

dirigir a la aeronave hasta que esta se detiene.
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Resultados de simulacion

5.1. Aeronave Alpha 40

La arquitectura de control previamente desarrollada fue pensada en VANTSs de pequefias
dimensiones. Para evaluar el desempefio de la arquitectura propuesta se consider6 a la aeronave
llamada Alpha 40 que se muestra en la Figura 5.1. Como se puede apreciar, esta cuenta con una

configuracion de ala alta y tren de triciclo.

Figura 5.1: Alpha 40. Recuperada de http://www.hangar-9.com

Para implementar las estrategias de vuelo y controles desarrollados, se realizé un anélisis
de los parametros inerciales empleando un modelo solido del la aeronave y un andlisis en Dat-
com (vea [38]) de los coeficientes aerodinamicos. La informacién detallada de la aeronave es

presentada en el Apéndice B.
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5.2. Seleccion de parametros

5.2.1. Ganancias del generador de campos vectoriales

Las ganancias /; y K> en las Ecuaciones (3.24) y (3.25) estdn asociadas a los términos de
convergencia y circulacion de los campos vectoriales. Para determinar las ganancias K; y Ko
fueron graficados los vectores gradientes alrededor de una trayectoria recta y de una trayectoria
helicoidal, como se muestra en las Figuras 3.6 y 3.7, para diversos valores de dichas ganancias.
Las ganancias elegidas correspondieron a aquellas que mostraron una convergencia suave de

los vectores gradientes a la trayectoria deseada.

Las ganancias, elegidas con valores iguales para trayectorias rectas y helicoidales, son

005 0 0
Ki=1] 0 005 0 (5.1)
0 0 005
100
Ki=—1010]. (5.2)
001

5.2.2. Ganancias del control de bajo nivel

Los controles de actitud y velocidad angular mostrados en las Ecuaciones (4.6) y (4.11)
por su estructura permiten calcular las ganancias considerando las funciones de transferencia
de n y w como integradores. Empleando el médulo PID Tuner de MATLAB (vea [39]) fueron
calculadas las ganancias K, Ky y K3 de (4.6) y (4.11) considerando que la dindmica de w
debera ser al menos cinco veces mas rapida que la de 7 (vea [17]). Para los elementos de w
correspondientes a las velocidades angulares p y ¢ se selecciond un tiempo de respuesta de
0.1s con un coeficiente de comportamiento de transitorio de 0.9 mientras que para la velocidad
angular r fue seleccionada un tiempo de respuesta de 0.2s y un coeficiente de comportamiento
de transitorio de 0.9. Para la velocidad. Para el elemento de 1 correspondiente al angulo ¢ se

seleccion6 un tiempo de respuesta de 0.5s, para el dngulo de # un tiempo de respuesta de 2s y
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para el angulo v de 4s. En base a los criterios anteriores las ganancias obtenidas son

| 4.012 0 0
Ky = 0  0.9851 0 (5.3)
0 0 0.4941
| 19.9024 0 0
Ky, = 0 19.9024 0 5.4)
I 0 0 9.7794
| 6.8629 0 0
K3 = 0 6.8629 0 . (5.5)
0 0 1.7157

Para determinar las ganancias requeridas para el control de velocidad relativa (4.32) se cal-
cul6 la funcién de transferencia de la velocidad relativa ante la entrada de control del motor
H,, como se muestra en [17]. La funcion de transferencia para el Alpha 40 considerando vuelo

recto y nivelado a una velocidad crucero de 13.9m/s es

11.8543

H, (s) = —— 2% 56
()= T 043383 (5-6)

Empleando la funcién de transferencia anterior con un tiempo de respuesta de 0.1s y una

coeficiente de comportamiento de transitorio de 0.9 se obtuvieron las ganancias
ky = 1.687 (5.7)
ko = 0.5906 (5.8)

Para determinar la ganancia de back-calculation k3 se considerd la relacion dada en [35]

donde la ganancia de back-calculation k3 es

ks = T (5.9)

donde T; es la constante de tiempo integral y estd relacionado a la ganancia proporcional k; e

integral ko por la expresion

T = ki/ky (5.10)

de modo de que la ganancia de back-calculation es

ks = 0.3501 (5.11)
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Para el control de direccidn en tierra, el control (4.34) permite calcular las ganancias, a
semejanza de los controles de 1 y w, empleando un integrador como funcién de transferencia

de x. Eligiendo un tiempo de respuesta de 1s la ganancia del control es

kqy =1.975 (5.12)

5.2.3. Parametros de filtros pasa bajo

Los filtros pasa bajo empleados a la salida del generador de campos vectoriales deberan
tener una frecuencia natural acorde a tiempo de respuesta de la aeronave asi como un factor
de amortiguamiento que evite grandes sobreimpulsos durante su operacion. En base a dichos
criterios se propuso una frecuencia natura w,, = 1H z y un factor de amortiguamiento ¢ = 0.9
para los filtros de las referencias de dngulo de curso y trayectoria.

Para los filtros del control de bajo nivel se debera elegir una frecuencia natural que garantice
una respuesta favorable de los dangulos de Euler sobre los dngulos de curso y trayectoria asi como
un factor de amortiguamiento que evite grandes sobreimpulsos. Bajo los criterios anteriores se
propuso una frecuencia natural w,, = 2Hz y un factor de amortiguamiento ( = 0.9 para los

filtros de las referencias de los dngulos de Euler que forman al vector 7...

5.3. Plan de vuelo

El entorno de pruebas es mostrado en la Figura 5.2. El lugar esta localizado a 2242 metros

sobre el nivel del mar, con una pista orientada a 34 grados del norte en sentido horario.

Figura 5.2: Escenario de pruebas con puntos correspondientes al plan de vuelo.
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Empleando el software mission planner se realiz6 el plan de vuelo mostrado en la Figura
5.3. El plan de vuelo propuesto esta formado por cinco puntos. Los primeros dos puntos indican
la pista en el despegue, el tercer punto corresponden a un waypoint intermedio y los ultimos

dos puntos corresponden con la pista al aterrizaje.

Comandos | j:hbml | | | Lat | Long |r"«lt
LR 0 |12 (30.13[0 |19.736779 |-99.059064 [10

REUGEEN 0 (12 (46 |6 |19.737274 |-99.05871 [10

8 |-99.05686 |20
-99.055032 | 10
-99.058698 | 1.5

Figura 5.3: Plan de vuelo elaborado en mission planner.

5.4. Simulaciones

A continuacion se presentan los resultados de simulacion de la aeronave Alpha 40 en el en-
torno de pruebas anteriormente descrito. Los resultados corresponden a un vuelo en condiciones
de viento nulo y un vuelo con viento. El vector de viento empleado es dado por

T'm
Uy = 2.77sin 0.52¢ [ cos2.09 sin2.09 0 . (5.13)

El vector viento mostrado es perpendicular a la pista y cambia su direccion cada seis segun-
dos con valores pico de 10 kilometros por hora que corresponde al 23 % de la velocidad deseada
durante la maniobra de despegue y el 30 % de la velocidad deseada previo al contacto con la

tierra durante la maniobra de aterrizaje.

5.4.1. Resultados sin viento

La simulacion en un entorno sin viento se realiz6 considerando que la aeronave inicialmente
se encontraba en reposo y en direccion de la pista.

En la Figura 5.4(a) se observa que la aeronave sigue la trayectoria trayectoria deseada sobre
el plano horizontal con un error que se incrementa sobre los segmentos curvos mientras que

converge a la referencia en segmentos rectos ya que el cambio de dngulo de curso y trayectoria
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presentan acoplamiento, sin embargo el resultado final del recorrido de la trayectoria deseada
es favorable.

De la Figura 5.4(b) se observan ocho puntos indicados por una flecha correspondientes a lo
siguiente: 'La aeronave se encuentra en el punto de inicio y comienza el recorrido utilizando
el modo de control uno. ? Cuando la aeronave alcanza una velocidad relativa igual o mayor
a la velocidad de rotacién esta cambia al modo de control dos para realizar el despegue. ® Al
alcanzar el semiplano que define el segmento de ascenso se finaliza la maniobra de despegue
inicia la misién. * Una vez finalizada la misién la aeronave inicia el recorrido del tramo base. ®
Cuando se cruza el semiplano correspondiente al tramo base se inicia la maniobra de descenso.
6 Al alcanzar una altura sobre el terreno igual o menor a la altura de recogida se conmuta a
modo 4 para controlar la velocidad angular deseada previo a tocar tierra. © La aeronave realiza
contacto con la superficie y cambia el control a modo uno para guiar a la aeronave en pista. 8 El

vuelo finaliza cuando la aeronave se detiene sobre la pista.

T T T T T T T T T T
100 __trayectoria 7
deseada
oOF ___trayectoria de -
’E\ la aeronave
52 -100 -
-200 |- -
-300 - 1 1 1 1 1 1 1 1 1 n|
-100 -50 0 50 100 150 200 250 300 350
Ve (M)
(a) Vista superior de la trayectoria de vuelo.
__trayectoria
2260 deseada
§2255 __trayectoria de
;12250 la aeronave

2245

100

X (m) 200 -100 ° v (m)

(b) Vista tridimensional de la trayectoria de vuelo.

Figura 5.4: Vistas de la trayectoria de la aeronave durante el vuelo sin viento.

Como puede observarse en las Figuras 5.5(a) y 5.5(b), el cambio del dngulo de curso pro-
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voca fluctuaciones en el dngulo de trayectoria, sin embargo cuando los dngulos son constantes
dichos dngulos convergen a las trayectorias deseadas. Las oscilaciones observadas en el angulo
de trayectoria después del incremento de la referencia en el despegue son producidas durante
el proceso de rotacion de la aeronave mientras que las oscilaciones observadas alrededor del

segundo cien corresponden al momento en que la aeronave entra en contacto con la tierra. Co-

o
w

o
(S

o

angulo de trayectoria ~y (rad)
: o
e

©
=

60 80 100 120
tiempo (s)

(a) Angulo de trayectoria .

=" Xref

angulo de curso y (rad)

0 20 40 60 80 100 120
tiempo (s)

(b) Seguimiento de dngulos de trayectoria y curso durante el vuelo sin viento.

Figura 5.5: Seguimiento de los dngulos de curso y trayectoria durante el vuelo sin viento.

mo se puede observar en la Figura 5.6 la aeronave es acelerada hasta alcanzar la velocidad de
referencia. Cerca del segundo cuarenta, al llegar al waypoint indicado por el punto tres del plan
de vuelo, la aeronave comienza a descender lo que ocasiona un incremento de la velocidad re-
lativa y nuevamente disminuye cerca del segundo sesenta debido a los giros en la trayectoria e
incrementa al retomar la trayectoria recta. Puede observarse que la velocidad es controlada ade-
cuadamente durante la fase de aterrizaje alrededor del segundo setenta. El control de velocidad
durante el aterrizaje es critico ya que la aeronave se encuentra cerca de la velocidad donde el
avion podria entrar en perdida.

En las Figuras 5.7(a) y 5.7(b) se observa que los dngulos de alabeo y cabeceo respectiva-

mente convergieron a las referencias deseadas deseadas. En el dngulo de guifiada mostrado en
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Figura 5.6: Seguimiento de la velocidad relativa durante el vuelo sin viento.

120

la Figura 5.7(c) se observa que durante los giros, el angulo de guifiada no sigue de forma exacta

a la referencia, causando que el dngulo de curso no sea seguido de forma exacta.
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(c) Angulo de guifiada 1.

Figura 5.7: Seguimiento de dngulos de Euler durante el vuelo sin viento.
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Como puede observarse en las Figuras 5.8(a) y 5.8(b) las velocidades angulares p y ¢q fueron
seguidas adecuandamente durante el vuelo. Las oscilaciones observadas en p y ¢ durante los
primeros segundos corresponden al movimiento previo al despegue mientras que la oscilacion
alrededor del segundo cien corresponde al contacto con el terreno durante el aterrizaje. Respecto
a la velocidad angular  mostrada en la Figura 5.8(c) se observa que alrededor de los segundos
veinte y sesenta, esta no logra seguir de forma exacta la referencia lo cual estd ligado con el

error en el seguimiento del dngulo de guifiada.
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Figura 5.8: Seguimiento de velocidad angular durante el vuelo sin viento.

Durante la fase de rodado en el despegue y hasta antes de alcanzar la velocidad de rotacion es

empleado el control de direccién d; mostrados en la Figura 5.9(d), sin embargo puede observarse
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que el control de timén ¢, (Figura 5.9(c)) muestra actividad en esta etapa cuya magnitud es
igual y contraria a d, debido a que en la aeronave Alpha 40 estos se encuentran acoplados
mecanicamente.

En el vuelo se observa que el controles de alerones (Figura 5.9(a)) y elevador (Figura 5.9(b))
actuaron mayormente fuera de la zona de saturacion, sin embargo se observo que el control de
timo6n presento saturacion durante el seguimiento de curvas lo cual ocasioné que los dngulos de
guifiada y curso lograsen converger a las referencias durante las maniobras de giro. El control
de traccién o; mostrado en la Figura 5.9(e) mostré saturacion durante largos periodos durante
el vuelo pero debido al termino anti-windup el término integral del control no causé problemas

de convergencia.
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Figura 5.9: Sefiales normalizadas de los controles durante el vuelo sin viento.
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5.4.2. Resultados con viento

Para evaluar el comportamiento de los sistemas propuestos, se realizé una simulacién con-
siderando una componente de viento definida por el vector (5.13). La aeronave, al igual que en
la simulacién anterior, inicié en reposo y orientada en direccion de la pista.

Como se puede observar en la Figura 5.10(a), bajo condiciones de viento se observa un
incremento en el error de dngulo de curso. Sin embargo, el seguimiento de trayectoria muestra
un desempefio similar al observado en condiciones de viento nulo.

En la Figura 5.10(b) se observa que la aeronave presenta un mayor al error al seguir los seg-
mentos curvos en comparacion con la trayectoria con condiciones de viento nulas. Los puntos

indicados en la figura corresponden a las situaciones indicadas en la Figura 5.4(b).

T T T T T T T T T T
100 __trayectoria de| 7]
referencia
ok __trayectoria de| _|
la aeronave
E
w -100 - -
<
-200 - -
-300 |- -
1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
-150 -100 -50 0 50 100 150 200 250 300
Ye (M)
(a) Vista superior de la trayectoria de vuelo.
2265 — _ trayectoria
2260 - deseada_
__trayectoria de
E 2255 la aeronave
N 2250
2245 —

300
-200

-100 100

X (m) 100 200 00 0 Y(M

(b) Vista tridimensional de la trayectoria de vuelo.
Figura 5.10: Vistas de la trayectoria de la aeronave durante el vuelo con viento.
Se puede observas que pese a la intensidad y variacion del viento, los dngulos de trayectoria

(Figura 5.11(a)) y curso (Figura 5.11(b)) no presentan variaciones significativas al seguir las

referencias dadas en comparacién con los resultados obtenidos en condiciones de viento nulo.
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Los efectos del viento observables en la oscilacion del dngulo de curso durante las maniobras

de viraje.
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Figura 5.11: Seguimiento de dngulos de trayectoria y curso durante el vuelo con viento.

En la figura 5.12 se puede observar que incluso en condiciones de viento, el control de
velocidad propuesto es capaz de mantener la velocidad en la referencia establecida y como
se observo en la simulacién en condiciones de viento nulas, la referencia presenta un bajo
sobreimpulso al disminuir la velocidad y pasar por la referencia establecida.

En la Figura 5.13(a) puede observase que el dngulo de alabeo se mantuvo cercano a cero
durante los procesos de despegue y aterrizaje pese a existir viento cruzado mientras que en los
virajes se observo un bajo error de seguimiento. El angulo de cabeceo mostrado en la Figura
5.13(b) muestra que fueron necesarios movimientos de mayor intensidad en cabeceo a fin de
controlar la trayectoria. Se observo también en las condiciones de viento dadas el dngulo de
guifiada mostrado en la Figura 5.13(c) present6 tiempos mas largos de convergencia comparado
con el caso de viento nulo.

En las Figuras 5.14(a) y 5.14(b) se puede observé que las velocidades angulares p y ¢,
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Figura 5.12: Seguimiento de la velocidad relativa durante el vuelo con viento.

al igual que cuando las condiciones de viento son nulas, convergen a las referencias dadas.
En el caso de la velocidad angular » mostrada en la Figura 5.14(c) se observa que si bien la
velocidad presenta problemas de convergencia, su comportamiento es equiparable a cuando
existen condiciones de viento nulas.

En las Figuras 5.15(a) y 5.15(b) se observa que las sefiales de control ¢, y d. no presentan
cambios significativos respecto al vuelo con viento nulo. Por otra parte, el control del elevador
mostrado en la Figura 5.15(c) muestra un ligero incremento en el tiempo que dicho control
permanece en la zona de saturacion lo que causa un mayor error en el seguimiento del dngulo
curso. Al igual que en el vuelo en condiciones de viento nulas, se puede observar que el control
de traccion d; mostrado en la Figura 5.15(e) muestra un buen desempefio incluso después largos

tiempos de saturacion.
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Figura 5.13: Seguimiento de dngulos de Euler durante el vuelo con viento.
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Figura 5.14: Seguimiento de velocidad angular durante el vuelo con viento.
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Figura 5.15: Sefiales normalizadas de los controles durante el vuelo con viento.
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Conclusiones y trabajo futuro

6.1. Conclusiones

En el presente trabajo se estudio el modelo matematico de una aeronave ala fija en la etapa de
rodado en tierra y la etapa de vuelo a partir de las cuales fue posible realizar una simulacién que
permitiese evaluar estrategias de navegacion y control para realizar las maniobras de despegue,
crucero y aterrizaje.

Como se puede observar en las estrategias de despegue y aterrizaje propuestas, la velocidad
relativa al aire de la aeronave es critica para el correcto desempeiio de dichas maniobras. Un
estudio aerodindmico es necesario a fin de conocer la velocidad requerida en las diferentes
etapas del vuelo.

La estrategia de navegacion basadas en campos vectoriales propuestas en [26] mostrd un
buen desempeiio en el seguimiento de las trayectorias de referencia dadas, sin embargo debido
a la fragmentacion de la trayectoria en curvas y rectas se presentan discontinuidades en las
referencias de dngulos de curso y trayectoria. El uso de un filtro pasa bajos sobre las referencias
de los dngulos de trayectoria y curso permiten aminorar los efectos de las discontinuidades en
las referencias, ademas evita que las referencias presenten variaciones a una frecuencia mayor
a la que la aeronave es capaz de responder.

Las relaciones de propuestas para determinar los dngulos de Euler deseados para una refe-
rencia de angulo de curso y trayectoria dados muestran un buen desempefio durante el vuelo
durante el seguimiento de segmentos rectos incluso en condiciones de viento, sin embargo se

observa que al iniciar y finalizar maniobras de virajes se presenta un acoplamiento en el 4ngulo

73



74 6.2. TRABAJO FUTURO

de trayectoria que es gradualmente compensado. La frecuencia de corte de los filtros pasa bajos
aplicados a los dngulos de Euler es critica para el correcto seguimiento de la trayectoria ya que
si la frecuencia es mayor a la requerida, la aeronave no respondera a la variacion de los dngulos
causando un vuelo inestable y en el caso contrario la aeronave presentaria convergencia lento
ante la variacion de las trayectorias.

El conjunto de controles de actitud y velocidad angular presentan un buen desempefio en
el seguimiento de las referencias de dngulos de Euler incluso en condiciones de viento. En el
caso del dngulo de guifiada, el incremento del error de seguimiento al virar estd relacionada
a limitaciones de la aeronave ya que como puede observarse el control de timén se encuentra
saturado durante estos instantes.

Al iniciar el descenso de la aeronave se presenta un incremento en la velocidad relativa
provocando la saturacién del control de traccién durante periodos prolongados. La estrategia
anti-windup empleada permite contrarrestar el efecto de los largos tiempos que el control pre-
senta saturacion ya que si el termino integral creciera durante este periodo se presentaria un
gran sobreimpulso que en el caso de aterrizaje provocaria un descenso de la velocidad debajo

de la velocidad de desplome y en consecuencia la caida de la aeronave.

6.2. Trabajo futuro

A fin de dar seguimiento al trabajo realizado se propone lo siguiente:

= Implementar el sistema de gestion de vuelo y control de bajo nivel en la aeronave pro-

puesta para evaluar su desempefio.

= Ampliar el funcionamiento del gestor de trayectorias para operar bajo los tres casos de

altura de las trayectorias de Dubins planteados en [26].

= Realizar modificaciones al gestor de trayectorias que permitan actualizar la trayectoria

deseadas durante el vuelo.
= Desarrollar estrategias de seguimiento de trayectorias no convencionales.

= Desarrollar una metodologia que permita implementar controles por inversiéon dindmica

en base a caracteristicas generales cualquier aeronave.
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ApéndiceA

Generacion de trayectorias

A.1. Trayectorias de Dubins

Las trayectorias de Dubins permiten obtener la distancia mas corta que permite ir de un
punto a otro para vehiculos no holonémicos [16]. La trayectoria estd formada por un segmento
inicial curvo, seguido de una recta y un segmento final curvo. Existen cuatro casos para trayec-
torias bidimensionales mostrados en la Figura A.1 donde R indica giro en sentido horario, L
giro en sentido antihorario y S un segmento recto.

La trayectoria m4 s corta entre dos puntos corresponde a la distancia minima de los cuatro

casos observados en la Figura A.1.

A.1.1. Distancia de trayectorias

A.1.1.1. Centro de circunferencias

Como puede observarse en la figura A.1, dos circunferencias son creadas para un punto y

orientacion dados. El centro de estas circunferencias dado en [17] es

cos(ti + )
Cr;, = DPitTmm | sin(t; +7) (A.1)
0
cos(v; — 5)
cr, = Di + Tmin 51H<¢Z — %) (A2)
0
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CASO RSR - CASD RSl

CASO LSR CASD |L5I

Figura A.1: Trayectorias de Dubins.

donde cp, y cr, corresponden al centro de las circunferencias derecha e izquierda, p; es punto
de inicio o fin de la trayectoria, r es el didmetro de la circunferencia que dependera de las

restricciones del vehiculo y 1); corresponde al dngulo de guifiada en el punto dado.

A.1.1.2. Longitud de arco

Los segmentos de arco encontrados en los extremos de las trayectorias de Dubins depen-
deran de la posicion inicial p; y final p; sobre un circulo de radio 7 asi como el sentido en que
sea realizada la rotacion, que a su vez son divididos en cuatro casos en funcion de la posicién

relativa del punto inicial y final respecto al centro de la circunferencia.

Cuando la rotacion es realizada en sentido horario (Figura A.2), la longitud de arco es cal-
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culada como

arc cos ”aﬁ'ﬁ’g‘ zj < Ti|[Y; > Yres

O, = i (A.3a)
27 — arccos HdLIL\HEH T > szyJ < Yref
arc cos Hﬁﬁﬁgﬂ Tj < $7-ef||yj <Y

O, = i (A.3b)
21 — arc cos HICE > Trer|ly; > vi
arc cos Hﬁtli\.|l|)5|\ T > il|y; < Yres

Ocws = iy (A.3¢)
27 — arccos Hdl\HEH z; < szyJ > Yref
arc cos |\a(|7\.|l|)l?\ xj > $ref||1/j > Yi

O, = (A.3d)

ab
lla

27 — arc cos

T < Tregllyy < vi

Cuando la rotacién es realizada en sentido anti-horario (Figura A.3), la longitud de arco es calculada como

L
S

arc cos - 7 zj > Treslly; <y

eccwl = HaHH ”a (A.4a)
27T — arc cos Hﬁ(\llﬁ)EII xj < Treflly; > vi
arc cos fi'gq T < Trerlly; <y

Occw, = il (A.4b)
271 — arc cos H5H4|Z|)l7|| x> Trefl|ly; > vi
arc cos —Zb T > Trerlly; <y

eccwl = HaHHb”ﬂ (A.4c)
271 — arc cos Hﬁl\l|4|l|)l7|| xj < Trefl|ly; > vi
arc cos —Z xj > zil|y; < Yref

Hccwl = HaHHb”» (A.44d)
271 — arc cos HE(\IIA|Z|)5|| xj > il |Y; < Yres

A.1.2. Caso RSR

El caso RSR es mostrado en la figura A.4. La distancia recorrida entre el punto inicial y final Lrggr es dada

por

Lrsr = HCRE — CR, || + acws’l’ + che’l"l’ (A.S5)

donde cg, y cg, son la posicion del centro de las circunferencias en el punto de partida y llegada dados por la

Ecuacién (A.1), Oy, ¥ 0w, dados por (A.3) corresponden al dngulo del arco de inicio y fin respectivamente.
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A.1. TRAYECTORIAS DE DUBINS

_pr\gf‘[:xr\{_l": _}Ir\{_f')

_pr\gf‘[:xr\{_l": _}Ir\{_f')

Prer ('x_re’lf : .:I"l_re’l‘)

Figura A.2: Arco generado en rotaciones en sentido horario. El célculo del arco dependera de la posicién

relativa de los puntos inicial y final respecto al centro de la circunferencia.

El punto que finaliza el recorrido de la curva inicial i y el punto inicia la curva final h, son dados por

rcos(0rsr — 5)
hs = cr,+ | rsin(0rsr — %) (A.6)
0
rcos(0prsr — %)
he = c¢r .+ | rsin(@rsr — %) (A7)
0
(Cr.—CR.)TE
arc cos e fer B Dy < Pe
= ¢rs —Cr [IZEl 2 2
s 2 — arc cos R —CRe) T > (A.8)
[r, —Cn. lZpl] Psz =~ Pex
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Drer (x_r,:r + Vg )

Prr (xrgr": Vegr

‘x

AX

p?ej (x.wj : .:l"_rgfj

Prer ('x_re’lf : .:I"l_re’l‘)

Figura A.3: Arco generado en rotaciones en sentido antihorario. El calculo del arco dependera de la

posicién relativa de los puntos inicial y final respecto al centro de la circunferencia.

Figura A.4: Trayectoria de Dubins. Caso RSR

CINVESTAV-UMI LAFMIA



80 A.1. TRAYECTORIAS DE DUBINS

A.1.3. Caso RSL

El caso RSL mostrado es en la figura A.5. La distancia recorrida entre puntos Lrsy, es dada por la ecuacién

LRS’L = \/47’2 — HCLe — CR,

+ Ocw,” + Occw, T (A.9)

donde cpg, y cr,, corresponden a los centros de la circunferencias de salida y llegada dadas por las ecuaciones (A.1)

y (A.2), 0c, Y Ocew, corresponden al dngulo de los arcos de inicio y fin dados por las ecuaciones (A.3) y (A.4).

Figura A.5: Trayectorias de Dubins. Caso RSL

Los puntos en que finaliza el arco inicial A4 e inicia el arco final h. son dados por

rcos(Oprsr — )
hs = Cr, + TSiD(@RSL — g) (A.10)
0

rcos(Orsr + %)
he = cr,+ | rsin(@rss + ) (A.11)
0

(Cr,—CL,)-TE
arccCos T=——=—"Fi=_7 Ds S p
Orsr, = lleL, =L Iz el 52 €2 (A.12)

(CLy—CL.)-Tm
27 arc cos NES Dsy > De,

Ter, —er.

A.1.4. Caso LSR

El caso LSR es mostrado en la figura A.6. La distancia recorrida Lz sg es dada por

Lisr = \/4r2 —ller, — cr. |l + Occrw. T + O, T (A.13)

donde cy,, y cgr, corresponden a los centros de las circunferencia de salida y llegada dadas por las Ecuaciones

(A.2)y (A1), Ocew, Y Ocw, corresponde al dngulo de los arcos inicial y final.
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Figura A.6: Trayectorias de Dubins. Caso LSR

Los puntos en que finaliza el arco inicial kg e inicia el arco final h. son dados por

rcos(Orsr + )
hs = cr, + TSin(@RSL + g) (A.14)
0
’/‘COS(@RSL — %)
he = cr,+ | rsin(@psy — 5) (A.15)
0

(CL,—Cr.)'TE
arc cos i e 2P <o
Orsp = [CLs —Cr. IZE] DPso S Pes AL6)
27 — arc cos oL —Zr. Zel]  Ps2 > PDe,

A.1.5. Caso LSL

El caso LSL es mostrado en la figura A.7. La distancia entre puntos L, g, es dada por

Lisy = |ler, —cn || + Occw,r + Ocew, T (A.17)

Figura A.7: Trayectoria de Dubins. Caso LSL

CINVESTAV-UMI LAFMIA



82 A.2. GENERACION DE TRAYECTORIAS DE DUBINS TRIDIMENSIONALES

Los puntos en que finaliza el arco inicial 4 e inicia el arco final h. son dados por

rcos(Opsr + 5)
hs = cr,+ | rsin(@rsy + %) (A.18)
0
rcos(Orsr — %)
he = cr, + rsin(&LSL — g) (A.19)
0

(ELw_EL )fE
arc Cos === Psy <D
Ors, = ez —Cr lllZel sz ez (A.20)

2T — ar 7@“?%)‘{’3
T = AICCOS 7 "7 Azsll Ps2 = Pe

A.2. Generacion de trayectorias de Dubins tridimensionales

En [25] se presenta una implementacion para curvas de Dubins en aeronaves, realizando tres casos en funcién
del cambio de altitud deseado; en base a dicho trabajo [26] introdujeron restricciones en base a las capacidades
de la aeronave. En la Figura A.8 se muestra el algoritmo empleado en la generacién de las trayectorias de Dubins

tridimensionales en base a los cambios de altitud.

INICIO )

: J

A

Calcular distancias de

trayectorias de Dubins
bidimensionales

A J
Determinar

distancia mas
corta

v
Determinar tipo
caso de cambio

de altitud
Y Y '
Cambio de Cambio de Cambio de
altura bajo altura medio altura grande
‘ J
v v v
Calcular angulo de Calcular posicién Calcular nimero
trayectoria de la curva de vueltas
requerido intermedia ‘ requeridas
v A 4 v
Generar‘ Generar. Calcular radio de
trayectoria trayectoria
curvatura
requerido
Generar
trayectoria
v
Fin )

Figura A.8: Algoritmo de generacidn de trayectorias de Dubins tridimensionales
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Los casos son cambio de altura bajo, medio y grande. El criterio de seleccion del caso es funcién de la

diferencia de altitud, radio minimo de giro y maximo dngulo de trayectoria.

A.2.1. Cambio de altitud bajo

Se considera que un cambio de altitud bajo entre el punto de partida y arribo cuando se cumple el siguiente
criterio

‘Ze - zs| S L2D tan Ymax (A21)

donde Lop & min{Lrsr, Lrsr, Lrsr, LLsL} Y Ymaz € €l mdximo dngulo de trayectoria del vehiculo.
El caso de cambio de altitud bajo implica que el vehiculo es capaz de trasladarse del punto inicial al final con
un angulo de trayectoria igual o menor al maximo posible, describiendo la trayectoria bidimensional de menor

distancia. El dngulo de trayectoria empleado en un cambio de altitud bajo es

|Ze—zs|

v = arctan (A.22)
Lap
Siendo la longitud de la trayectoria
L
sp = 2 (A.23)
cos 7y

(a) Caso RSR. (b) Caso RSL.

(c) Caso LSR. (d) Caso LSL.

Figura A.9: Cambio de altura bajo.

A.2.2. Cambio de altitud medio

Se considera que un cambio de altitud medio entre el punto de partida y arribo cuando se cumple el siguiente
criterio

Lop tan ymax < |ze — zs| < (Lap + 277) (A.24)
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El cambio de altitud medio implica que el vehiculo no puede pasar de un punto inicial a uno final bajo descri-
biendo la trayectoria bidimensional con el mdximo dngulo de trayectoria, pero agregando una curva intermedia y
empleando el maximo angulo de trayectoria esta el punto final es alcanzable.

La curva intermedia es realizada inmediatamente después de la primer curva y su direccion de giro serd con-
traria a la primer curva como se muestra en la figura num. El angulo ¢ que debera ser recorrido en la primer curva

satisface la ecuacion

(¢T + LQD(piv "/)s + ¢7pev djf’)) tan~y = |Ze — Zs (A.25)

La solucion a la Ecuacién (A.25) es encontrada mediante biseccion.

—— (

- < S~ )
-150 \15'7———7\7 B /\/—/O h 200180 160 140 71207\7”*777777\ - =,
- TTT— < -1000 80 g T
-50 5 50 40 50
X %
Ve E Ve E
(a) Caso RSR (b) Caso RSL

(c) Caso LSR (d) Caso LSL

Figura A.10: Cambio de altura medio.

A.2.3. Cambio de altitud grande

Se considera que un cambio de altitud grande entre el punto de partida y arribo cuando se cumple el siguiente
criterio

|ze — 25| > Lap + 271 (A.26)

El cambio de altitud grande implica que no es posible realizar alcanzar la posicidn final agregando solo una
curva intermedia utilizando el maximo 4ngulo de trayectoria. El punto final es alcanzado siguiendo una espiral
cuyo nimero de curvas k dado por la Ecuacién (A.27) dependera del maximo 4dngulo de trayectoria y el radio de

curvatura.

k= {1(2135_215 _ L)J (A.27)

2mr°  tanvy
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Ya que el valor del nimero de vueltas k corresponde a un niimero redondeado, es necesario determinar el radio
r* requerido en la curva de modo que se cumpla la expresién

(Lop (1) + 2mkr™) tan ypmee =

= |ze — zs (A.28)
La Ecuacién (A.28) es resuelta por el método de biseccion.
(—
<>
100 ><f’j;
g
0 -100
-200 \
-150 \ -50
-100 5 / o
Ye 0 %

(b) Caso RSL.

TN
p—_
>
P
<\\>(:->
100 120 C
100 —
w \\
N 50 80
60
0 '\r\-\_\]\_ 0

(c) Caso LSR. (d) Caso LSL.

Figura A.11: Cambio de altura grande.
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ApéndiceB
Parametro aerodinamicos e inerciales de la

aeronave Alpha 40

La aeronave Alpha 40 mostrada en la figura B.1 es un avién ala alta de radio control con
un disefio de ala alta que provee un vuelo estable. Las caracteristicas de esta aeronave son

presentadas en la tabla B.1

Envergadura 1.6m

Longitud total | 1.334m

Superficie Alar | .458m?

Masa 2.5kg

Tabla B.1: Caracteristicas de la aeronave Alpha 40

Figura B.1: Aeronave Alpha 40 fabricada por Hangar 9
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B.1. Estimacion de parametros aerodinamicos

Los parametros aerodindmicos fueron estimados utilizando el software Datcom[], softwa-
re desarrollado por la fuerza aérea de los estados unidos para la estimacion semiempirica de
parametros aerodinamicos de aeronaves. También fue empleado el software MachUp[] desarro-
llado por la universidad de Utah.

En la figura B.2 puede observarse el comportamiento del coeficiente de levantamiento con
superficies de control no deflectadas. En la figura B.3 puede observarse el cambio de coeficiente
de arrastre a diferentes dngulos de ataque. En la figura B.4 puede observarse el coeficiente de
momentos de la aeronave donde puede observarse que la aeronave tiende a estabilizarse en

ausencia de controles. Los anteriores coeficientes fueron estimados utilizando Datcom.

C ovsaox
2 T T T T T

0.5 7

-20 -10 0 10 20

Figura B.2: Coeficiente de levantamiento contra dngulo de ataque de la aeronave Alpha 40
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ALPHA 40 89
CD VS [k
0.25 T T T T T T T T
02r T
0151 7
[}
(4]
01r .
0.05 r .
D 1 1 1 1 1 1 1 1

Figura B.3: Coeficiente de arrastre contra dngulo de ataque de la aeronave Alpha 40

La deflexion del elevador provoca el cambio del coeficiente de levantamiento, arrastre y
momentos. Estos coeficientes fueron estimados para diversas deflexiones de elevador utilizando
Datcom y MachUp. En la Figura B.5 se muestra el cambio del coeficiente de levantamiento para
diferentes deflexiones de elevador, la Figura B.6 muestra el cambio de coeficiente de arrastre y
B.7 muestra el cambio en el coeficiente de momento de cabeceo.

La deflexion de los alerones produce cambios en los momentos de alabeo y guifiada. En la
figura B.8 se muestra el cambio en el coeficiente de momento de alabeo contra el dngulo de
ataque para diferentes momentos deflexiones de alerones estimados con MachUp. En la figura
B.9 muestra el cambio de coeficiente de momento de guifiada contra dngulo de ataque para
diversas deflexiones de alerones estimado en Datcom.

La deflexion de los alerones produce cambios en los momentos de guifiada asi como de la

fuerza de deslizamiento. El coeficiente de momento de guifiada contra dngulo de deslizamiento
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Em VS 1k
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Figura B.4: Coeficiente de momento de cabeceo contra dngulo de ataque de la aeronave Alpha 40

para diferentes deflexiones de elevador es mostrada en la figura B.10 mientra que el coeficiente
de fuerza de deslizamiento para contra dngulo de deslizamiento para diferentes deflexiones de

elevador es mostrada en B.11. Estos coeficientes fueron estimados con MachUp.

B.1.1. Estimacion de parametros inerciales

El proceso de estimacion de parametros inerciales fue realizado mediante disefio asistido

por computadora utilizando el software Solidworks

Los pardmetros inerciales obtenidos son mostrados en la tabla B.2
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Figura B.5: Cambio del coeficiente de levantamiento contra angulo de ataque para diversas deflexiones

de elevador de la aeronave Alpha 40

Ixx | 0.067146312kgm?
Tyy | 0.225849475kgm?
Izz | 0.168570237kgm?
Izz | -0.00036607kgm?

Tabla B.2: Pardmetros inerciales de la aeronave Alpha 40
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Figura B.6: Cambio del coeficiente de arrastre contra dngulo de ataque para diversas deflexiones de

elevador de la aeronave Alpha 40
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Figura B.7: Cambio del coeficiente de momento de cabeceo contra dngulo de ataque para diversas defle-

xiones de elevador de la aeronave Alpha40
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Figura B.8: Coeficiente de momento de alabeo contra dngulo de ataque de la aeronave a diversas defle-

xiones de alerones de la aeronave Alpha 40
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Figura B.9: Coeficiente de momento de guifiada contra dngulo de ataque de la aeronave a diversas defle-

xiones de alerones de la aeronave Alpha 40
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Figura B.10: Cambio de coeficiente de momento de cabeceo contra dngulo de ataque de la aeronave

Alpha 40

CINVESTAV-UMI LAFMIA



APENDICE B. PARAMETRO AERODINAMICOS E INERCIALES DE LA AERONAVE

ALPHA 40

97

L‘.,,f. vs (3

0.1

0.08

0.06

0.04

0.02

0.02

-0.04

-0.06

-0.08

-0.1

— i =-20°

!Jr—D

4, =20°

20

Figura B.11: Coeficiente de fuerza de deslizamiento contra 4ngulo de deslizamiento la aeronave a diver-

sas deflexiones del timén de la aeronave Alpha 40

CINVESTAV-UMI LAFMIA



98 B.1. ESTIMACION DE PARAMETROS AERODINAMICOS

CINVESTAV-UMI LAFMIA



Bibliografia

[1]

(2]

[3]

[4]

[5]

[6]

[7]

[9]

William E Gortney. Department of defense dictionary of military and associated terms.

Technical report, Joint Chiefs of Staff Washington United States, 2016.

Laurence R Newcome. Unmanned aviation: a brief history of unmanned aerial vehicles.

Aiaa, 2004.

Kimon P Valavanis and George J Vachtsevanos. Handbook of unmanned aerial vehicles.

Springer Publishing Company, Incorporated, 2014.

Richard J Poole. Takeoff and landing of fixed-wing aircraft. Encyclopedia of Aerospace
Engineering, 2010.

Paul Gerin Fahlstrom and Thomas James Gleason. Launch systems. Introduction to UAV

Systems: Fourth Edition, pages 249-260, 2012.

Paul Gerin Fahlstrom and Thomas James Gleason. Recovery systems. Introduction to

UAV Systems: Fourth Edition, pages 261-270, 2012.

Kevin W Williams and Williams Kw. A summary of unmanned aircraft accident/incident
data: Human factors implications. In US Department of Transportation, Federal Aviation

Administration, Civil Aerospace Medical Institute, Oklahoma City. Citeseer, 2004.

S Pradeep. Nonlinear control of unmanned combat aircraft during take-off. In ATAA 40th

Aerospace Sciences Meeting and Exhibit, Reno, NV, volume 250, 2002.

Hua Xiong, Feng-shui Jing, Jian-qiang Yi, and Guo-liang Fan. Automatic takeoff of

unmanned aerial vehicle based on active disturbance rejection control. In Robotics and

99



100

BIBLIOGRAFIA

[10]

[11]

[12]

[13]

[14]

[15]

[16]

[17]

[18]

Biomimetics (ROBIO), 2009 IEEE International Conference on, pages 2474-2479. IEEE,
20009.

Paulo Rosa, Carlos Silvestre, David Cabecinhas, and Rita Cunha. Autolanding controller
for a fixed wing unmanned air vehicle. AIAA Guidance, Navigation and Control Confe-

rence, South Carolina, (2007-6770), 2007.

Shashiprakash Singh and Radhakant Padhi. Automatic landing of unmanned aerial vehi-
cles using dynamic inversion. In Proceedings of the International Conference on Aeros-

pace Science and Technology, pages 2628, 2008.

Shashiprakash Singh and Radhakant Padhi. Automatic path planning and control design
for autonomous landing of uavs using dynamic inversion. In American Control Conferen-

ce, 2009. ACC’09., pages 2409-2414. IEEE, 2009.

Paul Riseborough. Automatic take-off and landing control for small vavs. In Control

Conference, 2004. 5th Asian, volume 2, pages 754-762. IEEE, 2004.

Am Cho, Jihoon Kim, Sanghyo Lee, Sujin Choi, Boram Lee, Bosung Kim, Noha Park,
Dongkeon Kim, and Changdon Kee. Fully automatic taxiing, takeoff and landing of a
uav using a single-antenna gps receiver only. In Control, Automation and Systems, 2007.

ICCAS’07. International Conference on, pages 821-825. IEEE, 2007.

Dong Il You, Yeun Deuk Jung, Sung Wook Cho, Hee Min Shin, Sang Hyup Lee, and
David Hyunchul Shim. A guidance and control law design for precision automatic take-off
and landing of fixed-wing uavs. In ATAA Guidance, Navigation, and Control Conference,

page 4674, 2012.

Lester E Dubins. On curves of minimal length with a constraint on average curvature, and
with prescribed initial and terminal positions and tangents. American Journal of mathe-

matics, 79(3):497-516, 1957.

Randal W Beard and Timothy W McLain. Small unmanned aircraft: Theory and practice.

Princeton university press, 2012.

Thomas R Yechout. Introduction to aircraft flight mechanics. Aiaa, 2003.

CINVESTAV-UMI LAFMIA



BIBLIOGRAFIA 101

[19] V Kargin. Design of an autonomous landing control algorithm for a fixed wing uav.

Master’s thesis, Middle East Technical University, 2007.

[20] RagsdaleW. A. A generic landing gear dynamics model for lasrs++. AIAA 2000- 4303,
2000.

[21] Colin  Cutler. How to make a great short field takeoff.

urlhttp://www.boldmethod.com/learn-to-fly/maneuvers/how-to-make-a-great-short-

field-takeoft/, Jan 2017.

[22] John T Lowry. Performance of light aircraft. Aiaa, 1999.

[23] Jan Roskam and Chuan-Tau Edward Lan. Airplane aerodynamics and performance. DAR-

corporation, 1997.

[24] Anastasios M Lekkas. Guidance and path-planning systems for autonomous vehicles.

Norwegian University of Science and Technology, 2014.

[25] Hamidreza Chitsaz and Steven M LaValle. Time-optimal paths for a dubins airplane. In
Decision and Control, 2007 46th IEEE Conference on, pages 2379-2384. IEEE, 2007.

[26] Randal W Beard and Timothy W McLain. Implementing dubins airplane paths on fixed-
wing uavs. Brigham Young University, 2013.

[27] Colin Cutler. Your guide to short field landings. urlhttp://www.boldmethod.com/learn-to-

fly/maneuvers/short-field-landing/, Dec 2016.

[28] Derek R Nelson, D Blake Barber, Timothy W McLain, and Randal W Beard. Vector field
path following for miniature air vehicles. IEEE Transactions on Robotics, 23(3):519-529,
2007.

[29] Vinicius M Gongalves, Luciano CA Pimenta, Carlos A Maia, Bruno CO Dutra, and Guil-
herme AS Pereira. Vector fields for robot navigation along time-varying curves in n-

dimensions. IEEE Transactions on Robotics, 26(4):647-659, 2010.

[30] Waypoint protocol, Jul 2011.

CINVESTAV-UMI LAFMIA



102 BIBLIOGRAFIA

[31] Guowei Cai, Ben M Chen, and Tong Heng Lee. Coordinate systems and transformations.

In Unmanned Rotorcraft Systems, pages 23-34. Springer, 2011.

[32] Varios Autores. Half-plane. urlhttps://www.encyclopediaofmath.org/index.php/Half-

plane.
[33] Katsuhiko Ogata. Ingenieria de control moderna. Pearson Educacion, 2003.

[34] Jean-Jacques E Slotine, Weiping Li, et al. Applied nonlinear control, volume 199. Prentice

hall Englewood Cliffs, NJ, 1991.
[35] Antonio Visioli. Practical PID control. Springer Science & Business Media, 2006.
[36] Robert F Stengel. Flight dynamics. Princeton University Press, 2015.

[37] Rajesh Rajamani. Vehicle dynamics and control. Springer Science & Business Media,

2011.

[38] John E Williams and Steven R Vukelich. The usaf stability and control digital datcom.
volume i. users manual. Technical report, McDonnell Douglas Astronautics CO St Louis

Mo, 1979.

[39] Varios Autores. Pid tuning. urlhttps://la.mathworks.com/discovery/pid-tuning.html.

CINVESTAV-UMI LAFMIA



	Dedicatoria
	Agradecimientos
	Resumen
	Abstract
	Índice de figuras
	Introducción
	El origen de los vehículos aéreos no tripulados
	Etapas de vuelo de un VANT 
	Despegue
	Aterrizaje

	Justificación y antecedentes de despegue y aterrizaje automático
	Objetivos
	Estructura de la tesis

	Modelo matemático de una aeronave de ala fija
	Marcos de referencia
	Marco inercial
	Marco del cuerpo
	Marco del viento

	Fuerzas y momentos de la aeronave en vuelo
	Fuerzas en vuelo
	Momentos en vuelo

	Ecuaciones de movimiento de la aeronave en vuelo
	Modelo de contacto del tren de aterrizaje
	Fuerzas debidas al contacto con el suelo
	Momentos debidos al contacto con el suelo


	Estrategias y gestión de vuelo
	Estrategia de despegue
	Estrategia en misión
	Estrategia de aterrizaje
	Seguimiento de trayectorias
	Orientación basada en campos vectoriales
	Cálculo del vector de orientación para trayectorias rectas
	Cálculo del vector de orientación para trayectorias helicoidales

	Gestión de vuelo
	Estructura de plan de vuelo
	Gestor de vuelo
	Generador de campos vectoriales
	Filtro pasa bajos


	Leyes de control de bajo nivel
	Antecedentes
	Linealización por retroalimentación 
	Antiwindup por back-calculation

	Control de bajo nivel
	Controles de actitud y velocidad angular
	Relación entre ángulo de trayectoria y curso con la actitud de la aeronave (Solucionador de actitud)
	Relación entre ángulo de trayectoria con la velocidad vertical (Solucionador de ángulo de trayectoria)
	Control de velocidad relativa al aire
	Control de ángulo de curso en tierra
	Modos de control (Selectores de control)


	Resultados de simulación
	Aeronave Alpha 40
	Selección de parámetros
	Ganancias del generador de campos vectoriales
	Ganancias del control de bajo nivel
	Parámetros de filtros pasa bajo

	Plan de vuelo
	Simulaciones
	Resultados sin viento
	Resultados con viento


	Conclusiones y trabajo futuro
	Conclusiones
	Trabajo futuro

	Generación de trayectorias
	Trayectorias de Dubins
	Distancia de trayectorias
	Centro de circunferencias
	Longitud de arco

	Caso RSR
	Caso RSL
	Caso LSR
	Caso LSL

	Generación de trayectorias de Dubins tridimensionales
	Cambio de altitud bajo
	Cambio de altitud medio
	Cambio de altitud grande


	Parámetro aerodinámicos e inerciales de la aeronave Alpha 40
	Estimación de parámetros aerodinámicos
	Estimación de parámetros inerciales


	Bibliografía

