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ABSTRACT 

 

The study of the unmanned aerial mini-vehicles (mini UAV's) has had a great development 

in the last years due to the important applications that can be accomplished. On one hand 

convertible planes have the advantage of performing vertical take-off and hovering flights 

like helicopters. On the other hand convertible planes can also fly long distance as classical 

airplanes. They do not require wide spaces for taking-off or landing or the use of 

mechanisms such as a catapult. Convertible planes present therefore many advantages to 

be used in places were no take-off or landing facilities are available such as after an 

earthquake, during flooding, on ships or ocean platforms, etc. 

This work presents the mathematical model of a new configuration of a fixed wing mini-

UAV (Unmanned Aerial Vehicle). The mini-UAV is not a tail-sitter configuration and takes-

off with the fuselage at the horizontal position. The mathematical model takes in count the 

contributions of the aerodynamics properties of the mini-UAV and provides a platform for 

future works.   

An experimental prototype of this new configuration driven by four brushless motors has 

been built including the onboard avionics. The experimental prototype consists of a 

classical plane low-speed configuration to which four rotors have been installed to form a 

quad rotor. The two front rotors can be tilted 90° forward to change to plane mode. 

The applied control law for hover mode is based on separated saturation control strategy 

while in transition mode is based on back stepping non linear control. Numerical 

simulations have shown the satisfactory performance of the proposed control laws in 

vertical take-off, hover and transition modes working in independent form. More over the 

simulation study showed good transition properties when going from hover mode to 

forward fly operation, hence a good interaction between both control strategies has been 

evaluated. 

In what that concerns real time experiments take-off and hovering operation was evaluated 

reaching high performance attitude control.  

 

 



 

 

 

RESUMEN 

 

El estudio de aviones no tripulados miniatura convertibles “mini UAV” por sus siglas en 

inglés, ha tenido en los últimos años un gran desarrollo debido a la importancia que han 

cobrado las tareas que dichos vehículos pueden cumplir. Por un lado los aviones 

convertibles tienen la ventaja de realizar despegues verticales y vuelo en sustentación 

como los helicópteros convencionales. Por otro lado estos vehículos pueden volar grandes 

distancias como los aviones clásicos. Estas características permiten prescindir de grandes 

espacios para despegues-aterrizajes o de elementos tales como catapultas utilizadas con 

este fin. Los vehículos convertibles presentan muchas ventajas para ser usados en lugares 

donde no se tienen las facilidades para realizar despegue o aterrizajes convencionales como 

sucede después de un temblor, una inundación, un incendio forestal, etc. 

Este trabajo presenta  el modelo matemático de una nueva configuración de un “mini-UAV” 

de ala fija. La configuración no pertenece a los conocidos como “sentados en cola” que 

despegan con el fuselaje en posición vertical. Este vehículo despega con el fuselaje en 

posición horizontal. El modelo matemático toma en cuenta la contribución aerodinámica 

propia del vehículo lo cual lo hace más completa para servir de plataforma a futuros 

trabajos. 

Un prototipo de esta nueva configuración impulsado por cuatro motores “brushless” fue 

construido. El prototipo consiste de un avión clásico de baja velocidad con cuatro motores 

montados en formación de cuadrirrotor. Los dos motores delanteros pueden girar hacia 

adelante 90° para cambiar la dinámica del vehículo. 

Para las etapas de operación del despegue y el vuelo en sustentación se utilizó una ley de 

control de funciones de saturación separadas, mientras que para la etapa de transición se 

utilizó una ley de control no lineal conocida como “backstepping”. Se realizaron 

simulaciones de las leyes de control sobre el modelo obtenido y se mostró el buen 

desempeño de las mismas trabajando de manera independiente. Además se estudio en 

simulación la interacción de ambas leyes de control sobre el modelo general mostrando un 

buen desempeño durante la transición. 

En lo que respecta a experimentación en tiempo real se realizaron pruebas de despegue y 

sustentación con resultados muy satisfactorios. 
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Capítulo 1

Introducción

1.1. Motivación y marco de la tesis

El estudio de los vehículos aéreos no tripulados conocidos como UAV´s por sus

siglas en ingles (Unmanned Aerial Vehicles), ha tenido un gran desarrollo en los

últimos años, debido a la importancia de las tareas que dichos vehículos pueden de-

sempeñar. Las principales tareas de dichos vehículos se han dado en el campo militar

con ejemplos muy conocidos como el del Predator RQ-L1 el cual tuvo una partici-

pación destacada en la guerra de Irak para el ataque de blancos con aviones piloteados

de manera remota. Dentro de las misiones de tipo civil se puede citar aquellas donde

se necesita supervisión aérea en zonas de desastres naturales (terremotos, tsunamis,

incendios, etc.) o de accidentes (explosiones nucleares, rompimientos de presas, etc.)

cuya naturaleza implica un riesgo latente.

La ausencia del piloto proporciona al vehículo la posibilidad de participar en

eventos donde la integridad física del piloto puede ser comprometida pero el costo

de dicha ventaja se ve re�ejado en una mayor inversión en sistemas de control cuya

9



10 Capítulo 1. Introducción

complejidad crece con el grado de autonomía que se desee. Así entonces UAV´s como

el mencionado Predator tienen costos millonarios los cuales ciertamente no pueden

ser fácilmente sustentados. Es aquí donde surgen los mini-UAV´s los cuales poseen

las características básicas de los grandes UAV´s, pero con dimensiones considerable-

mente menores y por supuesto menores costos.

Dentro de los mini-UAV´s se encuentran los mini-UAV´s convertibles los cuales

tienen la capacidad de realizar el despegue vertical como helicóptero y cambiar de-

spués a la dinámica de avión. La posibilidad del despegue y/o aterrizaje vertical

elimina la necesidad de grandes espacios o dispositivos adicionales tales como cata-

pultas o paracaídas usados para esos �nes y la capacidad de cambiar a la dinámica

de avión le da al vehículo la posibilidad de realizar recorridos de grandes distancias

difíciles de pensar en términos de e�ciencia-gasto de combustible para un helicóptero

convencional de esas dimensiones. Dentro de este tipo de UAV´s existen dos con-

�guraciones típicas, en primer lugar se encuentran los conocidos como de cuerpo

rotatorio (tail-sitter) tal como el Ryan X-13 mostrado en la �gura 1; en segundo

lugar se encuentran los conocidos como de con�guración convencional tal como el

Harrier mostrado en la misma �gura. Ambos de ala �ja.

La necesidad de una mayor autonomía de los UAV´s demanda a su vez una

mayor cantidad de sistemas de control capaces de realizar este trabajo de manera

más e�ciente, por tanto, el estudio de las técnicas de control se vuelve más impor-

tante en este campo de la investigación así como el estudio de microprocesadores (el

progreso tecnológico ofrece cada día dispositivos más rápidos, económicos y accesi-

bles), de elementos de censado tales como centrales inerciales (IMU´s), de sistemas

de posicionamiento espacial (GPS, sistemas de visión, etc.), de sistemas de �ltrado

(digital, analógico) además del análisis de diferentes con�guraciones de UAV´s des-

de el punto de vista aerodinámico. Este último punto es básico pues la naturaleza
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Figura 1.1: Aviones de despegue vertical: Izq. Ryan X-13, Der. Harrier

misma del problema pasa la mayor de las veces por un con�icto entre funcionalidad

y conservación de las características aerodinámicas necesarias.

En cuanto a las técnicas de control los UAV´s son un problema muy complejo pues

sus modelos matemáticos son fuertemente no lineales además de ser sistemas sub-

actuados que requieren de gran robustez y maniobrabilidad ante las perturbaciones

tales como viento o turbulencia por citar algunas.

En [1] se pueden consultar conceptos básicos generales sobre aeronaves (distin-

tas con�guraciones) de despegue vertical conocidos como VTOL (vertical take-o¤

and landing) para después continuar con problemas más complejos. Fantoni et al

[2] trabajan con el modelo de una aeronave de despegue vertical particular conocida

como PVTOL (planar vertical take-o¤ and landing), haciendo una serie de consid-

eraciones simpli�can el modelo matemático y proponen la inclusión de un parámetro

de incertidumbre que depende de las características físicas del aeronave, proponen

el algoritmo de una ley de control que linealiza el modelo y estabiliza la dinámica;

la ley de control se valida mediante simulación con un parámetro de incertidumbre

propuesto.
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En cuanto al control de cuadrirrotores diversos autores han atacado el prob-

lema con distintas técnicas. Mistler et al [3] presentan el modelo en términos de

ecuaciones diferenciales del cuadrirrotor al cual llegan por medio de la aplicación

de las leyes de Newton además de un control que linealiza y desacopla la dinámica

del mismo. Analizan igualmente la estabilidad y robustez de la ley de control en

presencia de ciertas perturbaciones (viento y turbulencia) todo lo anterior en simu-

lación numérica. Castillo et al [4] llegan al modelo del cuadrirrotor vía Lagrange y

simpli�can el modelo haciendo consideraciones físicas. Proponen un control basado

en saturaciones anidadas. Hacen un análisis de la estabilidad local mediante experi-

mentación en un mini-quadrirrotor validando el buen desempeño de la ley de control.

Así mismo, Castillo et al [5] hacen una comparación entre la ley de control de satu-

raciones separadas y un LQR aplicando ambos algoritmos a un mini-cuadrirrotor de

lo cual determinan un mejor desempeño de la ley de control de saturaciones. Estas

referencias de control de cuadrirrotores representan la mitad de la base conceptual

del presente trabajo. La otra mitad son los trabajos basados en con�guraciones de

mini-UAV´s convertibles. Escareño et al [6] proponen una con�guración de birrotor

contra-rotativo con una particular disposición física de manera que una de los mo-

tores se encuentra justo encima del elevador para aprovechar al máximo el �ujo de

la hélice en el control de cabeceo o �pitch�para realizar la transición entre las dos

dinámicas. Desarrollan un modelo matemático simpli�cado que incluye las caracterís-

ticas aerodinámicas del vehículo las cuales no son preponderantes en el prototipo por

la construcción tan básica del mismo (ala principal de per�l plano). Proponen una

ley de control de �tracking error�la cual validan en simulación con un buen desem-

peño. En la práctica se valida la ley de control para el vuelo en sustentación �hover�

solamente y el desempeño es bueno en general. Utilizan un sistema de control cono-

cido como: embarcado a bordo el cual consta de un procesador (Rabitt 3000) y una
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central inercial (Sparkfun6DOF). Bataillé et al [7] presentan un prototipo llamado

�Vertigo�. Realizan interesantes pruebas del vehículo completo en un túnel de viento

para investigar experimentalmente los coe�cientes aerodinámicos del vehículo como

un �todo�. Realizan las mismas pruebas con las hélices en movimiento (a velocidades

predeterminadas) a �n de investigar el efecto del �ujo forzado de las hélices sobre los

coe�cientes aerodinámicos. Este mismo problema lo analizan teóricamente utilizan-

do la teoría del disco para el �ujo forzado de las hélices y llegan a la necesidad de

resolver un polinomio de grado cuarto para poder encontrar la componente de aire

forzado que en teoría disminuye el ángulo de ataque del viento relativo durante la

transición del vehículo. Proponen una ley de control de retroalimentación clásica y

validan sus resultados en la simulación y sobre el prototipo. Aquí cabe mencionar el

trabajo deMcVeigh et al [8] que realizan un estudio para la NASA sobre la in�uencia

del �ujo forzado de las hélices sobre la capacidad de carga de alas estrechas debido a

la disminución del ángulo de ataque del viento relativo fenómeno que se agudiza en

ángulos cercanos al desplome. Lo anterior utilizando igualmente la teoría del disco.

En [9] Escareño et al proponen una con�guración de UAV de los conocidos como

�tail sitter�. Analizan la misma problemática de la incidencia de �ujo de aire forzado

por las hélices sobre la disminución del ángulo de ataque en la transición. Proponen

que las super�cies aerodinámicas del UAV se encuentran totalmente sumergidas en el

�ujo del aire forzado por las hélices. Pero utilizan �nalmente un prototipo sin per�l

aerodinámico (placa plana) con lo cual eliminan casi por completo esta contribución

tan importante. Toman el modelo simpli�cado y aplican una técnica de control de

�back stepping�para la etapa de vuelo en sustentación del UAV. Validan el control

en simulación y en la práctica en el prototipo. Resulta interesante la propuesta del

sistema de control embarcado que utilizan con la incorporación de una central iner-

cial de propia manufactura. Maqsood et al [10] proponen una con�guración de avión
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convencional ala-cola para el UAV. El empuje esta dado por dos motores frontales en

con�guración de tracto-rotor �jos de manera que asumen que el �ujo de aire forzado

solo baña un cuarto de la envergadura total del ala conocida como �spam�del ala. El

otro 75% del ala está dividido en dos secciones laterales las cuales pivotean durante

la transición sobre un punto ubicado a 0.25 de la cuerda del ala atrás del borde de

ataque de la misma. Asimismo estudian dos con�guraciones en las cuales varía la

relación longitud de ala-cuerda de ala conocida como alargamiento o �aspect ratio�

y analizan las implicaciones de estos cambios en la con�guración sobre las caracterís-

ticas aerodinámicas del vehículo. Generan trayectorias óptimas durante la transición

para diferentes escenarios variando las variables citadas arriba utilizando un �tool-

box�de Matlab. Igualmente realizan un análisis de relación peso-empuje durante la

transición afín de no perder altitud durante la misma teniendo en cuenta el tiempo

requerido para dicha etapa.Daisuke et al [11] proponen una con�guración de UAV

similar a la anterior. Construyen un prototipo llamado �Skyeye V� con la adición

de super�cies de control en el frente del ala llamadas �slats� las cuales son retrac-

tiles. Estudian en un túnel de viento las características aerodinámicas del prototipo

completo y la in�uencia de la posición de los �slats� en la condición de desplome

(stall) del ala principal. Realizan pruebas en campo del UAV durante la transición

para corroborar los resultados de experimentación obtenidos en el túnel de vien-

to. De igual manera Daisuke [12] utiliza el mismo prototipo Skyeye V y desarrolla

un modelo matemático no lineal limitando el estudio a dos coordenadas espaciales.

Genera optimización de trayectorias óptimas y estudia el efecto de las super�cies de

control frontales �slats�y posteriores llamadas ��aps�en la velocidad necesaria para

lograr la transición evitando llegar al desplome. Resulta un trabajo complementario

del anterior citado. Frank et al [13] no construyen un prototipo especi�co de UAV

solo toman un avión comercial convencional con un rotor en el frente y lo equipan de
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la electrónica necesaria para poder controlarlo en vuelo en sustentación y en vuelo

de crucero o �level �ight� y la transición entre uno y otro. Proponen un modelo

matemático no lineal utilizando la representación angular en quaterniones. Todas las

pruebas se realizan en un espacio con�nado donde los movimientos del vehículo son

controlados por una computadora central y un sistema de cámaras que determinan

la posición espacial y angular del avión por medio de marcas distintivas previamente

colocadas en él. No se trata de control embarcado y el control funciona muy bien en

el ambiente controlado no hay mención alguna de trabajos al aire libre.William et al

[14] trabajan con un avión similar al citado anteriormente. Proponen algunas mejoras

para la duración de vuelo simulan en el avión la transición de forma manual en un

ambiente controlado y con un sensor óptico montado en el vehículo el cual proponen

como una solución para controlar el ángulo de cabeceo más adelante. Roberts et al

[15] utilizan la misma aeronave que en los dos casos anteriores. Generan trayectorias

óptimas para que el vehículo se posicione sobre una percha y estudia el efecto de

diferentes factores aerodinámicos el cumplimiento de dichas trayectorias. Stone et al

[16] generan el diseño de un prototipo llamado �T-Wing�. Diseño novedoso éste por

tratarse de un avión no convencional. Mediante un análisis computacional realizan la

optimización de su diseño previo y analizan aspectos puramente aerodinámicos. En

[17] Stone analiza su prototipo desde un punto de vista más enfocado en el control

del mismo. Plantea el uso de tres diferentes formas de representación angular depen-

diendo del trabajo que se trate. Realiza cinco tipos de pruebas experimentales sobre

el prototipo que van desde el hover en modo semi-automático hasta el vuelo vertical

completamente autónomo.
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1.2. Motivación

En la actualidad existen vehículos aéreos no tripulados muy so�sticados que

pueden realizar misiones muy importantes y especializadas, pero tienen un pequeño

defecto, son muy costosos tanto en su construcción como en su operación y manten-

imiento. Este tipo de vehículos son básicamente utilizados en operaciones militares

por países cuyos presupuestos en este rubro resultan exorbitantes (Estados Unidos,

Francia, Israel, etc.). Entonces para misiones de tipo civil este tipo de UAV no son

del todo rentables por lo cual se han desarrollado igualmente vehículos de menor

costo para este �n.

Sin embargo como en muchos rubros la dependencia tecnológica es el camino

siempre a seguir. Por tanto este trabajo surge con la intención de generar un pro-

totipo propio capaz de servir como plataforma de investigación en tiempo real, como

respuesta a la necesidad social de disponer de vehículos autónomos de plataforma

abierta, que permitan investigar de forma e�ciente técnicas para el control autónomo

de un vehículo aéreo.

La con�guración propuesta surge de la necesidad de atacar el mismo problema

desde una óptica diferente a �n de evitar ciertas di�cultades técnicas que otros tra-

bajos previamente citados han presentado en su momento. Dicha con�guración trata

de presentar una con�guración más comercial y considerada más cómoda desde que

el cuerpo del vehículo no pivotea. Así mismo se elimina el problema del desplome del

ala principal llamado �stall�el cual es muy común en vehículos cuyo cuerpo principal

pivotea como ya se menciono previamente.

Además de la construcción del prototipo se pretende generar un modelo matemáti-

co que tome en cuenta la in�uencia aerodinámica del vehículo a �n de probar diversas

leyes de control sobre una plataforma más parecida a la realidad que permita una
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mejor evaluación de dichas leyes a partir de una exigencia mayor debido a la com-

plejidad de dicho modelo.

Actualmente en México los vehículos aéreos autónomos son un tema de inves-

tigación poco explotado, de ahí la importancia de abrir camino en este campo que

podría llegar a ser gran impacto y por qué no, superar el trabajo desarrollado a nivel

mundial, compitiendo con países de primer mundo.

1.3. Objetivos de la tesis

El principal objetivo de esta tesis es el diseño y construcción de un vehículo

aéreo autónomo de despegue vertical capaz de lograr la transición entre la dinámica

de helicóptero y la de avión convencional, de dimensiones tales que pueda ser trans-

portador por una persona (peso menor a 2 kg); controlado por un sistema electrónico,

embarcado abordo del vehículo, que permita la implementación de diferentes leyes

de control a �n de llevar a cabo las diferentes etapas de operación del UAV.

Como objetivos particulares se tienen:

Desarrollar un prototipo capaz de despegar de manera vertical como un he-

licóptero pero que además cubra con los requisitos aerodinámicos mínimos

necesarios para realizar un vuelo convencional.

Realizar el modelo matemático generalizado del prototipo. A �n de probar

en simulación las leyes de control propuestas para las diferentes etapas de

operación. Dicha simulación resulta esencial debido al riesgo que se tiene al

realizar las pruebas necesarias sobre el modelo real.

Implementar un sistema rotación de los motores frontales capaz de cumplir con

la rotación de los mismos durante la transición de las dinámicas.
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Diseñar las estrategias de control que sean factible en la implementación en

tiempo real sobre el prototipo.Utilizando un procesador de bajo costo a bordo

del prototipo.

1.4. Organización de la tesis

Este trabajo ha sido organizado de la siguiente forma:

En el capítulo 2 se desarrollará el modelo dinámico completo del UAV prop-

uesto.

El capítulo 3 se presentan las estrategias de control implementadas en el UAV

para orientación, posición y transición. Así como los resultados de la simulación

de dichas estrategias en el modelo desarrollado en el capítulo anterior.

En capítulo 4 se presenta el diseño de los elementos principales del prototipo así

como algunos aspectos de su construcción, además de los resultados prácticos

obtenidos.

El capítulo 5 contiene las conclusiones, trabajos futuros y los trabajos que hasta

ahora han sido publicados.

En el apéndice A se presenta el diseño de los elementos faltantes del prototipo.



Capítulo 2

Modelo matemático del UAV

El presente trabajo se centra en el prototipo del UAV convertible llamado �La

Raie Manta�mostrado en la �gura 2.1.

Figura 2.1: Prototipo del mini-UAV La raie manta

Dicha con�guración se trata básicamente de la fusión de un cuadrirrotor y de un

avión convencional como se puede observar en la �gura 2.1. Para la transición entre

19
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las dinámicas de helicóptero y avión, los motores frontales tendrán la capacidad de

pivotear sobre su eje hasta 90 grados hacia el frente. Para la transición se reconocen

dos dinámicas del UAV a saber: 1) Vuelo en sustentación o �hover�, donde haciendo

la consideraciones pertinentes sobre el modelo matemático se llega a la dinámica de

un cuadrirrotor (con las salvedades correspondientes a las variaciones debidas a los

cambios en los momentos de inercia, el peso y la adición de super�cies con respuesta

aerodinámica característica) esta dinámica se analiza con las herramientas usadas en

[1], [18], [19] y [20]. y 2) Vuelo horizontal, donde bien puede incluirse la dinámica de

transición dado que la con�guración propuesta permite ver la transición como �un

despegue con altura�y para lo cual existen herramientas su�cientes en [1], [21], [23]

y [25], por citar algunos ejemplos.

2.1. Consideraciones generales

Uno de los objetivos del presente trabajo es desarrollar un modelo matemático

general del UAV para utilizarlo en las diferentes etapas de la operación del mismo

teniendo en cuenta que en cada caso se hará las consideraciones necesarias para poder

realizar el análisis pertinente a �n de llegar a las leyes de control requeridas en cada

caso. Después de lo cual las leyes de control serán probadas en simulación sobre el

modelo completo y una vez validadas podrán ser experimentadas en el UAV.

2.1.1. Referenciales

Se de�ne un primer referencial llamado �referencial inercial�o �referencial �jo�

representado por I =
�
xI ; yI ; zI

	
. Este referencial se considera atado a la tierra

la cual a su vez se considera plana y estacionara. Se de�ne un segundo referencial
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llamado �referencial del cuerpo� representado por B =
�
xB; yB; zB

	
Este referen-

cial se considera atado al cuerpo del UAV y se coloca el origen del mismo en el

centro de gravedad (cg) del UAV, con el eje xB coincidiendo con la línea longitu-

dinal de simetría del vehículo. Se de�ne un tercer referencial llamado �referencial

de estabilidad� representado por S =
�
xS; yS; zS

	
. El origen de este se coloca en

el centro aerodinámico del ala principal (ca) del UAV. La posición angular de este

referencial depende del ángulo de ataque � del UAV respecto a la dirección relativa

del viento. Se de�ne un cuarto referencial llamado �referencial aerodinámico� rep-

resentado por A =
�
xA; yA; zA

	
. El origen como en el caso anterior se coloca en el

centro aerodinámico del ala (ca) y la posición angular de este referencial depende

del ángulo de derrape � del UAV respecto del eje xS por lo cual depende del ángulo

de ataque también. Estos dos últimos referenciales se re�eren exclusivamente a los

efectos aerodinámicos del vehículo [21], [23] y se pueden ver en la �gura 2.2.

Figura 2.2: Referenciales usados para el modelado del UAV

Por último se de�ne un quinto referencial debido a la capacidad de pivoteo que los



22 Capítulo 2. Modelo matemático del UAV

motores frontales tendrán.Dicho referencial llamado referencial movil"se representa

por M =
�
xM ; yM ; zM

	
. Este referencial está colocado sobre un eje paralelo al eje

yB y pasa através del centro de masa de los motores frontales los cuales se dezplarán

hacia adelante girando un ángulo � con respecto al eje zB. El cambio del ángulo �

de rotación de los motores frontales originará un cambio en las fuerzas de empuje de

estos [24], y tambien pueden llegar a provocar problemas de desplome. Estos aspectos

se discutirán más a detalles cuendo se estudié la transición del UAV. En la �gura 2.3

se muestra lo referente a este último referencial.

Figura 2.3: Detalle del referencial móvil sobre los motores frontales

2.1.2. Vectores generalizados y matrices de rotación

Se de�ne el vector generalizado Q = [q1; q2] 2 R6 donde q1 = [x; y; z]T 2 R3

representa las coordenadas de posición espacial relativas al referencial inercial I. Las

coordenadas angulares del vehículo están representadas por el vector q2 = [�; �;  ]
T 2

R3 las cuales son expresadas en la representación de los ángulos de Euler [1],[21].

En algunas ocasiones para los elementos expresados en el referencial inercial los

superíndices se suprimen.
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Para la dinámica traslacional se de�ne el vector generalizado de fuerzas expresado

en el referencial del cuerpo: FB =
�
FB
A + FB

M

�T
donde FB

A es el vector de las fuerzas

aerodinámicas del UAV expresadas en el referencial del cuerpo y FB
M es el vector de

las fuerzas generadas por los motores expresadas en el referencial del cuerpo.

Se de�ne m como la masa del UAV. Los vectores V B = [u; v; w]T como la veloci-

dad traslacional del centro de gravedad (cg) del UAV en el referencial del cuerpo y

V I = [ _x; _y; _z]T como la velocidad traslacional del centro de gravedad (cg) del UAV

en el referencial inercial. La velocidad angular del UAV expresada en el referencial

del cuerpo es: !B = [p; q; r]T . El vector de la fuerza de gravedad expresado en el

referencial inercial I es: GI = [0; 0;�g]T , y expresado en el referencial del cuerpo es:

GB =
�
R1B!I

��1
GI .

Para la dinámica rotacional se de�ne de manera similar un vector generalizado

de pares expresado en el referencial del cuerpo: �B =
�
�BA + �

B
M + �

B
D + �

B
G

�
; donde

�A es el vector de pares generados por las fuerzas aerodinámicas, �M es el vector de

pares generados por los motores , �D es el vector de pares de arrastre (D) los cuales

son contrarios al movimiento de las hélices y �G es el vector de pares giroscópicos.

Para llevar las fuerzas y los pares de un referencial a otro se de�nen las siguientes

matrices de rotación. Se toma por convención que los ángulos abriendo en sentido

anti-horario serán positivos y en sentido horario son negativos.

Primeramente se de�ne la matriz de rotación R1I!B para ir del referencial inercial

(I) al referencial del cuerpo (B). Utilizando la rotación roll, pitch, yaw (�; �;  ), se

tiene:

R1I!B =

0BBB@
c�c c�s + c s�s� s�s � c�c s�

�c�s c�c � s�s�s c s� + c�s�s 

s� �c�s� c�c�

1CCCA (2.1)
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con sa = sin(a) y ca = cos(a).

Para llevar las fuerzas aerodinámicas al referencial del cuerpo son necesarias dos

rotaciones por tanto la composición de dos matrices. La primera R2A!S lleva las

fuerzas aerodinámicas del referencial aerodinámico (A) al referencial de estabilidad

(S):

R2A!S =

0BBB@
c� �s� 0

s� c� 0

0 0 1

1CCCA (2.2)

La segunda R3S!B lleva las fuerzas del referencial de estabilidad (S) al referencial

del cuerpo (B):

R3S!B =

0BBB@
c� 0 �s�
0 1 0

s� 0 c�

1CCCA (2.3)

La composición de ambas matrices lleva las fuerzas aerodinámicas del referencial

aerodinámico al referencial del cuerpo, entonces R4A!B = R3S!BR2A!S de lo que:

R4A!B =

0BBB@
c� 0 �s�
0 1 0

s� 0 c�

1CCCA
0BBB@

c� �s� 0

s� c� 0

0 0 1

1CCCA
)

R4A!B =

0BBB@
c�c� �c�s� �s�
s� c� 0

c�s� �s�s� c�

1CCCA (2.4)
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Donde � y � son los ángulos de ataque y derrape del UAV respectivamente,

descrito previamente.

Para llevar las fuerzas de los motores frontales al referencial del cuerpo se de�ne

la matriz:

R5M!B =

0BBB@
c� 0 �s�
0 1 0

s� 0 c�

1CCCA (2.5)

donde � es el ángulo de movimiento de los motores delanteros relativo al referen-

cial B.

En el caso del timón, la fuerza generada por éste no se ve afectada por el ángulo

de ataque ya que esta se representa paralela al eje yB, pero si se afecta por el ángulo

de derrape � que en este caso actúa como el al ángulo de ataque. Por lo que para

llevar las fuerzas aerodinámicas generadas en el timón hacia el cuerpo se de�ne la

matriz:

R6A!B =

0BBB@
c� s� 0

�s� c� 0

0 0 1

1CCCA (2.6)

El tensor de inercia del UAV respecto a los ejes del referencial del cuerpo se de�ne

por:

IB =

0BBB@
IxB �IxByB �IxBzB

�IyBxB IyB �IyBzB

�IzBxB �IzByB IzB

1CCCA
donde:
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IxB =

Z
m

(y2 + z2)dm;

IyB =

Z
m

(x2 + z2)dm;

IzB =

Z
m

(y2 + x2)dm

De�nen los momentos principales de inercia respecto a los ejes del referencial del

cuerpo, y:

IxByB = IyBxB =

Z
m

(yx)dm

IyBzB = IzByB =

Z
m

(yz)dm

IzBxB = IxBzB =

Z
m

(xz)dm

De�ne los productos de inercia respecto a planos formados por los ejes del ref-

erencial del cuerpo. Se considera la simetría del cuerpo del UAV respecto el eje xB,

de lo cual, todos los productos de inercia respecto a éste eje son cero y además para

simpli�car los cálculos se omiten los productos de inercia restantes por considerarse

de un valor muy pequeño, en comparación con los momentos de inercia principales.

Se tiene entonces, una matriz de inercia diagonal, que toma en cuenta solo la con-

tribución de los momentos de inercia sobre los ejes principales. Omitiendo los índices

por facilidad, el tensor de inercia queda de�nido como:

I =

0BBB@
Ix 0 0

0 Iy 0

0 0 Iz

1CCCA (2.7)
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Más adelante se puede retomar este último apartado e investigar el peso de esta

simpli�cación en el desarrollo de este trabajo.

2.1.3. Aspectos aerodinámicos

Las fuerzas aerodinámicas de levantamiento (L) y arrastre (D) se de�nen como

[21], [24]:

L =
1

2
�SCL (VR)

2 (2.8)

D =
1

2
�SCD (VR)

2 (2.9)

También se genera en el ala principal un momento (�ac) de�nido por [21]:

�ac =
1

2
�S�cCm (VR)

2 (2.10)

Se toma por convención que dichas fuerzas aparecen a un cuarto de la cuerda del

ala tomando como inicio el borde de ataque de la misma. Se tiene además que � es

la densidad del aire, VR es la velocidad relativa del aire, S es la área super�cial, es

la longitud media de la cuerda del ala principal. Los coe�cientes aerodinámicos de

levantamiento CL, de arrastre CD y de momento Cm, están de�nidos por [21]:

CL =
@ (CL)

@�
� (2.11)

CD = CDm��n +KC2L (2.12)

Cm =
@ (Cm)

@�
� (2.13)
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Donde las razones de cambio @(CL)
@�

y @(Cm)
@�

están en función del per�l aerod-

inámico utilizado. En vuelo horizontal normalmente se toma la parte lineal de dichos

parámetros (pendiente de la recta) para ángulos de ataque "pequeños".

La constante K depende de las condiciones físicas de las super�cies, de la potencia

de los motores y del régimen de velocidad del UAV (número de Reynolds).

En general en el presente trabajo solo se tomará en cuenta la dependencia del

ángulo de ataque contra coe�cientes aerodinámicos, a �n de simpli�car el análi-

sis subsecuente, pero se debe mencionar que dichos coe�cientes dependen también

del número de Reynolds (dependencia implícita de la velocidad). Más adelante se

abordará dicha problemática de forma detallada cuando se trate el problema de la

transición.

Para la velocidad relativa del aire, se de�ne primeramente un vector de velocidad

del viento en el referencial inercial, omitiendo el superíndice:

Vwind =

26664
Vwindx

Vwindy

Vwindz

37775 (2.14)

Se tiene entonces que la velocidad del (cg) del UAV en el referencial inercial
�
V I
�
,

tomando en cuenta la componente del viento y la velocidad del (cg) del UAV en el

referencial del cuerpo
�
V B
�
está de�nida por [21]:

V I = R1B!IV B + Vwind (2.15)

Tomando la velocidad relativa del aire (VR) igual y de sentido contrario a la

velocidad del (cg) del UAV en el referencial inercial
�
V I
�
:

VR = �V I (2.16)
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En lo siguiente se utilizará la siguiente nomenclatura para los subíndices de los

elemento aerodinámico: Para lo referente al cuerpo y el ala principal tratados como un

�todo�se utilizará (wb), para la cola se utilizará (t), para el elevador se utilizará (e),

para los alerones (a1; a2) y para el timón (r). La designación obedece a la necesidad

ser consistente con la mayoría de la literatura que utiliza siglas del idioma inglés

Por el momento los fenómenos aerodinámicos de las hélices respecto al cambio

del ángulo de ataque del UAV no se consideran en detalle. Más adelante en el estudio

de la transición se volverá sobre este tema. Entonces se de�ne la fuerza de empuje

de los motores:

FMi = Ki!i (2.17)

Donde Ki es una constante que incluye los aspectos físicos de las hélices (ángulo

de ataque, diámetro, forma, etc.) y !i es la velocidad angular de cada motor.

Además se tiene para cada motor un par de arrastre el cual es contrario al

movimiento de rotación de la hélice siendo proporcional a la velocidad angular del

motor (!i) y a una constante que incluye los aspectos físicos de las hélices (KDi) de

lo se de�ne cada par como:

�DMi = KDi!i (2.18)

2.1.4. Construcción del modelo

Tomando las ecuaciones del modelo matemático generalizado para un cuerpo

rígido [21], [23] , [26] expresadas en el referencial del cuerpo, se tiene para la dinámica

traslacional y rotacional respectivamente:
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m _V B +mV B � !B = FB +mGB (2.19)

I _!B + I!B � !B = �B (2.20)

Dinámica Traslacional

Reescribiendo (2.19) en el referencial inercial:

m _V I =
�
R1I!B

��1
FB +mGI (2.21)

Desarrollando (2.21):

m

26664
�x

�y

�z

37775 =
0BBB@

c�c �c�s s�

c�s + c s�s� c�c � s�s�s �c�s�
s�s � c�c s� c s� + c�s�s c�c�

1CCCA
26664
FB
x

FB
y

FB
z

37775+m

26664
0

0

�g

37775
(2.22)

Reescribiendo (2.22) en sus componentes rectangulares:

m�x = FB
x (c�c )� FB

y (c�s ) + FB
z (s�) (2.23)

m�y = FB
x (c�s + s�s�c ) + FB

y (c�c � s�s�s )� FB
z (s�c�) (2.24)

m�z = FB
x (s�s � c s�c�) + FB

y (s�c + c�s�s ) + FB
z (c�c�)�mg (2.25)

Para desarrollar los vectores generalizados de fuerzas FB
i en cada eje, se usara la

�gura 2.4 donde se muestra de manera esquemática las fuerzas que actúan sobre el

UAV.

El vector generalizado de fuerzas está expresado por:
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Figura 2.4: Fuerzas actuando sobre el UAV

FB =
h
FB
x FB

y FB
z

iT
=
�
FB
A + FB

M

�T
: (2.26)

Desarrollando el vector generalizado de fuerza de los motores en el referencial del

cuerpo:

FB
M =

�
R5M!BFM

M1 +R5M!BFM
M2 + FB

M3 + FB
M4

�T
(2.27)

Las fuerzas de los motores frontalesM1 yM2 se debe llevar del referencial móvil

al referencial del cuerpo por medio de la matriz R5M!B , por otro lado las fuerzas de

los motoresM3 yM4 se encuentran en el referencial del cuerpo; desarrollando(2.27):
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FB
M =

0BBB@
c� 0 �s�
0 1 0

s� 0 c�

1CCCA
26664

0

0

FM1

37775

+

0BBB@
c� 0 �s�
0 1 0

s� 0 c�

1CCCA
26664

0

0

FM2

37775+
26664

0

0

FM3

37775+
26664

0

0

FM4

37775 (2.28)

)

FB
M =

26664
�FM1s� � FM2s�

0

FM1c� + FM2c� + FM3 + FM4

37775 (2.29)

Se de�ne el vector generalizado de fuerzas aerodinámicas en el referencial del

cuerpo:

FB
A = [R4

A!BF S
Awb +R4A!BF S

At +R6A!BF S
Ar] (2.30)

La fuerza del ala principal y el cuerpo (wb) y de la cola (t) se llevan del referencial

de estabilidad al del cuerpo por medio de la matriz R4A!B y la fuerza del timón (r)

por medio de la matriz R6A!B.

Antes de continuar es conveniente establecer una convención arbitraria para las

fuerzas aerodinámicas:

1. Las fuerzas aerodinámicas del ala principal y el cuerpo del UAV se consideran

como un solo elemento. En este trabajo en particular, se omite el efecto del

cuerpo y se trabaja únicamente con los efectos del ala principal. La fuerza

aerodinámica resultante se dividen en dos fuerzas: una izquierda y una derecha
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debido a la in�uencia de la de�exión de los alerones que afecta de manera

contraría en cada lado.

2. La fuerzas aerodinámicas del conjunto ala principal-cuerpo y de la cola, se ven

afectados por los mismo ángulo de ataque y de derrape, pues no se consideran

por el momento el efecto del �ujo turbulento detrás del ala principal que afecta

a la cola.

3. Se tomará el arrastre (D) de todos los elementos con signo negativo, pues

siempre aparece en dirección contraria al movimiento.

4. En lo que respecta al levantamiento (L) el signo depende del signo del ángulo

de ataque. Así para el levantamiento del ala/cuerpo (Lwb) y el levantamiento

de la cola (Lt) el signo de la fuerza será el mismo que el del ángulo �.

5. La dependencia de las fuerzas debido a las de�exiones será expresada por medio

de los paréntesis aplicando la misma terminología para el ángulo de ataque; por

ejemplo: L1wb(�; �a1) denota la dependencia de la fuerza de levantamiento del

lado derecho del ala-cuerpo respecto del ángulo de ataque y de la de�exión del

alerón derecho.

Tomando en cuenta todas las consideraciones anteriores, desarrollando (2.30):



34 Capítulo 2. Modelo matemático del UAV

FB
A =

0BBB@
c�c� �c�s� �s�
s� c� 0

c�s� �s�s� c�

1CCCA
26664
� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e))

0

Lwb1(�; �a1) + Lwb2(�; �a2) + Lt(�; �e)

37775

+

0BBB@
c� s� 0

�s� c� 0

0 0 1

1CCCA
26664
�Dr(�; �r)

�Lr(�; �r)

0

37775 (2.31)

)

FB
A =

26666666666666664

�c�c� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e))� s�(Lwb1(�; �a1) + Lwb2(�; �a2)

+Lt(�; �e))� c�Dr(�; �r)� s�Lr(�; �r)

�s� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e)) + s�Dr(�; �r)� c�Lr(�; �r)

�c�s� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e)) + c�(Lwb1(�; �a1) + Lwb2(�; �a2)

+Lt(�; �e))

37777777777777775
(2.32)

Sustituyendo (2.32) y (2.29) en (2.26) y escribiendola en sus componentes rec-

tangulares:
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FB
x = �c�c� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e))� s�(Lwb1(�; �a1) + Lwb2(�; �a2)

+Lt(�; �e))� c�Dr(�; �r)� s�Lr(�; �r) + FM1s� + FM2s� (2.33)

FB
y = �s� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e)) + s�Dr(�; �r)� c�Lr(�; �r) (2.34)

FB
z = �c�s� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e)) + c�(Lwb1(�; �a1) + Lwb2(�; �a2)

+Lt(�; �e)) + FM1c� + FM2c� + FM3 + FM4 (2.35)

Estas son las resultantes de las fuerzas aerodinámicas en los tres ejes del refer-

encial del cuerpo. Finalmente sustituyendo (2.33), (2.34) y (2.35) en (2.23), (2.24) y

(2.25), se tiene la dinámica traslacional del UAV de forma explícita:

m�x = (c�c ) (�c�c� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e))� s�(Lwb1(�; �a1)

+Lwb2(�; �a2) + Lt(�; �e))� c�Dr(�; �r)� s�Lr(�; �r) + FM1s� + FM2s�)

� (c�s ) (�s� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e)) + s�Dr(�; �r) (2.36)

�c�Lr(�; �r)) + (s�) (�c�s� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e))

+c�(Lwb1(�; �a1) + Lwb2(�; �a2) + Lt(�; �e)) + FM1c� + FM2c� + FM3 + FM4)
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m�y = (c�s + s�s�c ) (�c�c� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e))� s�(Lwb1(�; �a1)

+Lwb2(�; �a2) + Lt(�; �e))� c�Dr(�; �r)� s�Lr(�; �r) + FM1s� + FM2s�)

+ (c�c � s�s�s ) (�s� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e)) + s�Dr(�; �r)

�c�Lr(�; �r))� (s�c�) (�c�s� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e)) (2.37)

+c�(Lwb1(�; �a1) + Lwb2(�; �a2) + Lt(�; �e)) + FM1c� + FM2c� + FM3 + FM4)

m�z = (s�s � c�s�c ) (�c�c� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e))� s�(Lwb1(�; �a1)

+Lwb2(�; �a2) + Lt(�; �e))� c�Dr(�; �r)� s�Lr(�; �r) + FM1s� + FM2s�)

+ (s�c + c�s�s ) (�s� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e)) + s�Dr(�; �r)

�c�Lr(�; �r)) + (c�c�) (�c�s� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e)) (2.38)

+c�(Lwb1(�; �a1) + Lwb2(�; �a2) + Lt(�; �e)) + FM1c� + FM2c� + FM3 + FM4)�mg

Dinámica Rotacional

Tomando (2.20) se tiene la dinámica rotacional del UAV expresada en el referen-

cial del cuerpo:

I _!B + I!B � !B = �B (2.39)

Expresando la velocidad angular !B en función de los ángulos de Euler [1], [21],

[23]:

!B = R _q2 (2.40)

con:
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_q2 =
h
_�; _�; _ 

iT
(2.41)

y de la rotación utilizada en se tiene:

R =

0BBB@
c c� s 0

�s c� c 0

s� 0 1

1CCCA (2.42)

derivando (2.40):

_!B = _R _q2 +R�q2 (2.43)

despejando _! de (2.39):

_!B = I�1
�
�B �

�
I!B � !B

��
(2.44)

igualando (2.43) y (2.44):

_R _q2 +R�q2 = I�1
�
�B �

�
I!B � !B

��
(2.45)

Desarrollando el lado izquierdo de (2.45):



38 Capítulo 2. Modelo matemático del UAV

_R _q2 +R�q2 =

0BBB@
�s c� _ � c s� _� c _ 0

�c c� _ + s s� _� �s _ 0

c� _� 0 0

1CCCA
26664
_�

_�

_ 

37775+
0BBB@

c c� s 0

�s c� c 0

s� 0 1

1CCCA
26664
��

��

� 

37775
) (2.46)

_R _q2 +R�q2 =

26664
_�
�
�s c� _ � c s� _�

�
+ _�

�
c _ 

�
_�
�
�c c� _ + s s� _�

�
+ _�

�
�s _ 

�
_�
�
c� _�
�

37775+
26664

�� (c c�) + �� (s )

�� (�s c�) + �� (c )
��s� + � 

37775(2.47)
)

_R _q2 +R�q2 =

26664
��c c� + ��s � _� _�c s� � _� _ s c� + _� _ c 

���s c� + ��c + _� _�s s� � _� _ c c� � _� _ s 
��s� + � + _� _�c�

37775 (2.48)

Desarrollando el lado derecho de (2.45) y tomando el tensor de inercia diagonal

como ya previamente se considero:

I�1
�
�B �

�
I!B � !B

��
= I�1

0BBB@�B � (I)
26664

c c� _�+ s _�

�s c� _�+ c _�

s� _�+ _ 

37775�
26664

c c� _�+ s _�

�s c� _�+ c _�

s� _�+ _ 

37775
1CCCA(2.49)

)

I�1
�
�B �

�
I!B � !B

��
= I�1

0BBB@
26664
�Bx

�By

�Bz

37775�
26664

(�s c� _�+ c _�)(s� _�+ _ ) (Iy � Iz)

(c c� _�+ s _�)(s� _�+ _ ) (Iz � Ix)

(c c� _�+ s _�)(�s c� _�+ c _�) (Ix � Iy)

37775
1CCCA

) (2.50)

I�1
�
�B �

�
I!B � !B

��
=

26664
1
Ix

�
�Bx � (�s c� _�+ c _�)(s� _�+ _ ) (Iy � Iz)

�
1
Iy

�
�By � (c c� _�+ s _�)(s� _�+ _ ) (Iz � Ix)

�
1
Iz

�
�Bz � (c c� _�+ s _�)(�s c� _�+ c _�) (Ix � Iy)

�
37775 (2.51)
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sustituyendo (2.48) y (2.51) en (2.45):

26664
��c c� + ��s � _� _�c s� � _� _ s c� + _� _ c 

���s c� + ��c + _� _�s s� � _� _ c c� � _� _ s 
��s� + � + _� _�c�

37775

=

26664
1
Ix

�
�Bx � (�s c� _�+ c _�)(s� _�+ _ ) (Iy � Iz)

�
1
Iy

�
�By � (c c� _�+ s _�)(s� _�+ _ ) (Iz � Ix)

�
1
Iz

�
�Bz � (c c� _�+ s _�)(�s c� _�+ c _�) (Ix � Iy)

�
37775 (2.52)

Finalmente despejando para �q2 =
�
��; ��; � 

�
:

�� =
1

c c�
[���s + _� _�c s� + _� _ s c� � _� _ c 

+
1

Ix

�
�Bx � (�s c� _�+ c _�)(s� _�+ _ ) (Iy � Iz)

�
] (2.53)

�� =
1

c 
[��s c� � _� _�s s� + _� _ c c� + _� _ s 

+
1

Iy

�
�By � (c c� _�+ s _�)(s� _�+ _ ) (Iz � Ix)

�
] (2.54)

� = ���s� � _� _�c� +
1

Iz

�
�Bz � (c c� _�+ s _�)(�s c� _�+ c _�) (Ix � Iy)

�
(2.55)

Las ecuaciones (2.53)-(2.55) expresan la dinámica rotacional del UAV en función

de los ángulos de Euler.

Para desarrollar los vectores generalizados de pares �Bi en cada eje del referencial

del cuerpo, se usara la �gura 2.5 donde se muestra de manera esquemática las distan-

cias a las cuales actúan las fuerzas sobre el UAV y se toman en cuenta las siguientes

consideraciones:

1. Por facilidad se supone que el centro de gravedad (cg) coincide con el

centro aerodinámico (ca) del ala principal, con lo cual simpli�cará mucho
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los cálculos al eliminar ciertos pares debidos a las fuerzas aerodinámicas

del ala. Dicha consideración tiene sentido, ya que en la práctica es posible

realizar dicha coincidencia en el prototipo.

2. Se utilizará la convención de la mano derecha para el signo de los pares.

Figura 2.5: Distancias de las fuerzas actuando en el UAV

Se de�ne el vector generalizado de pares:

�B =
h
�Bx �By �Bz

iT
=
�
�BM + �

B
A + �

B
D + �

B
G

�T
: (2.56)

Se de�ne el vector de pares debidos a las fuerzas de los motores en el referencial

del cuerpo:

�BM = [dM1]�
�
R5M!BFM

M1

�
+ [dM2]�

�
R5M!BFM

M2

�
+ [dM3]�

�
FB
M3

�
+ [dM4]�

�
FB
M4

�
(2.57)
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Las distancias serán expresadas en el referencial del cuerpo por tanto no se ven

afectadas por ninguna matriz de rotación. Por otro lado las fuerzas de los motores

M1 yM2 se deben llevar del referencial móvil al referencial del cuerpo por medio de

la matriz R5M!B la fuerzas de los motores M3 y M4 ya están en el referencial del

cuerpo. Se de�ne dMi
es la distancia al cg del UAV del i�esimo motor. De acuerdo

con la �gura 6:

)

�BM =

26664
xM1

yM1

0

37775�
26664
�s�FM1

0

c�FM1

37775+
26664

xM2

�yM2

0

37775�
26664
�s�FM2

0

c�FM2

37775

+

26664
�xM3

yM3

0

37775�
26664

0

0

FM3

37775+
26664
�xM4

�yM4

0

37775�
26664

0

0

FM4

37775 (2.58)

)

�BM =

26664
c�FM1yM1

�c�FM1xM1

s�FM1yM1

37775+
26664
�c�FM2yM2

�c�FM2xM2

�s�FM2yM2

37775+
26664
FM3yM3

FM3xM3

0

37775+
26664
�FM4yM4

FM4xM4

0

37775
) (2.59)

�BM =

26664
c� (yM1FM1 � yM2FM2) + yM3FM3 � yM4FM4

�c� (xM1FM1 + xM2FM2) + xM3FM3 + xM4FM4

s� (yM1FM1 � yM2FM2)

37775 (2.60)

De manera similar se de�ne el vector de pares debidos a las fuerzas aerodinámicas

expresados en el referencial del cuerpo:
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�BA = R4A!B�Bac + [dwb1]�
�
R4A!BF S

Awb1

�
+ [dwb2]�

�
R4A!BF S

Awb2

�
+ [dt]�

�
R4A!BF S

At

�
+ [dr]�

�
R6A!BF S

Ar

�
(2.61)

)

�BA =

0BBB@
c�c� �c�s� �s�
s� c� 0

c�s� �s�s� c�

1CCCA
26664

0

��ac
0

37775

+

26664
0

0

zwb1

37775�
26664
�s�Lwb1(�; �a1)� c�c�Dwb1(�; �a1)

�s�Dwb1(�; �a1)

c�Lwb1(�; �a1)� c�s�Dwb1(�; �a1)

37775

+

26664
0

0

zwb2

37775�
26664
�s�Lwb2(�; �a2)� c�c�Dwb2(�; �a2)

�s�Dwb2(�; �a2)

c�Lwb2(�; �a2)� c�s�Dwb2(�; �a2)

37775

+

26664
�xt
0

0

37775�
26664
�s�Lt(�; �e)� c�c�Dt(�; �e)

�s�Dt(�; �e)

c�Lt(�; �e)� c�s�Dt(�; �e)

37775

+

26664
�xr
0

zr

37775�
26664
�s�Lr(�; �r)� c�Dr(�; �r)

s�Dr(�; �r)� c�Lr(�; �r)

0

37775 (2.62)

)
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�BA =

26664
c�s��ac

�c��ac
s�s��ac

37775

+

26664
s�zwb1Dwb1(�; �a1)

�s�zwb1Lwb1(�; �a1)� c�c�zwb1Dwb1(�; �a1)

0

37775

+

26664
s�zwb2Dwb2(�; �a2)

�s�zwb2Lwb2(�; �a2)� c�c�zwb2Dwb2(�; �a2)

0

37775

+

26664
0

c�xtLt(�; �e)� c�s�xtDt(�; �e)

s�xtDt(�; �e)

37775

+

26664
c�zrLr(�; �r)� s�zrDr(�; �r)

�s�zrLr(�; �r)� c�zrDr(�; �r)

c�xrLr(�; �r)� s�xrDr(�; �r)

37775 (2.63)

Además como zwb1 = zwb2 = zwb )

�BA =

26666666666664

c�s��ac + s�zwb (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2)) + c�zrLr(�; �r)� s�zrDr(�; �r)

�c��ac � s�zwb (Lwb1(�; �a1) + Lwb2(�; �a2))� c�c�zwb (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2))

+c�xtLt(�; �e)� c�s�xtDt(�; �e)� s�zrLr(�; �r)� c�zrDr(�; �r)

s�s��ac + s�xtDt(�; �e) + c�xrLr(�; �r)� s�xrDr(�; �r)

37777777777775
(2.64)



44 Capítulo 2. Modelo matemático del UAV

Para los torques de arrastre �BD de los motores:

�BD =
�
R5M!B

� �
�MDM1

�
+
�
R5M!B

� �
�MDM2

�
+
�
�BDM3

�
+
�
�BDM4

�
(2.65)

)

�BD =

0BBB@
c� 0 �s�
0 1 0

s� 0 c�

1CCCA
26664

0

0

��MDM1

37775+
0BBB@

c� 0 �s�
0 1 0

s� 0 c�

1CCCA
26664

0

0

�MDM2

37775

+

26664
0

0

�DM3

37775+
26664

0

0

��DM4

37775 (2.66)

)

�BD =

26664
s��DM1

0

�c��DM1

37775+
26664
�s��DM2

0

c��DM2

37775+
26664

0

0

�DM3

37775+
26664

0

0

��DM4

37775 (2.67)

)

�BD =

26664
s� (�DM1 � �DM2)

0

c� (�DM2 � �DM1) + �DM3 � �DM4

37775 (2.68)

Para los torques giroscopicos �BG solo se toma en cuenta solo los efectos de los

motores delanteros al pivotear:

�BG =
�
!B �

��
R5M!B

�
(IHelice)

�
!MM1

���
+
�
!B �

��
R5M!B

�
(IHelice)

�
!MM2

���
(2.69)
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Donde IHelice es el tensor de inercia de la hélice, que en este caso solo se toma la

componente respecto al eje z del referencial móvil (zM). !MM1 es la velocidad angular

del motor:

�BG =

26664
c c� _�+ s _�

�s c� _�+ c _�

s� _�+ _ 

37775�
0BBB@

c� 0 �s�
0 1 0

s� 0 c�

1CCCA
0BBB@
0 0 0

0 0 0

0 0 IzM

1CCCA
26664

0

0

�!MM1

37775

+

26664
c c� _�+ s _�

�s c� _�+ c _�

s� _�+ _ 

37775�
0BBB@

c� 0 �s�
0 1 0

s� 0 c�

1CCCA
0BBB@
0 0 0

0 0 0

0 0 IzM

1CCCA
26664

0

0

!MM2

37775
) (2.70)

�BG =

26664
c c� _�+ s _�

�s c� _�+ c _�

s� _�+ _ 

37775�
26664

s�IzM!M1

0

�c�IzM!M1

37775+
26664

c c� _�+ s _�

�s c� _�+ c _�

s� _�+ _ 

37775�
26664
�s�IzM!M2

0

c�IzM!M2

37775
) (2.71)

�BG =

26664
�c�(�s c� _�+ c _�)!M1IzM

c�(c c� _�+ s _�)!M1IzM + s�(s� _�+ _ )!M1IzM

�s�(�s c� _�+ c _�)!M1IzM

37775

+

26664
c�(�s c� _�+ c _�)!M2IzM

�c�(c c� _�+ s _�)!M2IzM � s�(s� _�+ _ )!M2IzM

s�(�s c� _�+ c _�)!M2IzM

37775 (2.72)

)

�BG =

26664
c�(�s c� _�+ c _�)IzM (!M2 � !M1)

c�(c c� _�+ s _�)IzM (!M1 � !M2) + s�(s� _�+ _ )IzM (!M1 � !M2)

s�(�s c� _�+ c _�)IzM (!M2 � !M1)

37775 (2.73)

Sustituyendo (2.60), (2.64), (2.68) y (2.73) en sus componentes rectangulares:
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�Bx = c� (yM1FM1 � yM2FM2) + yM3FM3 � yM4FM4 + c�s��ac

+s�zwb(Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2)) + c�zrLr(�; �r)

�s�zrDr(�; �r) + s� (�DM1 � �DM2)

+c�(�s c� _�+ c _�)IzM (!M2 � !M1)

(2.74)

�By = �c� (xM1FM1 + x2M2F2M2) + xM3FM3 + xM4FM4 � c��ac

�s�zwb (Lwb1(�; �a1) + Lwb2(�; �a2))� c�c�zwb(Dwb1(�; �a1)

+Dwb2(�; �a2)) + c�xtLt(�; �e)� c�s�xtDt(�; �e)� s�zrLr(�; �r)

�c�zrDr(�; �r) + c�pIzM (!M1 � !M2) + s�rIzM (!M1 � !M2) (2.75)

�Bz = s� (yM1FM1 � yM2FM2) + s�s��ac + s�xtDt(�; �e)

+c�xrLr(�; �r)� s�xrDr(�; �r) + c� (�DM2 � �DM1)

+�DM3 � �DM4 + s�(�s c� _�+ c _�)IzM (!M2 � !M1) (2.76)

Finalmente sustituyendo (2.74), (2.75) y (2.76) en (2.53), (2.54) y (2.55), se tiene

la dinámica rotacional del UAV de forma explícita:
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�� =
1

c c�

�
���s + _� _�c s� + _� _ s c� � _� _ c 

�
+

1

Ixc c�
(c� (yM1FM1 � y2MF2M) + y3MF3M � y4MF4M + c�s��ac

+s�zwb(Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2)) + c�zrLr(�; �r)� s�zrDr(�; �r)

+s� (�DM1 � �DM2) + c�(�s c� _�+ c _�)IzM (!M2 � !M1)

�(�s c� _�+ c _�)(s� _�+ _ ) (Iy � Iz)) (2.77)

�� =
1

c 

�
��s c� � _� _�s s� + _� _ c c� + _� _ s 

�
+

1

Iyc 
(�c� (xM1FM1 + x2MF2M)

+x3MF3M + x4MF4M � c��ac � s�zwb (Lwb1(�; �a1) + Lwb2(�; �a2))

�c�c�zwb(Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2)) + c�xtLt(�; �e)� c�s�xtDt(�; �e)

�s�zrLr(�; �r)� c�zrDr(�; �r) + c�(c c� _�+ s _�)IzM (!M1 � !M2)

+s�(s� _�+ _ )IzM (!M1 � !M2)� (c c� _�+ s _�)(s� _�+ _ ) (Iz � Ix)) (2.78)

� = ���s� � _� _�c� +
1

Iz
(s� (yM1FM1 � y2MF2M) + s�s��ac + s�xtDt(�; �e)

+c�xrLr(�; �r)� s�xrDr(�; �r) + c� (�DM2 � �DM1) + �DM3 � �DM4

+s�(�s c� _�+ c _�)IzM (!M2 � !M1)

�(c c� _�+ s _�)(�s c� _�+ c _�) (Ix � Iy)) (2.79)

Hasta aquí se tiene el modelo dinámico completo del UAV en las ecuaciones:(2.36),

(2.37), (2.38) dinámica traslacional y (2.77), (2.78), (2.79) dinámica rotacional. El

motivo de expresar de manera explícita dichas ecuaciones obedece al deseo de mostrar

la complejidad de dicho modelado debido a los efectos aerodinámicos del mismo.

En la mayoría de los trabajos citados anteriormente, no se expresa de esta manera

el modelado pero uno de los objetivos de este trabajo es tener un modelo lo más
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completo posible del UAV. En el siguiente capítulo se analizará el caso particular de

la dinámica de despegue vertical y de la ley de control utilizada.



Capítulo 3

Control del UAV

�Por algoritmo de control se entiende la metodología a seguir a �n de estabilizar

el sistema a controlar�. Existe un gran número de técnicas de control entre las que

podemos destacar: redes neuronales, �backstteping�, saturaciones separadas, satura-

ciones anidadas, modos deslizantes, etc. El uso de cada una de estas depende de las

características físicas del sistema y de las posibilidades de ejecución de las mismas

dependiendo del tipo de procesador utilizado.

Para justi�car la elección de una técnica de control en particular es necesario

primeramente de�nir en el presente trabajo las diferentes etapas de operación del

UAV. En la �gura 3.1 se muestran las siguientes etapas: 1) el despegue, 2) el ater-

rizaje, 3) el vuelo en sustentación o en adelante simplemente sustentación, etapa en

la cual los cuatro motores se encuentran en posición vertical, 4) la transición etapa

durante la cual el UAV pasa de la sustentación al vuelo horizontal y viceversa, lo

anterior por medio del pivoteo de los motores frontales y �nalmente 5) la etapa de

vuelo horizontal.

Hay que tener cuidado de no confundir las etapas de operación del UAV pre-

49
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viamente expuestas, con las dinámicas del mismo, las cuales son únicamente dos:

dinámica de helicóptero y dinámica de avión. Pues en cada etapa de operación el

UAV posé una de las dos dinámicas antes mencionadas. Se puede hacer notar que la

transición podría considerarse como una tercera dinámica, pero por el momento ésta

discusión se deja para después.

En el presente trabajo se estudiará solamente el control de las etapas de vuelo

en sustentación y de transición. Sin embargo, más adelante se verá la aplicación en

simulación, de la ley de control propuesta para el vuelo en sustentación, al despegue.

Figura 3.1: Etapas de operación del UAV

Primeramente para la etapa de vuelo en sustentación se trabajará con la ley

de control de saturaciones separadas. El UAV en sustentación exhibe un compor-

tamiento similar al de un cuadrirrotor. Y ésta ley de control ha mostrado un buen

desempeño con este tipo de vehículos, tal como se reporta en trabajos previamente

citados en la sección 1.1. Esta ley de control al ser acotada, resulta muy recomend-

able en la implementación sobre un prototipo real, el cual se encuentra acotado por
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sus limitaciones físicas (potencia máxima de los motores, de la pila, de la electrónica,

etc.). La implementación de dicha ley de control resulta sencilla desde el punto de

vista de programación y en este caso en especial, la central inercial brinda las en-

tradas necesarias para dicha implementación. De hecho al analizar la simpli�cación

del modelo matemático general del UAV para la dinámica de sustentación la posibili-

dad de adquirir las entradas de la central inercial permitirá un importante cambio de

variable que simpli�que dicho modelo. Por lo tanto esta sencillez en la adquisición de

datos hace posible la utilización de procesadores de bajo costo y programación rela-

tivamente sencilla, aunque, de limitadas características técnicas lo cual si no resulta

ideal por el lado tecnológico, si lo es por el lado económico.

Se trabajará sobre el modelo matemático desarrollado previamente, para después

proponer una ley de control y validarla por medio de simulación numérica en el

modelo completo.

3.1. Dinámica de vuelo en sustentación

En el capítulo anterior se obtuvo un modelo matemático completo para las

dinámicas traslacional y rotacional del UAV. En este punto se analizan algunas cues-

tiones técnicas de dicha etapa de operación para ayudar a simpli�car el análisis.

3.1.1. Consideraciones aerodinámicas

Cuando el UAV se encuentra en vuelo en suspensión, se pueden hacer las suposi-

ciones siguientes:

1. Se desprecian los desplazamiento en las direcciones (x; y) por ser mínimos en

comparación con el desplazamiento en la dirección (z). De lo anterior se con-
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sidera nula la velocidad relativa del aire VR = 0 con lo cual las fuerzas aerod-

inámicas no existen. Para una primera aproximación esta suposición resulta

valida, más adelante se analizará la dimensión de ésta.

2. Al no existir velocidad relativa del viento, el ángulo de ataque y el ángulo de

derrape son cero � = 0, � = 0.

3. Los desplazamientos en (z) no generan fuerzas aerodinámicas solamente fuerzas

de arrastre debido al movimiento del ala en el viento. Estas fuerzas pueden ser

consideradas como �arrastres parásitos�, sin embargo por el momento no se

consideran.

4. Los ángulos de la dinámica rotacional (�; �;  ) se consideran dentro de cierto

rango de movimiento lo su�cientemente pequeño tal que se cumple: cos(A) �

1; sin(A) � A y tan(A) � A.

5. En vuelo en suspensión, los motores delanteros no se mueven y su ángulo de

desplazamiento es � = 90 de lo cual cos(�) = 1; sin(�) = 0

3.1.2. Dinámica traslacional

Se aplican las suposiciones anteriores (exceptuando la cuarta) a la dinámica

traslacional de�nida por (2.36), (2.37) y (2.38) de lo cual se obtiene:

m�x = s�(FM1 + FM2 + FM3 + FM4) (3.1)

m�y = �s�c�(FM1 + FM2 + FM3 + FM4) (3.2)

m�z = c�c�(FM1 + FM2 + FM3 + FM4)�mg (3.3)
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Las ecuaciones (3.1) - (3.3) describen la dinámica traslacional del UAV en modo

de vuelo en suspensión, la cual se va asemejando cada vez más a la de un cuadrirrotor.

Tomando en cuenta la cuarta consideración no incluida hasta el momento, se llega

a:

m�x = �(FM1 + FM2 + FM3 + FM4) (3.4)

m�y = ��(FM1 + FM2 + FM3 + FM4) (3.5)

m�z = (FM1 + FM2 + FM3 + FM4)�mg (3.6)

Finalmente las ecuaciones (3.4) - (3.6) describen la dinámica traslacional del

UAV y coinciden estas con las ecuaciones de traslación de un cuadrirrotor tal como

se reportan en [1].

3.1.3. Dinámica rotacional

De igual forma que en la dinámica traslacional, se aplican las suposiciones ante-

riores (exceptuando la cuarta) a las ecuaciones (2.77), (2.78) y (2.79) de lo que se

obtiene:
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�� =
1

c c�

�
���s + _� _�c s� + _� _ s c� � _� _ c 

�
+

1

Ixc c�
(yM1FM1 � y2MF2M

+y3MF3M � y4MF4M + (�s c� _�+ c _�)IzM (!M2 � !M1)

�(�s c� _�+ c _�)(s� _�+ _ ) (Iy � Iz)) (3.7)

�� =
1

c 

�
��s c� � _� _�s s� + _� _ c c� + _� _ s 

�
+

1

Iyc 
(�xM1FM1 � x2MF2M

+x3MF3M + x4MF4M + (c c� _�+ s _�)IzM (!M1 � !M2)

�(c c� _�+ s _�)(s� _�+ _ ) (Iz � Ix)) (3.8)

� = ���s� � _� _�c� +
1

Iz
(�DM2 � �DM1 + �DM3 � �DM4

�(c c� _�+ s _�)(�s c� _�+ c _�) (Ix � Iy)) (3.9)

Tomando en cuenta la cuarta consideración y además considerando que las ve-

locidades angulares de los motores delanteros son iguales !M1 = !M2:

�� = ��� + _� _�� + _� _  � _� _ � 1

Ix

�
(�s c� _�+ c _�)(s� _�+ _ ) (Iy � Iz)

�
+
1

Ix
(yM1FM1 � y2MF2M + y3MF3M � y4MF4M) (3.10)

�� = �� � _� _� � + _� _ + _� _  � 1

Iy

�
(c c� _�+ s _�)(s� _�+ _ ) (Iz � Ix)

�
+
1

Iy
(�xM1FM1 � x2MF2M + x3MF3M + x4MF4M) (3.11)

� = ���� � _� _� � 1

Iz

�
(c c� _�+ s _�)(�s c� _�+ c _�) (Ix � Iy)

�
+
1

Iz
(�DM2 � �DM1 + �DM3 � �DM4) (3.12)

De (2.40), (2.41) y (2.42) se tiene:
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_ 
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1CCCA
26664
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37775 (3.13)

Aplicando la cuarta consideración:

26664
_�

_�

_ 

37775 =
26664

(c c� _�+ s _�)� (�s c� _�+ c _�) 

(c c� _�+ s _�) + (�s c� _�+ c _�)

�(c c� _�+ s _�)� + (�s c� _�+ c _�) � + (s� _�+ _ )

37775 (3.14)

Considerando que se tiene la capacidad de obtener los valores de (�; �;  ),
�
_�; _�; _ 

�
y
�
��; ��; � 

�
de la central inercial. Entonces se pueden eliminar los productos de estos.

Para realizar esta simpli�cación primeramente se de�nen las siguientes variables:

�� = yM1FM1 � y2MF2M + y3MF3M � y4MF4M (3.15)

� � = �xM1FM1 � x2MF2M + x3MF3M + x4MF4M (3.16)

� = �DM2 � �DM1 + �DM3 � �DM4 (3.17)

se sustituyen (3.15)-(3.17) en (3.10)-(3.12) y se obtiene:

Ix�� = Ix(��� + _� _�� + _� _  � _� _ )

�
�
(�s c� _�+ c _�)(s� _�+ _ ) (Iy � Iz)

�
+ �� (3.18)

Iy�� = Iy(�� � _� _� � + _� _ + _� _  )

�
�
(c c� _�+ s _�)(s� _�+ _ ) (Iz � Ix)

�
+ � � (3.19)

Iz � = Iz(���� � _� _�)

�
�
(c c� _�+ s _�)(�s c� _�+ c _�) (Ix � Iy)

�
+ � (3.20)
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ahora se de�nen las variables siguientes en función de los valores conocidos:

�̂� = �� � Ix(�� + _� _�� + _� _  � _� _ )

�
�
(�s c� _�+ c _�)(s� _�+ _ ) (Iy � Iz)

�
(3.21)

�̂ � = � � + Iy(�� � _� _� � + _� _ + _� _  )

�
�
(c c� _�+ s _�)(s� _�+ _ ) (Iz � Ix)

�
(3.22)

�̂ = � � Iz(��� � _� _�)

�
�
(c c� _�+ s _�)(�s c� _�+ c _�) (Ix � Iy)

�
(3.23)

sustituyendo (3.21)-(3.23) en (3.18)-(3.20) �nalmente se obtiene:

�� =
1

Ix
�̂� (3.24)

�� =
1

Iy
�̂ � (3.25)

� =
1

Iz
�̂ (3.26)

Las ecuaciones (3.24), (3.25) y (3.26) describen la dinámica rotacional del UAV

y corresponden a las ecuaciones de la dinámica de un cuadrirrotor [1].

Hasta aquí se tienen las ecuaciones simpli�cadas del UAV en vuelo en suspensión.

Y estas corresponden a las ecuaciones de un cuadrirrotor tal como se citan en trabajos

anteriores. Por lo anterior se justi�ca el hecho de trabajar el UAV en esta etapa de

operación como si de un cuadrirrotor se tratara. Pero se debe tener en cuenta que

las suposiciones hechas se encuentran dentro de ciertos límites los cuales no pueden

perderse de vista para hacer una valoración lo más objetiva posible de la ley de

control que se propondrá y del desempeño de la misma.
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3.2. Ley de control: vuelo en sustentación

Se toman las ecuaciones simpli�cadas (3.1)-(3.3) y (3.24)-(3.26) de la dinámica

del UAV en vuelo en sustentación y se de�ne la entrada de control:

u = FM1 + FM2 + FM3 + FM4 (3.27)

sustituyendo(3.27) en la dinámica previamente citada se obtiene:

m�x = s�u (3.28a)

m�y = �s�c�u (3.28b)

m�z = c�c�u�mg (3.28c)

�� =
1

Ix
�̂� (3.28d)

�� =
1

Iy
�̂ � (3.28e)

� =
1

Iz
�̂ (3.28f)

En adelante, el trabajo se desarrollará sobre las ecuaciones (3.28a)-(3.28f) que rep-

resentan la simpli�cación de la dinámica completa del UAV en vuelo en sustentación.

Estas ecuaciones son similares a las reportadas en trabajos de cuadrirrotores y esto

se debe a la naturaleza misma del vehículo, sin embargo, se insiste en no perder de

vista todas las suposiciones realizadas a �n de llegar a este punto.

3.2.1. Control de la dinámica de altitud (z) y zigzagueo ( ).

Primeramente se estabilizará la altitud del vehículo (posición en z ) y el zigzagueo

del mismo (ángulo de �yaw� ). Para lo cual se propone el control:
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u = m

�
zp + g

c�c�

�
(3.29)

donde:

zp = �Kz1 _z �Kz2z (3.30)

Sustituyendo (3.29) y (3.30) en (3.28c) se tiene:

�z = �Kz1 _z �Kz2z (3.31)

Siguiendo del criterio de Hurwitz, se seleccionan Kz1; Kz2 > 0 de tal forma que

exista un tiempo t1 tal que _t > t1 se tenga que zp ! 0, y la dinámica de z sea

estable.

De manera similar para la dinámica de zigzagueo se propone una entrada de

control:

�̂ = Iz p (3.32)

donde:

 p = �K 1
_ �K 2 (3.33)

Sustituyendo (3.32) y (3.33) en (3.28f) se tiene:

� = �K 1
_ �K 2 (3.34)

De igual forma K 1; K 2 > 0 son seleccionadas de tal forma que la dinámica de

 sea estable y entonces exista un tiempo t2 tal que _t > t2 se tiene que  p ! 0.

Sustituyendo la entrada de control (3.29) en (3.28a) y (3.28b) se tiene:
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�x =
tan �

cos�
(zp + g) (3.35a)

�y = � tan� (zp + g) (3.35b)

�� =
1

Ix
�̂� (3.35c)

�� =
1

Iy
�̂ � (3.35d)

Se supone que existe un tiempo t1 tal que _t > t1 se tiene que zp ! 0 por lo

que (zp + g) = g. Aplicando esto a las ecuaciones (3.35a) y (3.35b), de�niendo las

variables:

�̂� = u�Ix (3.36a)

�̂ � = u�Iy (3.36b)

y tomando en cuenta la suposición de que se trabaja con ángulos lo su�ciente-

mente pequeños tal que se cumple: cos(A) � 1; sin(A) � A y tan(A) � A. Se obtiene

�nalmente de (3.35a)-(3.35d):

�x = �g (3.37a)

�y = ��g (3.37b)

�� = u� (3.37c)

�� = u� (3.37d)

Las ecuaciones (3.37a) y (3.37d) describen la dinámica longitudinal del UAV

(posición en x y ángulo de �pitch��, es decir dinámica de cabeceo del vehículo).A su

vez, las ecuaciones (3.37b) y (3.37c) describen la dinámica lateral del UAV (posición
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en y y ángulo de �roll��, es decir dinámica de alabeo del vehículo). Como puede

observarse, las simpli�caciones realizadas permiten que las ecuaciones se encuentren

desacopladas por lo cual pueden trabajarse de manera independiente.

3.2.2. Control de la dinámica longitudinal (x; �).

Para comenzar se de�ne una función de saturación:

zn (e) =

8>>><>>>:
n e > n

e � n � e � n

�n e < �n

(3.38)

Se toman las ecuaciones (3.37a) y (3.37d) las cuales tienen la forma de un cuá-

druple integrador:

xiv = gu� (3.39)

Siguiendo el algoritmo trabajado en [26]. Se propone la ley de control de satura-

ciones separadas:

u� = �za (h1)�zb (h2)�zc (h3)�zd (h4) (3.40)

Con zn (hn) función de saturación, de�nida en (3.38). Y para mostrar que dicha

ley de control estabiliza el cuádruple integrador de (3.39), siguiendo el trabajo citado

[26], se de�nen las siguientes variables en función de las aceleraciones angulares y

lineales ( _�; _x) y de las posiciones correspondientes (�; x):
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h1 = _� (3.41)

h2 = _� + � (3.42)

h3 = _� + 2� +
1

g
_x (3.43)

h4 = _� + 3� +
3

g
_x+

1

g
x (3.44)

Se de�ne la función positiva:

V1 =
1

2
(h1)

2 (3.45)

derivando (3.45):

_V1 = h1 _h1 (3.46)

se tiene que:

_h1 = �� = u� (3.47)

por tanto:

_V1 = h1 [�za (h1)�zb (h2)�zc (h3)�zd (h4)] (3.48)

Prueba 1 Se debe analizar entonces, cuando se cumple que la derivada de la función

V1, es negativa. De (3.48) se tiene:

_V1 = �h1 [za (h1) +zb (h2) +zc (h3) +zd (h4)] (3.49)

Se cumple entonces que:
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_V1 < 0,

h1 < 0 y [za (h1) +zb (h2) +zc (h3) +zd (h4)] < 0

ó h1 < 0 y [za (h1) +zb (h2) +zc (h3) +zd (h4)] < 0

Se tienen dos casos. se trabajará con el primero. Se cumple que:

h1 < 0 y [za (h1) +zb (h2) +zc (h3) +zd (h4)] < 0

si:

h1 < 0 ) za (h1) < 0 (3.50)

entonces:

[za (h1) +zb (h2) +zc (h3) +zd (h4)] < 0

,

za (h1) < � (zb (h2) +zc (h3) +zd (h4))(3.51)

Por la forma como está de�nida la función de saturación se toma el caso más

crítico para los valores extremos, de lo cual (3.51) puede escribirse:

a < � (b+ c+ d) (3.52)

�nalmente tomando en cuenta (3.50) se tiene:

a > (b+ c+ d) (3.53)
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Se trabaja con el segundo caso. Se cumple:

h1 > 0 y [za (h1) +zb (h2) +zc (h3) +zd (h4)] > 0

si:

h1 > 0 ) za (h1) > 0 (3.54)

entonces:

[za (h1) +zb (h2) +zc (h3) +zd (h4)] > 0

,

za (h1) > � (zb (h2) +zc (h3) +zd (h4))(3.55)

Por la forma como está de�nida la función de saturación se toma el caso más

crítico para los valores extremos, de lo cual (3.55) puede escribirse:

a > � (b+ c+ d) (3.56)

�nalmente se tiene:

�a < (b+ c+ d) (3.57)

Concluyendo de (3.53) y (3.57) se tiene que: _V1 < 0, jaj > (b+ c+ d)

Retomando el análisis de la función V1. Si se tiene que la variable h1 tiende a un

valor alto y entonces:

jh1j > a
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pero a es tal que cumple el criterio:

jaj > (b+ c+ d)

entonces se tiene que:

_V1 < 0

y por la Teoría de Lyapunov se tiene que:

h1 ! 0

de lo cual se puede asegurar que existe un tiempo:

T1 tal que jh1j < a

y que:

_t > T1

se cumple que:

�za (h1) = �h1 (3.58)

Se dice entonces que la función se encuentra en la región lineal y que está acotada.

Se sigue entonces de (3.47) que:

_h1 = �h1 �zb (h2)�zc (h3)�zd (h4) (3.59)

Derivando (3.42):
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_h2 = �� + _� (3.60)

sustituyendo (3.47), (3.59) y (3.40) en (3.60):

_h2 = �zb (h2)�zc (h3)�zd (h4) (3.61)

Para h2 se de�ne la función positiva:

V2 =
1

2
(h2)

2 (3.62)

derivando (3.62):

_V2 = h2 _h2 (3.63)

sustituyendo (3.61) en (3.63) se tiene:

_V2 = h2 [zb (h2)�zc (h3)�zd (h4)] (3.64)

De igual manera que para V1, si se tiene que la variable h2 tiende a un valor alto

y entonces:

jh2j > b

pero b es tal que cumple el criterio:

jbj > (c+ d)

entonces se tiene que:

_V2 < 0
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y por la Teoría de Lyapunov se tiene que:

h2 ! 0

de lo cual se puede asegurar que existe un tiempo:

T2 tal que jh2j < b

y que:

_t > T2

se cumple que:

�zb (h2) = �h2 (3.65)

Se dice entonces que la función se encuentra en la región lineal y que está acotada.

De lo cual se sigue entonces de (3.59) que:

_h1 = �h1 � h2 �zc (h3)�zd (h4) (3.66)

Derivando (3.43):

_h3 = �� + 2_� +
1

g
�x = �� + (_�) + (_� +

1

g
�x) (3.67)

de (3.47) y sustituyendo (3.66) se tiene:

_h3 = �h1 � h2 �zc (h3)�zd (h4) + (_�) + (_� +
1

g
�x) (3.68)

sustituyendo (3.40) y (3.41) en 3.68:
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_h3 = �zc (h3)�zd (h4) (3.69)

Se de�ne para h3 la función positiva:

V3 =
1

2
(h3)

2 (3.70)

derivando (3.70):

_V3 = h3 _h3 (3.71)

sustituyendo (3.69), en (3.71) se tiene:

_V3 = h3 [�zc (h3)�zd (h4)] (3.72)

De igual manera que para V1 y V2, si se tiene que la variable h3 tiende a un valor

alto y entonces:

jh3j > c

pero c es tal que cumple el criterio:

jcj > d

entonces se tiene que:

_V3 < 0

y por la Teoría de Lyapunov se tiene que:

h3 ! 0
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de lo cual se puede asegurar que existe un tiempo:

T3 tal que jh3j < c

y que:

_t > T3

se cumple que:

�zc (h3) = �h3 (3.73)

Se dice entonces que la función se encuentra en la región lineal y que está acotada.

De lo cual se sigue entonces de (3.66) que:

_h1 = �h1 � h2 � h3 �zd (h4) (3.74)

Por último derivando (3.44):

_h4 = �� + 3_� +
3

g
�x+

1

g
_x = �� + (_�) + (_� +

1

g
�x) + (_� +

2

g
�x+

1

g
_x) (3.75)

de (3.47) y sustituyendo (3.66) se tiene:

_h4 = �h1 � h2 � h3 �zd (h4) + (_�) + (_� +
1

g
�x) + (_� +

2

g
�x+

1

g
_x) (3.76)

sustituyendo (3.68), (3.40), (3.41) y (3.42) en (3.76):

_h4 = �zd (h4) (3.77)

Se de�ne la función positiva para h4:
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V4 =
1

2
(h4)

2 (3.78)

derivando (3.78):

_V4 = h4 _h4 (3.79)

sustituyendo (3.77), en (3.79):

_V4 = h4 [�zd (h4)] (3.80)

Este caso es un poco diferente a los anteriores pues cuando la variable h4 tiende

a un valor alto y entonces:

jh4j > d

es su�ciente que d sea tal que:

d > 0

entonces se tiene que:

_V4 < 0

y por la Teoría de Lyapunov se tiene que:

h4 ! 0

de lo cual se puede asegurar que existe un tiempo:
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T4 tal que jh4j < d

y que:

_t > T4

se cumple que:

�zd (h4) = �h4 (3.81)

Se dice entonces que la función se encuentra en la región lineal y que está acotada.

De lo cual se sigue entonces de (3.74) y (3.47) que:

u� = �h1 � h2 � h3 � h4 (3.82)

Entonces para todo tiempo mayor a T4 se tiene que la ley de control es acotada

y que todas las variables tienden a cero es decir que dicha ley de control estabiliza

el sistema y además la misma ley de control tiende a cero.

u� = �za

�
_�
�
�zb

�
_� + �

�
�zc

�
_� + 2� +

1

g
_x

�
�zd

�
_� + 3� +

3

g
_x+

1

g
x

�
(3.83)

Una prueba más formal de la estabilización de esta ley de control para un inte-

grador de n estados se expone en el trabajo realizado en [30].

3.2.3. Control de la dinámica lateral (y; �).

Por la similitud de las dinámicas expresadas en (3.37a)-(3.37d) se ahorra todo el

análisis anterior y se expresa solamente la ley de control:
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u� = �za

�
_�
�
�zb

�
_�+ �

�
�zc

�
_�+ 2�+

1

g
_y

�
�zd

�
_�+ 3�+

3

g
_y +

1

g
y

�
(3.84)

Se tiene el control completo de la dinámica del UAV en vuelo en sustentación. El

próximo paso es pasar a la simulación numérica.

3.2.4. Simulación de vuelo en sustentación del UAV

Se tiene el control completo del vuelo en sustentación del UAV. Lo siguiente es

validar dichos controles con la simulación numérica, para lo cual se reproduce el

modelo matemático y el control en Simulink de Matlab R2009, tal como se muestra

en la �gura 3.2:

Figura 3.2: Programa de simulación del modelo matemático del UAV

Los parámetros utilizados en la simulación se toman del prototipo �La Raie man-

ta�mostrado en la �gura 2.1 y se especi�can en la siguiente tabla:
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Parametro Valor

m 1;7 [kg]

g 9;81
�
m
s2

�
Iy 0;052 [kgm2]

Ix 0;063 [kgm2]

Iz 0;0013 [kgm2]

� 0;95
�
Kg
m3

�
Swb 0;4352 [m2]

St 0;0713 [m2]

Sr 0;0356 [m2]

Las medidas del prototipo utilizadas igualmente en la simulación se muestran en

la �gura 3.3:

Figura 3.3: Medidas del prototipo �La Raie Manta�. Acotación en cm.

Antes de continuar hay que enfatizar que los datos aerodinámicos obtenidos en
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esta sección, para el per�l utilizado en el ala principal del prototipo, son utilizados

solamente con �nes de simulación. Para el diseño y construcción del prototipo se

utilizan otros datos similares obtenidos bajo algunos ángulos de análisis un poco

diferentes, tal como se verá en el siguiente capítulo. Así entonces, se utiliza en el

prototipo un per�l de ala E423. Los datos aerodinámicos del per�l (coe�cientes de

levantamiento, arrastre y momentos) se obtienen del JavaFoil Versión 2.20. A un

número de Reynolds de 60000, altura de 2200mts y densidad el aire de 0;95kg=m3para

un ángulo de ataque de 0 a 360 grados. La �gura 3.4 muestra la geometría del per�l

y las coordenadas del mismo como se presentan en el JavaFoil.

Figura 3.4: Geometría del per�l e423 en el JavaFoil

Y en la �gura 3.5 se muestran las gra�cas obtenidas del JavaFoil para los coe�-

cientes aerodinámicos del per�l.

Los datos obtenidos del JavaFoil se llevan a Matlab y mediante la herramienta

cftool se realiza un ajuste de recta con lo cual se obtienen funciones para poder intro-

ducir dichos coe�cientes en la simulación. Las funciones de los coe�cientes utilizadas
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Figura 3.5: Coe�cientes aerodinámicos del E423 obtenidos del JavaFoil

en la simulación son las siguientes:

CL (�) = 0;6408 sin (0;01748 � (�+ 1;2)) + 0;5931 sin (0;05241 � (�+ 0;8054))

+0;4601 sin (0;08736 � (�+ 0;521)) + 0;3096 sin (0;1223 � (�+ 0;2508))

+0;1809 sin (0;1574 � (�� 0;07061)) + 0;09186 sin (0;1928 � (�� 0;5393))

+0;04226 sin (0;2269 � (�� 1;194)) + 0;03636 sin (0;2956 � (�� 2;755))

CD (�) = 31;67 exp
�
� ((�� 304) =0;5321)2

�
+ 31;66 exp

�
� ((�� 124) =0;5314)2

�
+18;41 exp

�
� ((�� 43;55) =1;116)2

�
+ 18;41 exp

�
� ((�� 223;6) =1;116)2

�
+4;96 exp

�
� ((�� 77;96) =36;99)2

�
+ 4;952 exp

�
� ((�� 258;1) =36;84)2

�
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Cm (�) = �0;1072� 0;02479 cos (0;03487�) + 0;007735 sin (0;03487�)

�0;03451 cos (2 � 0;03487�)� 0;0254 sin (2 � 0;03487�)

�0;02448 cos (3 � 0;03487�)� 0;02608 sin(3 � 0;03487�)

�0;006315 cos(4 � 0;03487�)� 0;02974 sin(4 � 0;03487�)

�0;001663 cos(5 � 0;03487�)� 0;01995 sin(5 � 0;03487�)

+0;008662 cos(6 � 0;03487�)� 0;01401 sin(6 � 0;03487�)

+0;00359 cos(7 � 0;03487�)� 0;007547 sin(7 � 0;03487�)

+0;006348 cos(8 � 0;03487�) + 0;005108 sin(8 � 0;03487�)

Simulación en vuelo de sustentación del UAV

Con todos estos datos se tiene completo el modelo en Simulink. Se realizó la

primera simulación para vuelo en sustentación con los siguientes datos:

Posición Valor inicial Referencia

x 0;58 [m] 0;0 [m]

y 0;58 [m] 0;0 [m]

z 4;45 [m] 5;0 [m] ; 6;0 [m]

� 0;0 [rad] 0;0 [rad]

� 0;0 [rad] 0;0 [rad]

 0;0 [rad] 0;0 [rad]

En la �gura 3.6 se presenta el comportamiento de las posiciones espaciales del

centro de gravedad del UAV. En todas las �guras se marcó el tiempo a los 30 seg., que

es el momento donde se cambia la referencia de la posición en z. Puede observarse
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que la respuesta es bastante �suave�, sin sobre tiros ni oscilaciones bruscas. En todos

los casos la referencia se alcanza sin problema y en un corto tiempo.

Figura 3.6: Posiciones espaciales del cg del UAV

Las respuestas de las posiciones angulares se presentan en la �gura 3.7. Puede

apreciarse que el cambio de referencia en la posición z genera perturbaciones en la

posiciones angulares iniciales. De igual forma se aprecia el cambio de referencia en el
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segundo 30. En general la ley de control responde bastante bien regresando a cero las

posiciones angulares en un corto tiempo. En este caso las oscilaciones son un poco

más pronunciadas, pero los valores en radianes son muy pequeños.

En las �gura 3.8 se presenta la respuesta de las señales de control correspondientes

a las leyes de control de saturaciones separadas. Se puede ver el comportamiento

convergente a cero tal como se esperaba. El sobretiro inicial es para romper la inercia.

En el segundo 30 igualmente se marcan las señales y como puede verse solo hay una

pequeña alteración en u�, la otra señal no se altera signi�cativamente.

Hasta aquí se tiene una simulación del vuelo en sustentación. Las características

aerodinámicas no tienen in�uencia en este caso, por lo cual no se trata nada referentes

a estas.

Simulación de despegue del UAV

Despegue (0,0,20) La simulación del UAV en modo de despegue resulta más

interesante en el presente trabajo porque se muestran más la características aerod-

inámicas del vehículo. Primeramente se corre una simulación con los siguientes val-

ores:

Posición Valor inicial Referencia

x 0 [m] 0 [m]

y 0 [m] 0 [m]

z 0 [m] 20 [m]

� 0;0 [rad] 0;0 [rad]

� 0;0 [rad] 0;0 [rad]

 0;0 [rad] 0;0 [rad]
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Figura 3.7: Posiciones angulares del UAV
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Figura 3.8: Comportamiento de las señales de control u�, u�
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En la �gura 3.9 se ve el comportamiento de la posición espacial del centro de

gravedad (cg) del UAV, como se observa la posición y no se altera considerablemente

y x solo un poco. esto debido al buen control de posición. En la �gura 3.10 se

muestra la posición angular teta del UAV y las posiciones � y psi en la �gura 3.11,

esta separación obedece a la diferencia tan grande que existe entre las dimensiones

de estas, pues para realizar el despegue el UAV se mueve primordialmente sobre el

cabeceo, los otros movimientos son muy pequeños.

En la �gura 3.12 se muestra la trayectoria generada por el UAV en la simulación

dentro del mundo virtual de simulink en tres dimensiones.

En las �guras 3.13 y 3.14, se muestran las gra�cas del levantamiento (L) y el

arrastre (D) del ala principal respectivamente. Es claro que dichas características no

tienen mayor signi�cación debido a la naturaleza del despegue. Por lo tanto hasta

aquí se deja por el momento las características aerodinámicas del UAV.

Por último se presentan en las �guras 3.15 y 3.16 las señales de control u� y u�.

Como puede observarse se utiliza más energía en conservar la posición de cabeceo

que la de balanceo aunque en general ambas señales son de magnitud muy pequeña.

Finalmente ambas señales convergen a cero tal como se esperaba.

3.3. Dinámica de vuelo de transición

De igual forma que en la sección anterior, se utilizara el modelo matemático

general obtenido en el capítulo anterior para las dinámicas traslacional y rotacional

del UAV. En este punto se analizan algunas cuestiones técnicas de dicha etapa de

operación para ayudar a simpli�car el análisis.
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Figura 3.9: Posición del UAV

Figura 3.10: Posición angular teta del UAV
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Figura 3.11: Posición angular �, psi, del UAV

Figura 3.12: Simulación de despegue en Virtual World
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Figura 3.13: Levantamiento del ala principal

Figura 3.14: Arrastre del ala principal
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Figura 3.15: Señal de control u� vs. tiempo

Figura 3.16: Señal de control u� vs. tiempo
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3.3.1. Consideraciones aerodinámicas

Cuando el UAV se encuentra en vuelo de transición, se pueden hacer las suposi-

ciones siguientes:

1. Se considera que la dinámica en la dirección (y) es cero. Es decir que no existe

movimiento en dicha dirección.

2. De igual forma se consideran cero las dinámicas de los ángulos (�;  )

3. En el vuelo de transición los motores delanteros se mueven hacia adelante y su

ángulo de desplazamiento va de � = 0 a � = 90 .

4. Se considera que el ángulo de derrape � es igual a cero.

5. Se considera que el centro de gravedad coincide con el centro aerodinámico. De

lo cual las fuerzas aerodinámicas del ala principal no tienen contribución en los

momentos.

6. Se trabajará esta parte en el referencial del cuerpo y en especial en el referencial

aerodinámico por ser en este en donde surgen las fuerzas aerodinámicas las

cuales serán objeto de control de este trabajo.

3.3.2. Dinámica traslacional

Se aplican las suposiciones anteriores a la dinámica traslacional de�nida por

(2.36), (2.37) y (2.38) y se expresan las ecuaciones en el referencial del cuerpo, de lo

cual se obtiene:
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m�xB = �c�(Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e))� s�(Lwb1(�; �a1) (3.85)

+Lwb2(�; �a2) + Lt(�; �e))�Dr(�; �r) + FM1s� + FM2s� � s�mg

m�zB = �s� (Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e)) + c�(Lwb1(�; �a1) (3.86)

+Lwb2(�; �a2) + Lt(�; �e)) + FM1c� + FM2c� + FM3 + FM4)� c�mg

Se de�ne como:

D = [Dwb1(�; �a1) +Dwb2(�; �a2) +Dt(�; �e)]

L = [Lwb1(�; �a1) + Lwb2(�; �a2) + Lt(�; �e)]

se omite por simplicidad la simbología de la dependencia del ángulo de ataque y la

de�exión. Además se tiene que:

FM1 = FM2 =
FD
2
yFM3 = FM4 =

FT
2

las ecuaciones (3.85) y (3.86) quedan como:

m�xB = �c� (D)� s�(L) + FDs� � s�mg (3.87)

m�zB = �s� (D) + c�(L) + FDc� + FT � c�mg (3.88)

Finalmente las ecuaciones (3.87) y (3.88) describen la dinámica traslacional del

UAV en el referencial del cuerpo de forma mucho más simpli�cada.
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3.3.3. Dinámica rotacional

De igual forma que en la dinámica traslacional, se aplican las suposiciones ante-

riores a las ecuaciones (2.77), (2.78) y (2.79) de lo que se obtiene:

�� =
1

Iy
(�c� (xM1FM1 + x2MF2M) + x3MF3M + x4MF4M � �ac

+c�xtLt(�; �e)� s�xtDt(�; �e) + c�(c c� _�+ s _�)IzM (!M1 � !M2)

+s�rIzM (!M1 � !M2)� (c c� _�+ s _�)(s� _�+ _ ) (Iz � Ix)) (3.89)

No se debe perder de vista que la ecuación (3.89) desde el análisis inicial se

encuentra en el referencial del cuerpo.

3.4. Ley de control: vuelo de transición

Las ecuaciones simpli�cadas (3.87)-(3.89) de�nen la dinámica del UAV en el refer-

encial del cuerpo. Sin embargo si se considera que el UAV en esta etapa de operación

se comporta como un avión convencional, se pueden tomar las ecuaciones de [33]:

_V =
1

m
[�D + TD cos��mg (cos� sin � � sin� cos �)] (3.90)

_� =
1

mV
[�L� TD sin�+mg (cos� cos � + sin� sin �)] + q (3.91)

_� = q (3.92)

Como los ángulos � y � se encuentran en el mismo plano, se de�ne el ángulo de

trayectoria � = � � � de lo cual podemos escribir el sistema de ecuaciones:
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_V =
1

m
[�D + TD cos��mg sin �] (3.93)

_� =
1

mV
[�L� TD sin�+mg cos �] + q (3.94)

_� = q (3.95)

_q =
1

Iy
M (3.96)

Con M de�nido como la suma de momentos del UAV respecto a su centro de

gravedad tal como se expresa en la ecuación (3.87)

Se implementará la ley de control de backstepping diseñada previamente en [34],

para lo cual se realizan las siguientes consideraciones para el vuelo de transición:

1. Se considera la velocidad relativa del UAV constante de lo cual _V = 0.

2. Se tiene el ángulo de trayectoria � = � � � de lo cual _� = _� � _�.

3. Aplicando la consideración anterior a las ecuaciones (3.90)-(3.92) se tiene:

_� =
1

mV
[L+ TD sin��mg cos �] (3.97)

4. El término TD sin� se desprecia considerando que se trabajan ángulos de

ataque pequeños <20o y por tanto la magnitud de dicho termino es mucho

menor que la magnitud del levantamiento.

5. Debido al hecho de la coincidencia del centro de gravedad y del centro aerod-

inámico se tiene que la mayor contribución a los momentos del UAV es la

de�exión �e del elevador de lo cual M = Cm(�)�.

Con estas consideraciones y haciendo el cambio de variable � = �� 1
2
� el sistema

de ecuaciones se puede reescribir:
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_� = �
g cos(z + 1

2
�)

V
+
Cl�
mV

(3.98)

_� =
g cos(z + 1

2
�)

V
� Cl�
mV

+ q (3.99)

_q =
1

Iy
Cm(�)� (3.100)

Ahora el sistema se encuentra en la forma de feed forward para el backstepping,

de lo cual siguiendo el procedimiento escrito en [34], se llega �nalmente a la ley de

control:

u = � =
Iy

Cm(�)

h
� (�� �ref )� k2

�
_� � _�ref

�
+ ��ref

i
(3.101)

Donde �ref , _�ref , ��ref son los valores de referencia preestablecidos y k2 > 0.

Siguiendo el trabajo publicado en [34], se de�nen los errores:

e =
mV

Cl�
[�� �ref ] (3.102)

e1 = �� �ref (3.103)

e2 = _� � _�ref (3.104)

de cual las derivadas de los mismos son:

_e = �KmV

Cl�
[�� �ref ] + [�� �ref ] (3.105)

_e1 = K
mV

Cl�
[�� �ref ]� [�� �ref ]� k1 [�� �ref ] +

h
_� � _�ref

i
(3.106)

_e2 = K
mV

Cl�
[�� �ref ]� [�� �ref ]� k2

h
_� � _�ref

i
(3.107)

con k; k1; k2 > 0. Escribiendo las tres últimas ecuaciones de forma vectorial:
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_e = �Ke+ Se (3.108)

con S = ST se satisface eTSe = 0 8e detal forma que con la función candidata

de Lyapunov:

V (e) =
1

2
eTe (3.109)

se tiene que:

_V (e) =
1

2
eT (�Ke+ Se) e = �eTKe < 0 8e (3.110)

Lo cual prueba que el sistema es asintoticamente estable respecto al origen.

3.4.1. Análisis de la secuencia de transición

Durante esta etapa de operación el UAV deberá iniciar en la dinámica de he-

licóptero y pasar a la dinámica de avión teniendo cada una de ellas su control. Se

utiliza la velocidad relativa del UAV de�nida con anterioridad, como el parámetro de

medida para transitar de una dinámica a otra y por concecuencia entre la aplicación

de uno y otro control. De lo cual la forma de atacar el problema en un primer ensayo

es la siguiente:

1. Una vez alcanzados los valores de referencia del vuelo en sustentación se cam-

bian las referencias de la posición (x) y del ángulo (�) de lo cual se obtiene un

movimiento frontal del UAV que incrementa la velocidad relativa del mismo

lo su�ciente para obtener un levantamiento que contrarreste el peso del UAV.

Todo lo anterior bajo la acción de la ley de control del vuelo en sustentación.
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2. Dos segundos después de alcanzar el levantamiento mencionado, se cancela la

ley de control del vuelo en sustentación y se giran los motores delanteros 90

grados hacia adelante y los motores traseros se apagan por completo. Con lo

cual se tiene todo el empuje horizontal. La ley de control del vuelo de transición

entra un segundo antes de esta última acción. Es decir un segundo después de

alcanzar el levantamiento deseado.

3. Estas acciones permiten una transición durante la cual existe un breve instante

de tiempo en el cual ambas leyes de control actúan al mismo tiempo y por

tanto no existe tiempo sin acción de control alguna.

4. Un trabajo futuro versaría sobre la forma óptima de realizar el cambio entre

una y otra ley de control teniendo como parámetro el levantamiento deseado y

como medidas la altitud del UAV y el ahorro de energía de la pila utilizada.

Veamos la acción de este procedimiento en la simulación numérica sobre el modelo

matemático general del UAV con las leyes de control respectivamente diseñadas.

3.4.2. Simulación conjunta del vuelo de sustentación y de

transición del UAV

Se tiene el control completo del vuelo en sustentación y de transición del UAV.

Lo siguiente es validar ambos controles sobre el modelo matemático obtenido en el

capítulo 2. Se toma el modelo utilizado en la simulación anterior en Simulink de

Matlab R2009, tal como se muestra en la �gura 3.2.

Todos los parámetros del UAV, así como las características aerodinámicas del

mismo, contínúan siendo las mismas. Tan solo se incluye la ley de control del vuelo
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de transición. Las principales modi�caciones en el programa de Simulink se muestran

en la �gura 3.17:

Figura 3.17: Modi�caciones al programa de simulación del modelo matemático del

UAV

Simulación conjunta

Se realizó la simulación conjunta de ambos modos de operación del UAV con los

siguientes parámetros preestablecidos para cada caso:
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Secuencia de tiempos:

Ley de Control Tiempo Operación

Control de vuelo en sustentación 0� 99[s] Vuelo en sustentación

Control de vuelo en sustentación Segundo 100 Cambio de referencias

C. vuelo en sustentación/ C. de transición Segundo 104 Entrada de control de transición

Control de transición Segundo 105 Salida de control de sustentación

Control de transición Segundo 106 Giro de los motores delanteros

Control de transición 0� 150 [s] Vuelo de transición

En el despegue:

Posición Valor inicial Referencia

x 0 [m] 0 [m]

y 0 [m] 0 [m]

z 0 [m] 7 [m]

� 0;0 [rad] 0;0 [rad]

� 0;0 [rad] 0;0 [rad]

 0;0 [rad] 0;0 [rad]
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Inicio de transición con ley de control del vuelo en sustentación:

Posición Valor inicial Referencia

x 0 [m] 20 [m]

y 0 [m] 0 [m]

z 0 [m] 7 [m]

� 0;0 [rad] 0;0 [rad]

� 0;0 [rad] 0;1745 [rad]

 0;0 [rad] 0;0 [rad]

Inicio de transición con ley de control del vuelo en sustentación:

Estado Valor inicial Referencia

V 3 [m=s] 4;5 [m=s]

� 0;1047 [rad] 0;12 [rad]

_� 0;0 [rad=s] 0;0 [rad=s]

En la �gura 3.18 se muestra el comportamiento de la posición espacial del centro

de gravedad (cg) del UAV. Se observa que la posición y no se altera considerablemente

a pesar de no tener control. La posición x cambia en el tiempo de acuerdo a la

referencia de velocidad preestablecida. La altitud del UAV comienza a aumentar de

manera constante de acuerdo a la consigna de mantener constantes la velocidad y

el ángulo de ataque del UAV. En la �gura 3.19 se muestra un acercamiento de la

grá�ca anterior pero en los instantes donde comienza la transición (segundo 100) y

donde se realiza el cambio de ley de control (segundo 105). En la �gura se observa

que la transición se realiza sin sobre saltos en lo que respecta a la posición.

Sin embargo para la velocidad la transición se realiza de manera un poco más

abrupta, como puede observarse en la �guras 3.20 y 3.21. En la �gura 3.20 se observa
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Figura 3.18: Posición del UAV vs. tiempo

Figura 3.19: Posición del UAV vs tiempo durante la transición

el incremento de la velocidad a partir del segundo 100 que es el momento donde se

cambia la referencia de la posición x y del ángulo � bajo la acción del control del

vuelo en sustentación. En la �gura 3.21 se puede observar como a partir del segundo

105 cuando se hace el cambio de control la velocidad continúa aumentando y después

de casi 5 segundo se lograr llevar la velocidad a su valor de referencia.

Para el ángulo de ataque la transición también resulta poco suave como se observa

de las �guras 3.22 y 3.23. En la �gura 3.22 se observa el momento del cambio (segundo
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Figura 3.20: Velocidad del UAV vs. tiempo

Figura 3.21: Velocidad vs tiempo durante la transición

100) de un ángulo de ataque cercano a los 90o (ascenso vertical) hacía un ángulo de

ataque cercano a los 12o que es el valor de referencia. La �gura 3.23 muestra como

antes del cambio de la ley de control (segundo 105) el ángulo de ataque comienza a

descender y después la ley de control lo lleva a su valor de referencia.

Finalmente, en la �gura 3.24 se muestra la señal de control del vuelo de transición

la cual corresponde a la de�exión del elevador, y en las �guras 3.25 y 3.26 se muestran

las grá�cas del levantamiento y el arrastre durante la transición.
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Figura 3.22: Ángulo de ataque vs tiempo

Figura 3.23: Ángulo de ataque vs tiempo durante la transición

Con esto se concluye el análisis de la simulación numérica del UAV sujeto a las

leyes de control correspondientes a cada etapa del vuelo.
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Figura 3.24: De�exión del elevador durante la transición

Figura 3.25: Levantamiento del ala principal durante la transición



3.4. Ley de control: vuelo de transición 99

Figura 3.26: Arrastre del ala principal durante la transición
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Capítulo 4

Prototipo del UAV

4.1. Diseño Conceptual1

Se describe el diseño aerodinámico conceptual del prototipo del UAV �La Raie

Manta�. El diseño está basado en los requisitos que se muestran en la siguiente tabla:

Objetivo Valor

Peso máximo al despegue 1;1[kg]

Número de motores 4

Envergadura máxima 1;2[m]

El primer paso es de�nir la con�guración del avión empezando por el ala. Se

requiere sencillez de construcción y un peso muy ligero para una aeronave de despegue

y aterrizaje vertical.

1Diseño y construcción realizados en colaboración con los alumnos de Ingeniería Aeronáutica

de la ESIME Ticoman: Hernández Álvarez Enrique; Montoya Ramos Roberto Sinhue durante su

estancia de servicio social en la UMI LAFMIA 3175 CNRS

101
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4.1.1. Geometrías del UAV

Se de�nen en seguida las geometrías de los elementos principales del UAV en base

a las necesidades del mismo.

1. Geometría de ala. La tarea principal de la aeronave es tener un buen compor-

tamiento a bajas velocidades, por lo que se optó por tener la con�guración de

ala rectangular con per�l de alto levantamiento a bajo número de Reynolds,

este tipo de ala tiene una mayor sencillez de construcción y manufactura, así

de esta manera se reducirá al máximo su peso.

2. Geometría de los estabilizadores. Se tienen diferentes con�guraciones posibles

de los estabilizadores, sin embargo se optó por tener la con�guración de doble

empenaje, para así aprovechar la estructura que soporta a los 4 propulsores, ya

que en estos se tiene una con�guración por pares, aprovechando esta estructura

se ahorra igualmente peso, �nalmente al tener esta con�guración se tiene una

mejor respuesta de control en el zigzagueo.

3. Super�cies de Control. El control del cabeceo es hecho de manera conven-

cional por el timón de profundidad del estabilizador horizontal, el control del

zigzagueo es efectuado por los empenajes verticales y el control de balanceo es

generado por el ala por medio de los alerones.

4. Sistemas de Propulsión. Se tendrá una con�guración de 4 propulsores, los cuales

realizaran de la misma manera en control de vuelo, cada motor actuará para

controlar la aeronave.

5. Fuselaje. El UAV básicamente prescindirá de fuselaje, sin embargo tendrá una

pequeña bahía de carga para alojar los sistemas de la aeronave, esta tendrá
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que ser de fácil acceso.

4.1.2. Dimensionamiento de los elementos del UAV

Ala principal

En este capítulo se analiza solamente el diseño del ala principal del prototipo del

UAV. Esto obedece principalmente al tamaño de esta en comparación con todos los

otros elementos. Sin embargo en el apéndice B se encuentra el cálculo de todos los

elementos faltantes.

Se necesita optimizar el diseño de un ala que tenga una envergadura máxima de

1;20[m], que sea ligera y que se logren acomodar todos los componentes necesarios

(electrónica del UAV). Para conocer la super�cie del ala requerida, se utilizan valores

de carga alar (Calar) típicos en aeronaves de este tamaño. Estos valores de carga alar

se encuentran entre el rango siguiente:

2;636

�
kg

m2

�
� Calar � 6;151

�
kg

m2

�
Se tiene como límite un peso W � 1;1[kg]. Se calcula la super�cie alar Swing

necesaria de la ecuación (4.1):

Calar =
W

Swing
(4.1)

Con Calar = 4;393
�
kg
m2

�
y W = 1;1[kg] de lo cual Swing = 0;25[m2]. Por razones

de construcción (alcances reales en el laboratorio) se decidió limitar la envergadura

(b) del ala a 1[m]. Se propone un alargamiento (AR) entre el rango:0 4 � AR � 6.

De la ecuación (4.2) se tiene una envergadura de ala b = 1;11[m] para un AR = 5.
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AR =
b2

Swing
(4.2)

Se calcula el valor de la cuerda del ala (c), despejándolo de la ecuación (4.3):

c =
Swing
b

(4.3)

La cuerda media aerodinámica (�c) al tener una geometría de ala rectangular es:

�c = 0;25[m]

Finalmente se obtienen los siguientes parámetros los cuales se ajustan a los re-

querimientos iniciales:

Concepto Valor de diseño

Envergadura del ala b = 1;20[m]

Cuerda media del ala �c = 0;25[m]

Super�cie alar Swing = 0;3[m
2]

Razón de aspecto AR = 4;8

Estabilizador horizontal

Una opción para estimar las dimensiones de la con�guración del estabilizador

horizontal es de�niendo un volumen de empenaje horizontal (Vh) ecuación (4.4).

Para este tipo de vehículo se tiene de tablas [27] valores Vh 2 [0;40; 0;60].
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Vh =
Sehl2
Swing�c

(4.4)

Con Seh super�cie del estabilizador horizontal y l2 la distancia entre las líneas

que se encuentran al 25% de la �c del ala y del empenaje horizontal, este valor

puede ser determinado por datos históricos. Despejando la super�cie del estabilizador

horizontal Seh de la ecuación (4.5) se obtiene:

Seh =
VhSwing�c

l2
(4.5)

El valor típico de l2 oscila entre 2;5 y 3 veces el valor de la �c del ala de lo cual:

l2 = 0;6187[m]

Sustituyendo en la ecuación (4.5) con Vh = 0;5, se obtiene:

Seh = 0;0606[m
2]

Se calcula el valor de la envergadura del estabilizador horizontal despejando beh

de la ecuación (4.2) proponiendo un valor de alargamiento de Ar = 4 [27], [28]:

beh =
p
AReh � Seh

)

beh = 0;49[m]
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Para el valor de la cuerda se utiliza la ecuación (4.4)

ceh =
Seh
beh

)

ceh = 0;12[m]

Timón de profundidad Para tener un mejor control de cabeceo se dejará un área

mayor para el timón de profundidad (parte móvil del estabilizador horizontal) en el

estabilizador horizontal. Para la parte �ja, se dejará sólo una pequeña sección para

tener espacio su�ciente para el montaje de los servos.

4.1.3. Diseño aerodinámico

Diseño del ala principal del prototipo

Debido a que la principal característica del UAV será el despegue vertical, es

necesario el uso de un per�l que genere un alto levantamiento a bajas velocidades.

Entonces se buscan per�les de bajo número de Reynolds. A partir de los siguientes

parámetros se realiza la elección del per�l. Para calcular el número de Reynolds (Re)

del ala se utiliza el valor medio de la cuerda del ala principal �c y de la velocidad

de desplome (VS). Esta velocidad se propone a partir de la velocidad de transición,

tomando ésta a partir de 4[m=s]. De lo cual se tiene:

Re =
� � VS � �c

�

) Re = 54; 072;9327
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Donde � y � son la viscosidad dinámica y la densidad del aire, respectivamente,

en la Ciudad de México. Por lo tanto, se necesita un per�l que genere un coe�ciente

de levantamiento (CL) aceptable a partir de un Reynolds de 50,000. Para tal �n se

utilizan los siguientes parámetros:

Peso W = 1;2[kg]

Area del ala Swing = 0;18[m
2]

Velocidad de desplome VS = 4[m=s]

Densidad � = 0;967[ kg
m3 ]

Viscocidad � =

El área del ala principal se redujo a razón de las necesidades físicas del prototipo:

montaje de los motores para evitar vibraciones excesivas y la limitante del peso.

Se toma la ecuación (2.8) con VR = VS y el peso (W ) se iguala a la fuerza de

levantamiento (L). Se calcula el coe�ciente de levantamiento requerido (CLreq):

W = L =
1

2
�SwingCL (VR)

2

) CLreq = 0;7899

A partir de éste CLreq se elige un per�l de alto levantamiento y de bajo número

de Reynolds, teniendo en cuenta que el coe�ciente de levantamiento disminuirá con-

siderablemente en la práctica, se elige el per�l E423.

Curvas polares del ala

En las �guras siguientes se incluyen las curvas polares del ala del prototipo La

Raie Manta.
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Figura 4.1: Geometría del per�l E423

Figura 4.2: Vista 3d del ala con per�l E423

4.1.4. Estabilidad y control estático longitudinal

En el análisis de estabilidad y control longitudinal se estudia el efecto de los

momentos de cabeceo y de las fuerzas verticales que actúan sobre la aeronave.

Contribución del ala

La contribución del ala a los momentos de cabeceo está de�nida en función de su

coe�ciente de momentos (Cmw) está de�nido por:
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Figura 4.3: Curva polar del ala del prototipo La Raie Manta

Cmw =

�
Xa

�c

�
CL + Cm (4.6)

Donde: Xa es la distancia entre el centro aerodinámico (ca) del ala y el centro de

gravedad (cg) del prototipo; CL es el coe�ciente de sustentación del ala (en función

del ángulo de ataque de la misma) y Cm es el coe�ciente de momentos generados en

el ala (también en función del ángulo de ataque). En este caso como se hace coincidir

el centro aerodinámico y el de gravedad en el prototipo se tiene:

Cmw = Cm (4.7)

Contribución del fuselaje

No se considera al fuselaje de lo que la contribución de este es cero.



110 Capítulo 4. Prototipo del UAV

Figura 4.4: Curva coe�ciente de levantamiento CL vs Angulo de ataque �

Cmfus = 0 (4.8)

Contribución del estabilizador horizontal

La contribución a los momentos en la dinámica longitudinal del estabilizador

horizontal (elevador) está dada por la ecuación:

Cmh = �(
�h
�
W

)CL(Veh)�h(1�
d"

d�
)� �h(�w � iw + iH)Veh�h (4.9)

Donde: " es el ángulo de incidencia del �ujo sobre el elevador debido a la desviación

provocada en dicho �ujo por el ala principal. Este ángulo es conocido como �ángulo

de downwash�. d"
d�
es la razón de cambio del ángulo de downwash respecto al ángu-

lo de ataque. �w = es el ángulo de ataque de ala principal. �h = 0;9 e�ciencia de
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Figura 4.5: Curva coe�ciente de momentos Cm vs Angulo de ataque �

estabilizador horizontal. iw,ih = 0�; 0� son las incidencias geométricas del ala y del

estabilizador horizontal respectivamente. De lo cual se obtiene:

Cmh = �0;3975CL(1�
d"

d�
) (4.10)

Entonces �nalmente se tiene la estimación �nal de la estabilidad longitudinal

como la suma de las contribuciones anteriores:

Cmcg = Cmw + Cmfus + Cmh (4.11)

)

Cmcg = Cm � 0;3975CL(1�
d"

d�
) (4.12)
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más adelante cuando se trabaje con con la transición, se volverá sobre este tema

y sobre la ecuación (4.12) en particular.

4.2. Prototipo del UAV: La Raie Manta

4.2.1. Construcción

Finalmente como resultado de todo el trabajo anterior, se construyó el prototipo

llamado La Raie Manta el cual se muestra en las �guras 4.6, 4.7 y 4.8. Este prototipo

está basado en todas las especi�caciones anteriormente calculadas.

Figura 4.6: Vista frontal del prototipo La Raie Manta

El prototipo está construido en su mayoría, en madera de balsa, solo se utilizaron

dos travesaños de aluminio para el montaje de los motores. El forro del prototipo es

a base de MonoKote. Los motores son brushless marca Robbe, No.4956, Typ. C28�

30� 12. 210Watts máximo por 5 minutos a 120�c: Trabaja con un microprocesador

RabbitCore RCM3400 Series, el cual trabaja a 30Mhz y 512 K SRAM. Para el sensado
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Figura 4.7: Vista posterior del prototipo La Raie Manta

de la posición angular se utiliza una central inercial CH Robotics modelo UM6-

LT Orientation Sensor. La cual trabaja 500 Hz usando una combinación de gyros

y acelerómetros. La central inercial se encuentra montada sobre un amortiguador

mecánico construido exprofeso para eliminar en lo posible el ruido de la vibración

provocada por los motores. En la �gura 4.9 se muestra una imagen de dicho montaje.

4.2.2. Pruebas sobre el prototipo

Se realizaron pruebas sobre el prototipo de las leyes de control propuestas en el

capítulo 3. Primeramente se trabajó con el vuelo en suspensión pues el primer reto

consistía en lograr estabilizar el prototipo en este modo de operación. En las �guras

4.10 y 4.11se muestran escenas de algunas de estas pruebas realizadas en el Labora-

torio de la UMI LAFMIA 3175 CNRS dentro de las instalaciones del CINVESTAV

unidad México D.F.

De estas pruebas se obtuvieron mediante un modem remoto Spede , las siguientes
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Figura 4.8: Vista lateral del prototipo La Raie Manta

gra�cas mostradas en las �guras 4.12 - 4.17 de las posiciones angulares del UAV

durante el vuelo en sustentación.

En las �guras 4.12, 4.13 y 4.14 se muestran los resultados de la prueba 1. Como

puede verse la mejor respuesta es para el ángulo � el cual representa el movimiento

en alabeo. Este se encuentra limitado entre �4� alrededor del cero que es en este caso

el valor de referencia deseado. Para el movimiento de cabeceo representado por el

ángulo �, se nota un buen comportamiento aunque el rango es un poco mayor �10�.

Para el zigzagueo el control no resulta muy bueno lo cual provoca un giro del UAV

respecto al eje z. La grá�ca es bastante demostrativa.

En las �guras 4.15, 4.16 y 4.17 se muestran los resultados de la prueba 2 la cual se

realizo después de algunos ajustes mecánicos y ajustes de las ganancias del control.

La mejora del control permite meter una perturbación (golpe leve sobre un costado

del ala) en el segundo 75 aproximadamente como se ve en las tres �guras.

Para poder observar mejor la mejora del control se hace un acercamiento de estas
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Figura 4.9: Amortiguador mecánico para la central inercial

tres �guras en las �guras 4.18 y 4.19. Como puede verse es mejor la respuesta para

el ángulo � el cual representa el movimiento en alabeo como en el caso anterior, sin

embargo hay una mejora en el rango alrededor de la referencia, el cual puede ubicarse

entre �2�. Lo cual representa la mitad del anterior. Para el movimiento de cabeceo

igualmente se nota un acortamiento del rango entre un �7�. Para el zigzagueo no se

realizo acercamiento pues la mejora de control es fácil de ver en la imagen original.

Por el momento hasta aquí se dejan los resultados obtenidos. Si se desean ver

algunas de las pruebas realizadas se puede consultar [35], [36], [37] y [38].
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Figura 4.10: Prueba No.1 Vuelo en sustentación de La Raie Manta

Figura 4.11: Prueba No.2 Vuelo en sustentación de La Raie Manta
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Figura 4.12: Ángulo � vs. tiempo. Prueba 1 vuelo en sustentación.

Figura 4.13: Ángulo � vs. tiempo. Prueba 1 vuelo en sustentación.
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Figura 4.14: Ángulo  vs. tiempo. Prueba 1 vuelo en sustentación.

Figura 4.15: Ángulo � vs. tiempo. Prueba 2 vuelo en sustentación.
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Figura 4.16: Ángulo � vs. tiempo. Prueba 2 vuelo en sustentación.

Figura 4.17: Ángulo  vs. tiempo. Prueba 2 vuelo en sustentación.
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Figura 4.18: Ángulo � vs. tiempo. Prueba 2 vuelo en sustentación acercamiento

Figura 4.19: Ángulo � vs. tiempo. Prueba 2 vuelo en sustentación acercamiento.
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Conclusiones

5.1. Conclusiones y Trabajo futuro

En el presente trabajo se desarrollo el modelo matemático generalizado de la

con�guración del mini vehículo aéreo no tripulado propuesto. En este, se incluyen

las características aerodinámicas propias del vehículo. Dicho modelo resulto bastante

satisfactorio en simulación, pero cabe mencionar que aún faltan por modelarse varios

elementos fundamentales tales como los motores o ciertas consideraciones tomadas

en cuenta sobre el diseño del avión las cuales reducen un poco las fuerzas de lev-

antamiento y arrastre generadas en el vehículo y que no han sido incluidas en este

modelo. Se puede mencionar como un punto relevante la inclusión del modelado del

�ltro mecánico utilizado en la central inercial a �n de atenuar el ruido producido por

la vibración de los motores. La suma de todos estos elementos complementarían el

modelo matemático del vehículo propuesto lo cual proporcionaría una herramienta

aún más poderosa para poder seguir avanzando en el estudio de este tipo de vehículos.

En primer lugar, se trabajó con una ley de control propuesta con anterioridad

121
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en otros trabajos a �n de estabilizar el vehículo en el vuelo en sustentación. La

forma de trabajar dicha implementación fue mediante la simpli�cación del modelo

matemático general hasta llegar al modelo matemático conocido de un cuadrirrotor y

de esta forma aplicar la técnica de control conocida como de saturaciones separadas

la cual ha sido probada sobre este tipo de vehículos tanto en la parte teórica como

en la práctica, con buenos resultados. Se aplicó dicha ley de control sobre el modelo

general en simulación a �n de validar el buen desempeño de esta. Se pudo observar

que dentro de ciertos límites la ley de control funcionó adecuadamente estabilizando

el vehículo.

En segundo lugar, se tomó otra ley de control propuesta en trabajos anteriores

para estabilizar la etapa del vuelo en transición. La implementación fue mediante la

aplicación del modelo matemático de la dinámica longitudinal de un avión conven-

cional.

Se validaron las dos leyes de control de manera conjunta y se observó un com-

portamiento bastante aceptable de las dos leyes de control trabajando en conjunto.

Cabe mencionar que un buen trabajo futuro será optimizar el proceso del cambio

entre una y otra ley.

Para validar la ley de control en la práctica, se construyó un prototipo, en el cual

se cuido mucho el aspecto aerodinámico del mismo a �n de no perder las presta-

ciones del vehículo en un vuelo horizontal. El primer problema fundamental sobre el

que se trabajo fue el problema del peso del prototipo debido a la naturaleza de los

materiales utilizados en el Laboratorio. Además la limitación de la potencia de los

motores utilizados los cuales por razones de seguridad no se permitieron elegir más

grandes. Fue un gran problema poder combinar poco peso con rigidez sin perder las

características aerodinámicas del vehículo, pero al �n se conseguió un prototipo que

conjuntara tales características. La limitación de potencia de los motores generó otro
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gran problema, la generación de ruido en los elementos de censado se volvió en mo-

mentos tan importante que no permitió en momentos la estabilización del vehículo

por la saturación del sistema de control por la inclusión de dicho ruido. Por lo cual

resulto primordial tomar en cuenta la parte de �ltrado de la señales de los sensores

(en este caso de la central inercial) se puede mencionar que el �ltro mecánico im-

plementado funcionó correctamente llegando a atenuar de tal forma la vibración que

permitió elevar las ganancias para estabilizar el prototipo. Sin embargo el �ltro se

encuentra en una etapa experimental muy básica la cual se debe mejorar.

En general podemos mencionar que los resultados �nales del prototipo son buenos.

En primera se tiene un vehículo con una con�guración nueva el cual puede ser com-

pletamente estabilizado en vuelo en suspensión y que pose las características aerod-

inámicas necesarias para un vuelo horizontal.

Hay varios puntos que podrían mencionarse como trabajo futuro:

1. Primeramente se trabajará sobre la optimización de la transición de las dinámi-

cas en la parte teórica a �n de mejorar el presente trabajo.

2. Se validará dicha optimización sobre el modelo matemático generalizado para

veri�car su correcto funcionamiento.

3. En seguida se optimizará el pivoteo de los motores frontales.

4. Finalmente se llevará todo lo anterior a la práctica con la implementación de

todo lo anterior en el prototipo construido.
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Apéndice A: Aspectos

aerodinámicos adicionales

6.0.1. Calculos de geometrías

Estabilizador vertical

Basado en la literatura se tiene que el factor de conicidad de los estabilizadores

(�ev) es de alrededor de 0;45 a �n de reducir la resistencia inducida, mejorando así su

rendimiento aerodinámico. Se propone una cuerda raíz de Crev = 0;12[m], se calcula

el valor de la cuerda de punta (Ctev) con la ecuación (5;0)

�ev =
Ctev
Crev

(6.1)

Despejando la cuerda de punta Ctev y sustituyendo los valores se obtiene:

Ctev = 0;054
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La cuerda media aerodinámica del estabilizador vertical se puede determinar con

la ecuación ([27]):

�cev =
2

3
Crev

�
1 + �ev + �2ev
1 + �ev

�
Con�guración del empenaje para el spin recovery El empenaje vertical juega

un papel importante en el spin recovery. Cuando en el empenaje horizontal a ángulos

de ataque elevados se produce el desplome de la misma manera se produce un �ujo

turbulento ascendente que afecta a la e�ciencia del timón. Se recomienda que este

último tenga al menos un tercio de su super�cie fuera de este efecto turbulento. Así

entonces, la ubicación del borde de salida del empenaje vertical está a 50% de la

cuerda del estabilizador horizontal.

Conociendo la ubicación del empenaje vertical es posible encontrar l3 que es la

distancia entre las líneas del 25% de la �c del ala y del empenaje vertical.

)

l3 = 0;60[m]

Se determina ahora la super�cie del empenaje vertical utilizando un volumen de

empenaje vertical (Vev) con un valor típico ([27]), Vev = 0;015. Utilizando la ecuación:

Vev =
Sevl3

Swingbwing
(6.2)

se despeja Sev:
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Sev =
VevSwingbwing

l3

)

sev = 0;009[m]

Para calcular la altura del empenaje vertical se utiliza la ecuación:

bev =
2 � Sev

Crev + Ctev
(6.3)

6.0.2. Calculos aerodinámicos

Distribución de sustentación del ala

Se utiliza el método de Anderson [31], para la determinación de la sustentación a

lo largo de la envergadura del ala. Este método divide la sustentación del ala en dos

partes: La distribución de Sustentación Básica (que sólo existe en alas con torción

geométrica o aerodinámica) y la distribución de Sustentación Adicional (debida al

ángulo de ataque del ala), siendo esta, proporcional al coe�ciente de sustentación

total del ala. En este caso el ala del prototipo no tiene torsión. Entonces se de�ne

el coe�ciente de levantamiento del ala debido a sustentación adicional CLsa(y) en

función de la ordena (y) de la longitud total del ala, tomando como origen una

esquina de la misma, por la ecuación:

CLsa(y) =
Swing

c(y)bwing
La(y) (6.4)
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Con c(y) es la cuerda del ala en función de la ordenada (y) y La(y) es el coe�ciente

de sustentación adicional local en cada estación de análisis a lo largo del ala para

diversos alargamientos y conicidades [31].

Figura 6.1: Distribución de lavantamientos semi-envergadura para un per�l e423

Estabilidad del control direccional

La estabilidad direccional estudia el caso cuando la trayectoria de vuelo no está en

el plano de simetría. Esta estabilidad está de�nida por la suma de las contribuciones

del ala, del fuselaje y de los estabilizadores verticales así como las interferencias entre

estos elementos.

La contribución del ala (Cn Ala) esta dada por:

Cn Ala = �0;00006(�)1=2
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Donde � es el �echado del ala que en este caso es igual a cero por lo tanto:

Cn Ala = 0

La contribución de los estabilizadores verticales (Cn E:V:) está dada por:

Cn E:V: = ��V (SV =Sw)(lv=bw)�V +�2Cn 

Donde: SV = 0;019825m2 es la super�cie de los estabilizadores verticales; �V = 0;9

es la e�ciencia de los estabilizadores verticales; lv = 0;63m es la distancia entre el (cg)

del avión y el centro aerodinámico (ca) del estabilizador vertical y �2Cn = 0;0001

es la interferencia del �ujo debido a la combinación ala-fuselaje; de lo cual se tiene:

Cn E:V: = �0;0007906

Finalmente sumando las contribuciones anteriores para obtener la estimación �-

nal:

Cn avi�on = Cn ala + Cn fus + Cn E:V: +�1Cn +�2Cn 

)

Cn avi�on = �0;0008906 
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