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RESUMEN

En esta tesis se propone un vehiculo aéreo no tripulado (UAV) con una configu-
racion novedosa, que exhibe las caracteristicas de vuelo mas relevantes del avion y
del helicéptero.

La propuesta consta de dos aviones de ala fija unidos por una barra rigida, confi-
guracién que por su geometria y manera de volar se parece a la de un rotor de gran
tamano.

Se analiza el vehiculo propuesto, se obtienen las ecuaciones de movimiento en el
espacio tridimensional y en el plano horizontal. Se desarrollan estrategias de control
para la posicién y orientaciéon del vehiculo, que emulan la funcién del plato ciclico
del helicéptero.

Con el modelo obtenido y las estrategias de control propuestas, se realizan simu-
laciones numéricas que muestran un comportamiento dindmico de vuelo satisfacto-
rio. Para complementar el estudio tedrico, se presentan los detalles del disefio y la
construccién del prototipo que se empled en la realizacién de pruebas experimenta-
les.

Los resultados de esta investigaciéon evidencian que la configuracién propues-
ta tiene un gran ntimero de los valiosos atributos requeridos en la investigacion y

estudio de los vehiculos aéreos no tripulados hibridos.
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ABSTRACT

In this thesis a new configuration of an unmanned aircraft (UAV) that exhibits
the most relevant flight characteristics of planes and helicopters is proposed.

The UAV proposed consists of two fix wing airplanes, joined by a rigid rod atta-
ched to their wings, configuration that due to its geometry and way of flying resem-
bles a rotor of big size.

The resulting aircraft is analysed, and its motion equations are obtained in the tri
dimensional space and in the plane. Control strategies for position and attitude are
proposed, that emulate the behaviour of a cyclic plate of a helicopter.

Numerical simulations employing the model and the control strategies propo-
sed showed a satisfactory dynamic behaviour. In order to complement the theore-
tical study, details of the design and construction of the prototype employed in the
experimental tests are presented.

The results of this research make evident the fact that the proposed configura-
tion possesses a big number of the valuable attributes required in the study of air
unmanned hybrid vehicles.
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CAPITULO 1
INTRODUCCION Y ANTECEDENTES

SECCION 1.1
Introduccidon

Los vehiculos aéreos no tripulados (VANT) se pueden clasificar como vehiculos
de ala fija y de ala giratoria, o aviones y helicopteros. Una de las principales carac-
teristicas de los aviones es que pueden volar largas distancias y consumir mucha
menos energia que los helicopteros, pero a diferencia de los aviones, los helicépte-
ros pueden flotar. Esta es la clasificacién mds comdn pues son las configuraciones
mads representativas en el mundo de los vehiculos aéreos. Pero ademads, los VANT
pueden clasificarse por sus caracteristicas de rendimiento [1] como el peso, la enver-
gadura, la carga de las alas, el alcance, la altitud méxima, la velocidad, la resisten-
cia y los costes de produccion. Incluso pueden clasificarse en funcién de sus tipos
de motor, por ejemplo motores de combustién o eléctricos. En las tltimas décadas,
debido al desarrollo de los vehiculos aéreos no tripulados y la creciente deman-
da de misiones con mayores requerimientos se han hecho esfuerzos para disefiar y
fabricar drones con caracteristicas especiales llamados vehiculos convertibles. Este
tipo de vehiculos combinan caracteristicas de las configuraciones convencionales,
en general su objetivo es volar tan eficientemente como un avién y flotar como un
helicéptero.

La siguiente seccién expone una breve clasificaciéon de los vehiculos aéreos con
un enfoque en los vehiculos hibridos, sus ventajas y desventajas y las leyes de con-
trol que se utilizan. Se hace énfasis en el tipo de vehiculo que se desarrollard en esta
investigacion, posteriormente se presenta la problematica, la justificacién de la in-
vestigacion y la propuesta del vehiculo hibrido a desarrollar, ademds se establecen
el objetivo general y los objetivos particulares de esta investigacion.



SECCION 1.2
Clasificacion de los vehiculos aéreos no tripulados

Los vehiculos aéreos no tripulados se distinguen principalmente por su finalidad
operativa, sin embargo esto puede variar mucho segtin su tamafio o la configura-
cién. Por esta razén, a menudo es ttil categorizarlos en términos de sus capacidades
de misién. La forma de vuelo es una de estas capacidades mayormente valoradas,
por ello es conveniente clasificar a los vehiculos por esta cualidad (ver Figura 1.1),
ya sea que pueden realizar despegue y aterrizaje horizontal (HTOL por sus siglas
en inglés) tal como lo hacen los aviones de ala fija, despegue y aterrizaje vertical
(VTOL) caracteristica distintiva de los helicépteros y multirotores (ver Figura 1.2), o
por tener cualidades hibridas de vuelo.

Los vehiculos de ala fija poseen una gran eficiencia aerodinamica, debido a que

& Tilt-wing
Ala Tilt-rotor
Rotativa
Tilt-body
Vehiculos aéereos { Rotary-wing
no tripulados Cyclogyro
Ducted-fan
Ala Fija

Bio Inspirados

No convencional

Figura 1.1 Clasificacién de los vehiculos aéreos hibridos

emplean un ala que ayuda a sustentar su propio peso, su estructura le hace tener
caracteristicas favorables como cubrir dreas extensas, tener estabilidad de vuelo por
su aerodindmica, son silenciosos, pueden volar a mayor altura, tienen mayor tiempo
de vuelo, estructura simple, recuperacién segura en caso de pérdida de potencia en
el motor; y al mismo tiempo tener carencias como necesitar una zona plana para ate-
rrizar y despegar o un lanzador, su despegue es asistido por una persona de forma
manual, no pueden mantener un vuelo estatico suspendido, dificilmente pueden en-
trar en un lugar cerrado, precios més elevados, menos compactos, menos eficientes
para mapeo.

Los helicépteros o multirotores son la contraparte a los vehiculos de ala fija, es-



tos utilizan uno o varios rotores para sustentar su propio peso pudiendo despegar
verticalmente, pero carecen de eficiencia aerodindmica. De sus cualidades méas im-
portantes es la de poder ingresar a zonas inaccesibles, despegar y aterrizar vertical-
mente, se pueden mantener con vuelo suspendido, precios bajos, son mas econémi-
cos, y presentan algunas debilidades como tiempo de vuelo limitado, ruidoso, no es

aerodindmico, no vuelan con lluvia o vientos fuertes.

Figura 1.2 Vehiculos aéreos no tripulados: Avién y helicéptero.

El disefio de los vehiculos hibridos busca tener las mejores y mas valiosas cuali-
dades de tal forma que sean de gran utilidad en sus misiones de vuelo. En la busque-
da de esas caracteristicas se han presentado ciertas complejidades, en la Tabla 1.1 se
enlista algunos tipos de vehiculos hibridos con sus respectivas ventajas y desventa-
jas [2].

Ademads es importante mencionar las principales técnicas de control que se han
utilizado en los vehiculos hibridos [2], estas estrategias se listan en la Tabla 1.2.

1.2.1. Vehiculos hibridos de ala rotativa

En el mundo de los vehiculos hibridos es comtin encontrar disefios que se han
inspirado en el comportamiento de plantas o animales. Tal es el caso de algunos
vehiculos aéreos que han encontrado en la sdimara caracteristicas merecedoras de
replicar. La sdimara es una fruta o semilla con forma alada (ver Figura 1.3) que en-
tra en autorotaciéon cuando cae, esta forma de descenso ocasiona que la velocidad
de caida sea mas lenta y pueda alcanzar mayor distancia horizontal con ayuda del
viento. El descenso en autorotacién de la sdmara posee autoestabilidad, esta cua-
lidad valiosa ha sido el interés de investigaciones como [3, 4, 5, 6] donde se han
analizado la aerodindmica, mecédnica y propiedades estructurales inherentes a la au-

toestabilidad. Estos estudios han demostrado que la aerodindmica de las sdmaras



Tabla 1.1 Ventajas y desventajas de algunos UAVs hibridos.

Tipo

Ventajas

Desventajas

Tilt-Rotors

Tilt-Wings

Rotor-Wings

Tilt-Body

Controlabilidad y estabilidad,
comun en la investigacién, facil
despegue y aterrizaje, simple
Buen rendimiento aerodindmi-
co, comun en la investigacion
y la industria, mecanismo de
transicion simple

Facilidad de despegue y aterri-
zaje, peso ligero

No se necesitan actuadores adi-
cionales, vuelo eficiente hacia
adelante, varias opciones de di-
sefio para la geometria del ala.

Bajo rendimiento aerodindmi-
co, complejidad estructural, ac-
tuadores necesarios

Vulnerable a los vientos cruza-
dos, dificil de aterrizar en cu-
biertas moéviles, se requieren ac-
tuadores pesados y potentes
Intentos anteriores infructuo-
sos, mecanismo de transicion
complejo, inestable debido al
rotor tinico

Vuelo vertical inestable, baja ve-
locidad de crucero, sistemas de
control complejos, baja capaci-
dad de carga 1til, menor tiempo
de vuelo, se requieren mecanis-
mos de aterrizaje de cola fuer-
tes, vulnerable a los vientos cru-
zados.

es muy similar en muchos aspectos a la de los helicpteros, autogiros u otras aero-

naves similares. Los vehiculos de ala rotativa, como el helicéptero, se caracterizan

centro de gravedad

borde de ataque ~ €je de rotacion 1
|

borde de fuga 1

Figura 1.3 Samara autorotante: Semilla de arce

por utilizar alas o palas que a la vez forman parte de un rotor que gira sobre un eje
tijo para proveer la fuerza de sustentaciéon. Con frecuencia se puede encontrar a este
tipo de vehiculos con el nombre de rotor-wing, stop-rotor pero en general se basan
en el mismo principio.

Con el paso del tiempo se han presentado diversas configuraciones de ala rotati-

4



Tabla 1.2 Clasificacién de las leyes de control de los UAV hibridos.

Ley de control

Ventaja

Desventaja

PID

LQOR

Backstepping

Gain-Scheduling

NDI

Facil implementacién, disefio de
esquema de control muy comun
en aplicaciones de la vida real, no
requiere el conocimiento del mo-
delo del UAV

Maneja sistemas dindmicos com-
plejos y mualtiples actuadores,
robusto frente a la incertidum-
bre del proceso, asintéticamen-
te estable para sistemas contro-
lables, margenes de estabilidad
muy grandes frente a errores en
el bucle

Muy robusto ante las perturba-
ciones externas y las incertidum-
bres de los parametros irregula-
res, trata todos los estados del sis-
tema y tiene en cuenta las no li-
nealidades

Permite una facil comprension y
una sencilla aplicacién de las le-
yes de control en toda la envol-
vente de vuelo

Los bucles cerrados pueden ajus-
tarse facilmente

Poca capacidad de robustez
en comparacién con el con-
trolador robusto cuando el
sistema se enfrenta a multi-
ples retos, no es una solu-
cion Optima

Requiere acceso al estado
completo, lo que no siem-
pre es posible

No es 6ptimo, es caro des-
de el punto de vista compu-
tacional para el funciona-
miento en tiempo real

Computacionalmente caro
para operar en tiempo real

Requiere un conocimiento
preciso de los coeficientes
aerodindmicos

va, algunos de los modelos como [7, 8] aplicaron esta metodologia y se enfrentaron
a grandes retos para balancear las complejidades de disefio con respecto a la aero-
dindmica y la mecénica.

Las dificultades en cuanto al disefio de este tipo de vehiculos se han mantenido,
tanto para el desarrollo de aeronaves tripuladas como no tripuladas, sin embargo
con ayuda de la tecnologia emergente y la investigacion se ha logrado hacer frente a
estos retos. En la categoria de vehiculos no tripulados se pueden mencionar algunos
disefios que asemejan a la apariencia de la simara reportados en [9, 10, 11, 12, 13, 14]
y otros maés recientes como F-SAM [15] que destaca por su innovacién de poder
plegarse y desplegarse. Es notorio que cada vez surgen mds avances en este ramo

permitiendo un mayor desarrollo en la dindmica de modelado, los pardmetros de
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SECCION 1.3
Motivacién del trabajo de investigacion

El desarrollo de esta investigacion responde a la necesidad de desarrollar nuevas
configuraciones de vehiculos aéreos no tripulados que incorporen caracteristicas de
vuelo hibridas para hacer frente a los principales requerimientos en misiones con
vehiculos aéreos, al mismo tiempo reducir la complejidad mecénica y aerodinamica.
La motivacién se centra en poder aportar conocimiento en el modelado y control de

vehiculos hibridos, que permita el avance de la investigacion en esta drea.

SECCION 1.4
Planteamiento del problema

Los vehiculos aéreos no tripulados se han tornado progresivamente imprescin-
dibles para salvar vidas en misiones de biisqueda y rescate, trabajos medioambien-
tales, agricultura, construccién, y mucho maés. Las misiones que se realizan en algu-
nos de estos sectores comtiinmente se efecttian con helicépteros o aviones. Aunque
algunas veces estas configuraciones satisfacen las necesidades requeridas, es comtn
requerir las ventajas que proporcionan ambas configuraciones como un amplio ran-
go de vuelo de un avién y a su vez el poder despegar de areas reducidas y volar en
un punto como lo hacen los helicépteros.

Ante esta necesidad de adquirir las mejores cualidades de un avién y un he-
licéptero, se ha desarrollado la linea de investigacién de los vehiculos hibridos. Ha
habido intentos efectivos de disefios que logran unificar estas caracteristicas desea-
bles, pero también adquieren las desventajas propias de ambas configuraciones lo
que aumenta la complejidad en cuanto al disefio mecanico y aerodindmico.

Los estudios sobre el disefio de vehiculos hibridos han demostrado que mien-
tras exista un desbalance en cuanto a la complejidad mecanica y desempefio aero-
dindmico, los vehiculos hibridos no serdn suficientemente eficientes para satisfacer
los requerimientos de su cometido.

Abordar este problema tendra beneficios para la investigacion y contribuird en
el desarrollo de nuevas configuraciones para hacer frente ante los retos actuales de

los vehiculos hibridos.



SECCION 1.5
Justificacion

Los vehiculos aéreos hibridos en la bisqueda de unificar las mejores cualidades
del mundo de los aviones y helicopteros siguen enfrentdndose a retos que limitan el
avance de su propdsito. Esta limitante principalmente se debe a la complejidad que
conlleva el disefio de una configuracion con capacidades hibridas. El avance de la
investigacion muestra el esfuerzo por confrontar y hallar soluciones, pero atin no se
ha podido desarrollar una resultado balanceado.

En esta investigacion se pretende proponer y estudiar una configuracién de vehicu-
lo aéreo no tripulado hibrido que integre las mejores cualidades de las configura-
ciones convencionales enfocdndose en reducir la complejidad mecanica, mantener
buenas propiedades aerodindmicas y procurando un sistema inherentemente esta-
ble. Ademas, el estudio de una nueva configuracién aportara valiosa informacién al

desarrollo y avance en la investigacion de los vehiculos hibridos.

SECCION 1.6
Objetivos de la investigacion

1.6.1. Objetivo general

El objetivo de esta investigacion es desarrollar y controlar un vehiculo aéreo no
tripulado compuesto de aviones de ala fija con la habilidad de despegar en éreas

reducidas, realizar vuelo estacionario, trasladarse y aterrizar.

1.6.2. Objetivos especificos
» Proponer el concepto del vehiculo aéreo no tripulado.
s Obtener el modelo matematico del vehiculo propuesto.
» Formular las estrategias de control para orientacién y posicion.
» Realizar simulaciones numéricas del sistema.
» Desarrollar la plataforma experimental.
» Realizar pruebas de vuelo del prototipo.

= Analizar el comportamiento de vuelo.



SECCION 1.7
Vehiculo propuesto

Descripcion

El vehiculo propuesto se asemeja a la dindmica de una samara debido a que
se encuentra en constante rotaciéon y ademads se puede manipular la velocidad de
rotacién, la direccién y por ende su altura. El vehiculo consta de dos aviones de ala
tija, cada avién se une al extremo de una varilla rigida y ligera, este arreglo tiene la
forma de un rotor como en los helicépteros donde cada avién juega el rol de una
pala. Los aviones se equipan con los elementos tipicos de esta configuracién, como
un ala, superficies de control, bateria, motores, hélices, servomotores, hardware en

general y sensores.

Operacion de vuelo

La operacion del vehiculo se realiza mediante el control individual de los avio-
nes y sus superficies de control, con lo cual se pueden producir dos tipos de movi-
mientos, traslacion vertical y traslacion horizontal. La metodologia para lograr estos

movimiento sigue el principio de los comandos colectivo y ciclico en los helicépteros.

Desplazamiento vertical

El desplazamiento vertical usa el comando colectivo donde cada avién
se configura para actuar de forma simultdnea, ya sea incrementando o
disminuyendo el empuje de los motores que en consecuencia cambia la
velocidad angular del sistema o de otro modo se logra al ajustar el cabe-

ceo de cada avién con ayuda del elevador.

Desplazamiento horizontal

El desplazamiento horizontal se logra con comandos ciclicos, donde las

entradas de control se cambian de forma sinusoidal a lo largo de la rota-

cion.
Beneficios del sistema

El vehiculo combina las mejores caracteristicas de un avién y un helicéptero con-

vencional. Esta configuracién tiene la ventaja de mantener una estructura mecéani-
ca bastante simple, conserva las caracteristicas aerodindmicas de los aviones y po-
see estabilidad. Adicionalmente, no requiere una velocidad lateral para mantener la
sustentacion, por lo tanto puede cambiar de direccién rapidamente y puede hacer

maniobras precisas. Las principales ventajas que aporta esta configuracion se tienen:
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Figura 1.6 Ventajas del vehiculo propuesto.

EFICIENCIA
AERODINAMICA

Despegue y aterrizaje vertical - Vuelo estacionario: El vehiculo es capaz de despe-
gar y aterrizar verticalmente, esto lo hace idéneo en misiones con un area reducida
para realizar maniobras. Ademads puede mantenerse suspendido en el aire.
Simplicidad mecdnica: Al estar construidos por aviones su estructura mecédnica es
mas simple que el mecanismo usado en un helicéptero.

Rigidez centrifuga: La rotacion de los aviones generan fuerzas centrifugas que ayu-
dan mitigar los momentos de flexién y la flexibilidad que normalmente se encuen-
tran en los aviones de ala fija. También reduce la cantidad de material estructural
necesario para agregar rigidez dentro de la seccién del ala.

Eficiencia aerodindmica y energética: Al usar aviones para formar el vehiculo se
heredan sus caracteristicas, se mantiene una buena aerodindmica y por consiguien-
te el consumo energético también se ve beneficiado.

Silencioso y menor turbulencia: La configuracién puede ser tan silenciosa como un
avion ya que se genera menor turbulencia debido a que el aire fluye con mayor sua-
vidad a través de las alas.

Potencial de transportar carga ttil: El vehiculo ofrece el potencial de llevar cargas

atiles relativamente pequefias.
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CAPITULO 2
MODELADO DEL SISTEMA

SECCION 2.1
Introduccidon

El modelo dindmico del sistema unirotor se obtiene utilizando el enfoque de

Euler-Lagrange con fuerzas generalizadas externas

o3 —Q 1<i<n 1)
donde £ es el Lagrangiano definido como X — P, X es la energia cinética (relativa a
los ejes inerciales), P es la energia potencial, n es el niimero de grados de libertad,
q1 a qn son las coordenadas generalizadas, Q1 a Qn son las fuerzas generalizadas
y d/dt significa diferenciacién de los términos escalares con respecto al tiempo. La
diferenciacién parcial con respecto a i y q; se lleva a cabo asumiendo que todos los
otros ¢, todos los q y el tiempo se mantienen fijos [16].

Un sistema de N particulas libres en un espacio tridimensional requerird 3N
coordenadas para especificar la configuracion pero si hay limitaciones entre las coor-
denadas, el nimero de coordenadas independientes se reducird. En general, si hay r
ecuaciones de restriccion, entonces se establece la relacién n = 3N — r donde n serd
el nimero de grados de libertad.

En las secciones posteriores se presenta el desarrollo de las ecuaciones de movi-

miento para un vehiculo aéreo no tripulado aplicando el enfoque de Euler-Lagrange.
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SECCION 2.2
Descripcion del sistema

El vehiculo aéreo no tripulado estd conformado por dos aviones de ala fija conec-
tados entre ellos por una unién rigida (Véase Figura 2.1). Cada vehiculo proporciona
sustentacion, propulsiéon y control para desplazar el sistema. Dada la configuracion,
el sistema pareciera un tnico rotor como el que poseen los helicépteros, donde los
aviones serian equivalentes a las palas del rotor.

Los aviones se controlan individualmente a través de sus hélices y superficies de
control, y el sistema de aviones se controla coordinando las fuerzas transmitidas por
los vehiculos. A la vez, esto permite controlar el sistema mediante el accionamien-
to combinado y sincronizado de motores eléctricos y las superficies aerodindmicas
acopladas en cada uno de los aviones. Para representar al sistema de aviones en el
espacio y cualquier elemento relacionado se utilizan dos sistemas de referencia, el

marco inercial (xi, yi, zi) y el marco en el cuerpo (xy, Yp, zp). Teniendo en cuenta

Marco M(;tom

del cuerpo

Xb Yb .

/' Elevador 1
(621 )

Elevador 2 e
Marco P

inercial ( d ez ) e

Xi

Zp

Motor
\> )

Figura 2.1 Sistema de aviones con marcos de referencia.

(Abajo)

esta configuracion, se utiliza el subindice 1 para referirse al avién situado en direc-
cién positiva del eje yy, y el subindice 2 para el otro avién. Por tanto, las fuerzas de
empuje generadas por los motores se denotan por Ty y T,. Cuando se accionan los
motores, los aviones se mueven y el aire fluye alrededor de sus alas, esto provoca
que se generen fuerzas aerodindmicas denotadas como L; y L, para indicar a las
fuerzas de sustentacién y Dy y D; para indicar las fuerzas de arrastre. La masa aso-
ciada a los aviones se denota por m y la fuerza debido a su peso se denota con W,
ademds se considera que el centro de masa se encuentra a la mitad de la varilla que

12



une los aviones y a su vez coincide con el origen del marco en el cuerpo del sistema.

En el movimiento del sistema de aviones se establecen las variables de posiciéon
(x, y, z) definidas con respecto al marco inercial. Las variables de velocidad lineal
(u, v, w) estan asociadas con el movimiento de traslacién. En forma similar, se esta-
blecen las variables de posicién angular o angulos de Euler (¢, 0, 1) y las variables
de velocidad angular (p, g, 1) asociadas con el movimiento de rotacién. La Figura
2.2 muestra las velocidades lineales, las velocidades angulares y los momentos (L,
M, N) asi como su sentido con respecto a los ejes del marco del cuerpo.

oM
Yo
N
é1>N
T
Zp

Figura 2.2 Velocidades lineales, angulares y momentos en el marco del cuerpo.

2.2.1. Restricciones

El sistema puede ser considerado como un sistema rigidamente conectado (Fi-
gura 2.3), es decir, dos particulas de masas m; y m; unidas por una barra de masa
despreciable de longitud 21, la unién denota una restriccion relacionada con las po-
siciones de las particulas en un tiempo especifico, por tanto la restriccion presente es
holonémica y al mismo tiempo esclerénoma al no depender explicitamente del tiempo.
De la figura se puede notar que el punto medio entre las particulas es considerado su

centro de masa y coincide con el origen del marco de coordenadas Oy, de tal manera

que

ril=r3[ =1 (2.2)
donde la distancia entre las particulas es

el + I3l = 21 23)
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Figura 2.3 Sistema visto como dos particulas unidas por una barra rigida.

los vectores 1] y 1} tienen la misma magnitud pero su direccion siempre sera dife-
rente.

La particula de masa m; se representa mediante coordenadas cartesianas por
(x1,Y1,21), de igual manera para la particula de masa m; como (x2,yz,z,). Utili-
zando este sistema de coordenadas se obtiene una ecuacion de restriccién para este
sistema de particulas [17] como

(xi —xc)? + (yi_yc)2+ (zi—zc)? =17 (2.4)
donde i representa el nimero de la particula con posicién en las coordenadas (x;, yi, z;)
la cual se encontrara posicionada en la superficie de una esfera con centro en (xc, ye, zc)
y de radio 1. Similarmente la restricciéon de distancia entre una particula y otra queda
descrita por
(xa—x1)°+ (Y2 —y1)* + (z2—z1)* = (217 (2.5)
de tal forma que si se conoce un punto, el otro punto debe estar en la superficie de

una esfera de radio 1.

2.2.2. Posicién y velocidad

Considerando la figura anterior se puede notar que 1 es el vector que va del

origen en el marco inercial al centro de masa, esto se puede definir como

T

r=[x y | (2:6)
1] es el vector del centro de masa a la particula 1, esto aplica de manera similar para
la particula 2. Entonces cualquier vector r; de la particula i con respecto al marco

inercial es
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y su velocidad est4 dada por
Vi =v+v] (2.8)
donde v{ corresponde al movimiento de la masa m; relativo al marco en movimiento

Oyp. El primer término de la ecuacién anterior se obtiene como

dr
— — —j 29
correspondiente a la velocidad del centro de masa relativo a O, y el segundo término
de velocidad es
—t
Yoodt
donde w es la velocidad angular del marco Oy, y (i), es la velocidad de la masa m;

=7 = () +wxr] (2.10)

relativa al mismo marco de referencia [16].
El primer término en (2.10) se vuelve cero debido a que las masas se consideran
en unién rigida por tanto su posicién no varia con respecto al marco O, como se

estableci6 en (2.3) quedando la expresién anterior como

dr
v;:%:f;:wxr{ (2.11)

y al sustituir (2.11) en (2.8) se tiene que
Vi=V+w X1 (2.12)
es la velocidad absoluta de la masa m;.
El momentum angular total del sistema tomando como referencia Oy, esta dado
por

N
L=) r{xp/=1Iw (2.13)
i=1
donde I es la matriz de inercia y p; es el momentum lineal de la particula 7 definido
por

2.2.3. Orientacion del vehiculo

La orientacién del vehiculo se determina mediante una serie de rotaciones con-
secutivas, respetando el orden adecuado de la aplicaciéon de éstas. Inicialmente se
considera al vehiculo orientado de tal forma que sus ejes son paralelos a los ejes
del marco inercial, posteriormente se realizan rotaciones denotadas por los angulos
P, 0, ¢ comtinmente conocidos como angulos de Euler [18].

El vector 1 se define utilizando estos angulos, es decir

n= [ﬂ) 0 dﬂT (2.15)
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donde cada dngulo estd limitado por los siguientes valores

—n< <t o 0P < 2m
s s
——<0<=
2 2

—n<dp<m o 0<Pp<L2

(2.16)

dichos dngulos proporcionan una forma intuitiva de representar la orientacién de un
cuerpo en tres dimensiones. El conjunto de rotaciones permite formar la matriz de

transformacién R? que lleva un elemento del marco inercial al marco en el cuerpo,

esto es
RY = R3($)R2(0)Ry () (2.17)

donde
1 0 0 cos® 0 —sin® coslp sinp O
R3(d)=|0 cosdp sind| RyO)=| 0 1 0 Ri(P)=|—sinyp cosyp O
0 —sind cosd sin@ 0 cosO 0 0 1

son las rotaciones usando los dngulos de Euler. De manera similar, la transforma-
cién que lleva un elemento del marco en el cuerpo al marco inercial se obtiene si-
guiendo una secuencia de rotaciones en reversa a la anterior, esto es
b = Ri(=1)Ra(~0)R3 () (2.18)
desarrollando las multiplicaciones resulta que
cosBcosyp —cosdpsinp—cosPsinOsind cosdcossinO—sindsini
R%, =|cosOsin cosdpcosPp—sinBsindsiny  cosPsind-+cosPsinOsini
—sin0 —cosOsind cosOcosd
(2.19)
mantiene una secuencia adecuada de las rotaciones.
La velocidad angular Q) se forma con las velocidades en los ejes del marco del

cuerpo, es decir

T
Q=1lp q 1| (2.20)
también puede expresarse en términos de los d&ngulos de Euler y sus derivadas [18,
19] como
P $ —1sin® 1 0 —sin0 ¢
q| = |0cosdp +{pcosOsind| = |0 cosp sindcosO| |0 (2.21)

T ) cos 0 cosd —Osind 0 —sind cosdpcosd| [P
a su vez se puede reescribir como
Q=R (2.22)
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donde la matriz de transformacién
1 0 —sin®
Ry= |0 cosd cosOsind (2.23)
0 —sind cosdcosO
relaciona las velocidades angulares con la derivada de los dngulos de Euler.

2.2.4. Energia cinética y energia potencial

El sistema presenta tanto movimiento de traslacién como movimiento de rota-
cién respecto al marco inercial, en consecuencia posee energia cinética y potencial.

La energia cinética total del sistema se calcula como

2
1
K=3 > mvg (2.24)
1
retomando la ecuacion (2.8) se tiene
2 2
1 1 1
UCZZZmi(erv{)-(erv{):va-v+§Zmiv{-v{ (2.25)
1

i=1
donde m = mj 4+ m; y ademés se tiene que el término

2
vy mv{ =0 (2.26)
i=1

debido a que Zi221 m;r] = 0 cuando se considera el centro de masa como punto de
referencia.
La ecuacioén (2.25) representa la energia total del sistema de particulas y puede

ser reescrita reemplazando (2.11), esto es

2
1 1

K = zmv-v+§Zmiv{~(w X 1) (2.27)

i=1

permutando los vectores del producto mixto' se obtiene
2 2
1 1 1 1

X = Zmi’-f‘+ zZmiw S xv) = me‘-i‘+ E.Zw - (r{ xmpv)) (2.28)

i=1 i=1
donde la cantidad que resulta del segundo término al sumar todos los valores de i

es el momento angular del cuerpo respecto al origen Oy, obtenido en (2.13), entonces

la energia cinética puede escribirse como

.1 .1 T oy 1 7
SK—zmr~r+zw~l_—zmr-r+§w~1~w—zmr r+zw Iw (2.29)
donde el primer término es la energia cinética de traslacion Ky, el segundo término

es la energfa cinética de rotacion K;ot e I es la matriz de inercia. Si el sistema se

ISean a, b y ¢ vectores cuyo producto mixto cumple la propiedad a- (b x ¢)=b - (¢ x a)
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considera simétrico la matriz de inercia se escribe como

e 0 O
I=|0 I O (2.30)
0 0 I,

para expresar la matriz de inercia en términos de las coordenadas generalizadas se

aplica la transformacion

jn diz g3

J=J) =RyIRy = |0 jn jn (2.31)
j31 J32 333
desarrollando se obtiene
Lyx 0 —lyx Sin O
J= 0 Lyy cos? p+1,, sin® ¢ cos 0 sin ¢ cos ¢ (lyy—1z,)
—lxsin® cosOsind cos P (lyy—Llzz) L sin? 0+cos? 0 (Lyy sin? 41, cos? ¢)

(2.32)
que sirve como matriz de inercia del sistema.
La energia cinética de traslacion, energia cinética de rotacion y la energia potencial

se escriben respectivamente como

1
Kir = zmi‘Ti” (2.33)
1. 1.
Jcrot = EHTIH (2-34)
P=mgz (2.35)

donde g corresponde a aceleraciéon debido a la gravedad y z a la altura.
El lagrangiano se obtiene sumando la energfa cinética y potencial del sistema
como
L =Ky + Kyot — P (2.36)

y desarrollando cada uno de los términos resulta que

L=m (XZ +1% + i2> + %Ixx (b— sin(@)lb)z + %Iyy (cos()6 + cos(6) sin(d))tb)z

1 . .
+ ZIZZ (sin(d))e—cos(e)cos(d))tl))z—mgz (2.37)
es el Lagrangiano en términos de las variables de posiciéon y dngulos de Euler.
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SECCION 2.3
Fuerzas y momentos

Las principales fuerzas y momentos que acttian en el sistema se deben al efecto
del empuje de los motores y a la aerodindmica que se genera por el flujo de aire

incidiendo sobre las alas de los aviones como se muestra en la Figura 2.4.

Figura 2.4 Principales fuerzas actuando en el sistema.

2.3.1. Fuerza de sustentacion y de arrastre

El flujo de aire incidiendo en las alas de los aviones produce sustentacion y arras-
tre, las cuales son normal y paralela respectivamente, a la velocidad del aire V,, (ver
Figura 2.5). Se puede observar que el dngulo entre la direccién del flujo y el plano

de rotacién se denota por &; y es conocido como inflow angle [20].

\C

Vista del perfil Vista superior
Figura 2.5 Elementos de la seccién del ala.
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El angulo de cabeceo de la secciéon alar y; se mide desde la linea de la cuerda
de la seccién alar al plano de rotacion. Entonces el dngulo de ataque o del ala se

obtiene como

o =v1— & (2.38)
y las fuerzas de sustentacion y arrastre se escriben como
1
L =5pVeSCL=aS(Cr o+ Cr, Be) (239)
1
D = -pVZSCp = gS(Cp, &+ Cp,, de) (2.40)

2
donde q = %pVﬁ se denomina presiéon dindmica, p es la densidad del aire, V, la

velocidad del aire, S la superficie del ala, C; y Cp son los coeficientes de sustentacién

y arrastre respectivamente.

2.3.2. Fuerza de empuje

La fuerza de empuje en un motor [18, 21] puede obtenerse mediante la relacién
T = pn?D*C+()) (2.41)
donde p es la densidad del aire, n corresponde a las revoluciones por segundo de la
hélice, D es el didmetro de la hélice y C1(]) es el coeficiente de empuje el cual esta

en funcién de la razén de avance | definido por

\%
J= 5 (2.42)

donde V es la velocidad que avanza la hélice a través del aire [22]. Para fines précti-
cos se considera que los motores operan bajo condiciones similares, la densidad es
constante y las hélices son del mismo tamafio. Por tanto, las fuerzas de empuje en
cada motor se definen como

T; = pniD*Cr, (2.43)

T, = pn3D*Cr, (2.44)
donde cada motor posee la libertad de variar sus revoluciones independientemente.
Entonces, si la velocidad angular de los motores es diferente, los coeficientes de
empuje también serdn diferentes.

El giro de los motores produce una fuerza de empuje que a su vez modifica la
velocidad de rotacion de todo el sistema. Por tanto, la velocidad de rotaciéon de los
motores se puede usar como una variable de control del sistema.

En la practica es habitual caracterizar la fuerza de empuje en los motores en fun-
ciéon del namero de revoluciones. De [23] se obtienen los datos en funcionamiento

estdtico para una hélice de 4,5 pulgadas de diametro, Figura 2.6. Entonces la funcién
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Figura 2.6 Gréfica de coeficiente de empuje de una hélice 4.5x3.

del coeficiente de empuje se obtiene como
. {f(n) para 1500 < n < 10800
T pum—

0, en otro caso
donde

f(n) = —1.9743e-10n? + 3.8068e-06m + 0,1030

depende de las revoluciones por segundo en los motores.

2.3.3. Fuerzas y momentos generalizados

(2.45)

(2.46)

En el enfoque de Euler-Lagrangre se establecen las fuerzas y momentos actuantes

en el sistema como

Q=I[FT]

(2.47)

donde F es un vector de fuerzas representado en el marco inercial y I’ el vector de

momentos. Las componentes de estas fuerzas se definen como

F=|Fx Fy FZ}T
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r— [L M N] ! (2.49)
Las fuerzas en el cuerpo se obtienen de la Figura 2.4 como
Fo =Fa +Fp (2.50)
donde Fq y Fp son los vectores de fuerzas debido a efectos de la aerodindmica y la

propulsion. Estos vectores se obtienen mediante

L siny; —L;siny; —Dj cosvy; D) cosy;
Foa = 0 + 0 + 0 - 0 (2.51)
—Lj cosvy; —L, cosys —Dj siny; —Djsiny;
Ty cos &, —Tcos &)
Fp = 0 + 0 (2.52)
—T] sin &] —Tz sin Ez
los dngulos de ataque se definen como
o =v1— & (2.53)
0 =v2—& (2.54)

por tanto, el vector de fuerzas relativo al cuerpo del vehiculo se obtiene como
Tycosé —Trcos &)+ Ly siny; — Ly siny,; — Dyg cosyy + Dy cosyr
Fv = fy (2.55)
—Tysin&; —Trsiné&) — Ly cosy) —Lycosyy, —Dysiny; —Djsiny;
donde f, representa cualquier fuerza en el eje yy.
El vector de fuerza F en el marco inercial se obtiene aplicando la transformacién
(2.19) a Fy, es decir
F=RiF, (2.56)
es el vector de fuerzas requerido en el enfoque de Lagrange.
Al considerar las fuerzas, el vector de momentos se expresa como
(Lycosya—Ljcosy)l+(Trsiné,—Tysin &) 14+ (D; siny,—Dy sinyy )1
r= M (2.57)
(—Ticosé1—Trcos &)1+ (—Lsiny;—Lysiny; )4+ (Dj cosyi+D;cosys)l
donde M es cualquier momento existente alrededor del eje yy.
Las ecuaciones de fuerzas y momentos se simplifican considerando que la inci-
dencia del viento en el vehiculo es despreciable, por tanto las ecuaciones (2.53) y

(2.54) se convierten en
Y1 =& (2.58)
Y2=& (2.59)

i.e. el angulo de ataque se define por el cabeceo de cada ala, ademas las fuerzas
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laterales en los vehiculos se contrarrestan entre si.

Al desarrollar la ecuacién (2.56) se obtienen sus componentes como

Fx =fx cos 0 cos —f,sin O (2.60)
Fy =fx(sin 0 cos{ sin ¢ — sin cos ¢) + f, cos O sin P (2.61)
Fz =fx(sin 0 cos cos ¢ + sinP sin ¢) + f, cos O cos P (2.62)

son las componentes del vector de fuerza expresado en el marco inercial.
Debido a la alta velocidad angular en el sistema de aviones, éste se modela como
un disco en rotacion en sentido anti horario [24] visto desde arriba. Entonces las

ecuaciones (2.60)-(2.62) con & = 0 se reescriben como

fy=T)—T,—Dq+D> (2.63)
fy =0 (2.64)
f,=—L;—L, (2.65)

y considerando que las fuerzas de propulsién en los motores son mucho més gran-
des que las fuerzas de arrastre en cada vehiculo, se puede hacer la siguiente aproxi-
macion
Ti =Ty —Dy (2.66)
T, ~T,—D; (2.67)

de ta forma que son las fuerzas que se consideran en el eje x del cuerpo.

Los componentes del vector de momentos con respecto a los ejes del marco iner-
cial del cuerpo se simplifican como

L=1U-D;—Ty)sin&; +1(Dy+ Ty)siné&; + (L, cos &y — Ly cos &) (2.68)
M =0 (2.69)
N=UD;—Ty)cosé&;+1(Dy;—Tr)cosé&; + 1(—Lysiné&; —Lysin &) (2.70)
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SECCION 2.4
Ecuaciones de movimiento

Las ecuaciones de movimiento se desarrollan utilizando el enfoque de Lagrange
planteado en la ecuacién (2.1), esto es

d 0oL 0L
— 57 =Q i=16 2.71
dtogi 9q; Q1 @71)
donde las coordenadas generalizadas g; se seleccionan como
T T
a=|q1 92 93 d4 qs qe] Z[xyzd)emb 2.72)

de tal forma que cada coordenada es independiente y el nlimero de coordenadas es
suficiente para especificar completamente la configuracién del sistema.
El Lagrangiano £ que se obtuvo en (2.37) no presenta términos cruzados entre la

dindmica traslacional y la dindmica rotacional por tanto es posible reescribirlo como

1
L =Kip—P = szTf — mgz (2.73)
1
Lrot = Kiot = ZT]T]T] (2-74)
por tanto la ecuacién (2.71) se puede escribir como
L

408y OLer _ (2.75)

dt 9q oq
iaLr.ot . aLrot _ (2.76)

dt 9q oq

donde una expresién permite obtener la dindmica traslacional y otra la dindmica
rotacional.

A partir de (2.75) se obtienen las ecuaciones de traslacion, realizando las opera-
ciones correspondientes se tiene

aLtr . ]TTL(ZT‘) d afctr — mf a'ctr — —mau
oF 2 at or or Y
donde w, = 9z/0+ =[0 0 1]T, por tanto
mi+mgu; =F (2.77)
L]
= _—F—gu (2.78)

al expresar cada elemento por separado se tiene que
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% = —Fx (2.79)

m
_—
§=—Fy (2.80)
]

son las ecuaciones que representan el movimiento de traslacién.

Para la dindmica de rotacion se usa la ecuacion (2.76), esto es
dagm'm)  agnm)

=T
dt 9n on
realizando las operaciones necesarias
aLrot R d aLrot R 2 ;. a[Jrot o 0,1 . T
TR it on JntIn on _an(zn n)
resulta en
P B A
Jii )0 — 55 —-("m) =T (282)
20m
al reescribir y despejar se obtiene
; .10 .
Ji+ (J—55- ') )n=T (2.83)
20n
Ji+Cmnam=T (2.84)

donde el término C(n,1) se denomina matriz de Coriolis y contiene los términos
giroscopico y centrifugo asociados a 1 dependientes de J.
Para desarrollar la ecuacion (2.83), primero se obtiene la derivada de J a partir de la
ecuacién (2.31) como
app apz az
J=RIIR,+R'IR, = |ay ap ay (2.85)

azr azz ass

donde
a;; =0
app =0
a13 = —, 0 cos 0
a; =0

az = —dsin(2¢) (lyy — L)
a3 = (¢ cos O cos(2¢) — Osin O sin p cos §) (lyy — Lzz)
aszy = _lxxe cos 0

az; = (pcosOcos(2d) —OsinBsinpcosd) (Ly — 1zz)

25



azz = 20sin 0 cos O <lxx —lyy sin? () — 1, cosz(d))) + ¢ cos® Osin(2¢) (lyy — Lzz2)

continuando con el término %%ﬁT] se obtiene
190 .1 10
zaﬂ J= za[ﬁ c2 csl

donde
¢ = Lu(p —1Psin6)
c2 =V cos 0sin § cos d(Lyy — L) + O(Lyy cos®  + L, sin® d)
c3 = —blysin® +1 (sin2 O,y + cos’ 0(lyy sin? d+1,; cos? d)))
+ 0 cos 0 sin ¢ cos ¢ (Lyy — L,2)

derivando parcialmente

dc; dc; D
12 1;%;%3% ]bnbub]s
Fanlc 2 al=5 153 9F S¢| =3 |bn bn b
" 9e3  9c3 Dy b3 by b
26 00 31 32 33
donde
b1 =0
b2 = —lyy cos 0
b3 =0

by = (lyy — Lzz) (P cos 6 cos(2¢) — 20 sin $ cos ¢)

by = — sin O sin ¢ cos P (lyy — L,2)

b3 =0

b3 = cos 0(lyy — Lz) (P cos Osin(2¢) + 6 cos(2¢))

b3y = sin 0 (211) <08 0(Lex — Ly $in?  — L cos? ) + O sin  cos (1. — Lyy))

— $cos Bl
entonces la matriz C(n, 1) = (] — %%(ﬂﬁ)) se construye como
1 1 1
ajp —5b1r aiz—5bz a3z —35bi3 Ci1 €12 C13
N 1 1 1 _
CmM) = |az —3ba1 azp —3b ap—3bas| = [ca1 c22 3 (2.86)
1 1 1
az —3b31 azx—3b3 azsz— ;b33 C31 €32 €33
donde
C11 = 0

1.
cip = Zl])lxx cos 0
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c13 = —0B1l cos O
1 . .
¢ =—3 (lyy — Lzz) (P cos 8 cos(2¢) — 26 sin ¢ cos )

411 sin(2¢)(lyy — 1zz) (P sin® —4¢)
c23 = (lyy — Lzz) ($ cos B cos(2¢d) — O'sin O sin ¢ cos )

€2 =

. 1 i :
c31 = —0cos Ol — 5 €08 0(lyy — L) (P cos Osin(2¢) + 6 cos(2¢))

1 . .
c32 = 5 in0 (zq) c0s 0 (—lxx +1yy sin? ¢ + L cos? q>) +0sin d cos d(1,, — 1ny>
1.
+ Ed) cos 0 (L +2cos(2¢) (lyy — Lz2))

C33 = COS Ysin O ( 1y — Lyy sin® ¢ — 1, cos + ¢ cos Osin — 1,
0 (20sin0 (L — Lyysin®  — 1 2¢ ) + ¢ cos0sin(2¢) (Lyy — Lzz)

también se obtiene la inversa de la matriz J como

hir hip hys
J ' =RIR) =R, TRy = |hy hp hy (2.87)
h3; h3; hss
donde
1 in’ 2 tan O si l.—1
I, ' ianZe sin cb+cos [0) Ry = an 0 sin ¢ cos ¢ (1 — lyy)
Lxx lyy 12, lyy 2.
. 2 2 .
I3 = tan 8 sec® sin“ ¢ N cos” ¢ hyp = tan 0 sin ¢ cos P (1, — Lyy)
lyy 12, ]'UU]’ZZ
2 . 2 .
cos sin secOsindcosp(l, —1
hyy = 4 1 a3 = ¢ Gl yy)
1yy 1., ]'UUIZZ
Iy = tan O sec (sin2 d N cols2 q;) hay — sec 0 sin (1)1cos1 bl — lyy)
Yy zz yy ‘zz
) 2
hs; = sec’ 0 sin” ¢ + cos”
lyy 12
ademas se define
[k1 k2 k3] =] 'C(n,M)n (2.88)
al despejar 1j de (2.84) se tiene
=] 'T—J'C(n,a)n (2.89)

esta ecuacion representa a la dindmica de rotacién del sistema.

Las ecuaciones que representan el movimiento en tres dimensiones del sistema

de aviones se obtiene al reunir las ecuaciones de las dindmicas de traslacién (2.78) y
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rotacion (2.89). Al desarrollar las ecuaciones se obtiene

1
X = - (fxy cos 0 cosp —f,sin0) (2.90)
1
y= - (fx(sin 0 cos{ sin ¢ — sin cos ) + f, cos O sin ¢) (2.91)
1
Z = - (fx(sin® cos cos d +sinsind) + f, cosOcosd) — g (2.92)
dﬁZh]]L-i-h]zM-l—h]gN—K] (2.93)
0 =hyL+huM+hiN—k (2.94)
l.l.) = h31L+ h3;M + h33N — k3 (2.95)

estas ecuaciones estdn expresadas en términos de las coordenadas generalizadas.

2.4.1. Ecuaciones de movimiento simplificadas

El grupo de ecuaciones asociado a la dindmica traslacional tiene elementos que
incluyen a la variable de guifiada 1, la cual evoluciona mucho més rédpido que las
demads variables. Por tanto, se analizan los términos de las ecuaciones (2.90) a (2.92)
que incluyen funciones de seno y coseno de . Debido al comportamiento ciclico de
estos términos y considerando que todas las demads variables permanecen contantes
durante un ciclo, cuando son integradas en un ciclo de 0 a 27 el resultado es igual
a cero. Es decir, la aportaciéon de esas componentes en las ecuaciones anteriores es

nula, por ende se pueden simplificar las ecuaciones de aceleracién traslacional como

1
X =——1F,sin0 (2.96)
m
1 .
= Hfz cos 0sin ¢ (2.97)
1
Z= n_lfz cosOcosd —g (2.98)

ademas, con el fin de simplificar la dindmica rotacional se usa el siguiente cambio

de variable

I=Cm,an+Jr (2.99)
y al sustituir este cambio en la ecuacion (2.89) se obtiene
fi=J'Cn,an+J JT =] 'Cn, )i =T (2.100)
donde
_ T
P = [T o To Tw] (2.101)

es la nueva variable relacionada a los momentos del sistema [25].
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En forma alternativa, las ecuaciones que describen el movimiento del cabeceo y
alabeo se pueden obtener de la manera siguiente:

Considérese que los dos aviones estdn volado a una altura constante y el disco
que describen al girar es horizontal. Suponga ahora que se introduce una sefial si-
nusoidal al control de altura o elevador de cada uno de los aviones. La sefial que
se introduce al primer avién es tal que el desplazamiento del elevador es maximo
cuando ese avion pasa por la parte norte del disco de giro y tiene su valor minimo
cuando pasa por la parte sur del disco de giro. Una sefial similar es introducida al
segundo avion pero desfasada 180°. De esta manera, el primer avién aumenta su
altura al pasar del punto norte al punto este y regresa a su altura cuando llega al
punto sur. El segundo avién hace algo similar teniendo la misma altura cuando pa-
sa del punto sur al punto norte pero tiene una altura inferior al pasar por el punto
oeste. El resultado de este medio ciclo es que el plano de giro de los dos aviones
se ha inclinado ligeramente hacia el oeste, pivotando en el eje norte-sur. Al final de
este medio ciclo, el conjunto de aviones esta listo para comenzar un segundo medio
ciclo en el cual se inclinara un poco mas hacia el oeste. La magnitud de la inclinacién
depende de la amplitud de la sefial sinusoidal que se introduce en los elevadores.
La direccién del eje en que pivota el disco de giro puede ser modificada cambiando
la fase de la sefial sinusoidal.

Las fuerzas de sustentacién en cada avion se consideran iguales, y el empuje total
f, acttia perpendicularmente al disco descrito por los dos aviones en rotacién. Asi,

las ecuaciones del sistema se simplifican como

X = —]—fz sin (2.102)
m
1 .
j= n_lfz cos 0 sin ¢ (2.103)
1
Z= Efz cosOcosd —g (2.104)
b =m1g (2.105)
0 =m1 (2.106)
P =1y (2.107)

donde x,y, z corresponden a las coordenadas de posicién del sistema, y T4, T,
Ty son los momentos de cabeceo, alabeo y guifiada relacionados a las momentos

generalizados.
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2.4.2. Ecuaciones de movimiento en el plano horizontal

Las seis ecuaciones de movimiento se pueden desacoplar para analizar de forma
independiente el desplazamiento vertical y horizontal de la configuracién estudia-
da. Esto es conveniente ya que solo se requieren tres ecuaciones para describir va-
rias condiciones de vuelo. Por tanto, a continuacién se exponen las ecuaciones que
describen el movimiento del vehiculo en el plano horizontal, y posteriormente se
desarrollard una estrategia de control que permita mover a voluntad a los aviones
en este plano.

Se considera que el sistema de aviones se mueve libremente en el plano horizon-

tal, como si estuviesen sobre una pista sin friccién como se ve en la Figura 2.7. El ala

T
Figura 2.7 Sistema de aviones en el plano horizontal.

de cada avidn estd atada a un extremo de una varilla, en la union se considera una
articulacion. Cada avidn tiene dos superficies de control, un elevador y un timén.
Mientras que el elevador se puede utilizar para cambiar la altura, el timén produce
una rotacién en los aviones alrededor de la articulacion. Este desplazamiento se de-
nota con el dngulo 1, y en escenarios reales es diferente para cada avién pero con la
finalidad de simplificar se considera que varia simultdneamente para ambos avio-
nes. Con base en esta disposicion, la articulacién permite un rango de movimiento
de —90° < u < 90°, por lo tanto, el &ngulo entre los dos aviones esta dado por

Ha = 180° — 2 (2.108)
medido desde el vector de empuje Ty hacia el vector de empuje T, en sentido horario.
Para este caso de estudio, se establece que las fuerzas de empuje T; y T, sean las
variables de control, mientras que p se considera como una perturbacion.

Las principales fuerzas y momentos en el sistema que se consideran son las ge-
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neradas por los motores de los aviones, y se expresan en los ejes del cuerpo como

fx T —T.
_ [T C9S(u) LR fosw) (2.109)
fy Ty sin(p) T, sin(p)
la fuerza fy produce un momento alrededor del eje zy, que se escribe como
N = 1T; cos(u) + LT, cos() (2.110)

y se considera como positivo el giro en sentido antihorario.
La posicién con respecto al marco de referencia inercial se representa con el vec-
tor 1y, la orientacion se denota por el angulo 1 como se muestra en la Figura 2.8,
h

los aviones se representan como masas puntuales.

Figura 2.8 Diagrama del sistema en el marco inercial.

El vector de posicion se define como

=K yl' (2.111)
y los vectores de posicién de cada avién como
T T
T = [X] y]] Ty = [Xz UZ} (2.112)
ademas considerando que la posicién de cada avién en el marco del cuerpo es
T T T T
[Xm yml] = [O l] [xmz ymz] - [o —1] (2.113)
la posicién de cada avidn con respecto al marco inercial se expresa como
T T T T
=[x y] +Rb [0 1] r2=|x y| +Ry [0 (2.114)
donde la matriz R% fue definida en (2.19), y se reduce a
A I (2.115)
coslp siny

la cual permite transformar la posicién en el marco del cuerpo al marco inercial [26].

Las ecuaciones de movimiento en el plano horizontal se obtienen usando el enfoque
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de Euler-Lagrange, esto es aplicando la ecuacion (2.71). El Lagrangiano se escribe
como la suma de la energia cinética de traslacién y rotacion, es decir

1 1. .
£ = Kip + Krot = 5m (% +9%) + S Lap? (2.116)
y el vector de coordenadas generalizas se define como
qg=Kx y VI’ (2.117)

con x y Yy para representar la posicién y 1\ para representar el giro.
Las ecuaciones de la dindmica en este plano de vuelo se obtienen como

L]
%= —Fx (2.118)
L]
§=—Fy (2.119)
. 1
$=—N (2.120)

zz

donde Fx y Fy son las fuerzas representadas en el marco inercial. Estas fuerzas se
obtienen aplicando la transformacién R%) a las fuerzas en (2.109), esto es
Fx _ —sin Cf)SlI) fx _ —fxsin + fy C.OS‘LI) (2.121)
Fy cosp siny | |fy fx cos + fy sin
y el momento de inercia I, se obtiene como

i=2
L. =) mrf=ml*+ml* = (m +my)l* = ml? (2.122)
i=1

donde m es la masa total del vehiculo, incluye la masa de los aviones, la varilla, etc.

Al desarrollar las ecuaciones de movimiento se obtiene lo siguiente

X = nlm(_fx sin + fy cos) (2.123)
y= nlm(fx cos P + fy sinp) (2.124)
P = Il(lﬂ cos(p) + 1T, cos(p)) (2.125)

dos ecuaciones para el movimiento de traslacién y una para la rotacion.
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CAPITULO 3
ESTRATEGIA DE CONTROL

SECCION 3.1
Introduccidon

Este capitulo plantea el desarrollo de la estrategia de control para el sistema de
aviones con el fin de lograr un vuelo satisfactorio. Comtinmente en el vuelo de
vehiculos aéreos se requiere un control de posicién, orientaciéon y velocidad. Esto
muchas veces puede lograrse directamente manipulando las entradas de control,
asi como un avién puede manipular la orientacién de guifiada a través del timén de
direccién o un helicéptero lo puede hacer a través del rotor de cola.

En el vehiculo propuesto surge el desafio de crear un algoritmo de control que
traduzca el efecto de las entradas de control en un movimiento deseado. La opera-
cién del vehiculo se realiza mediante el control individual de los aviones y sus super-
ticies de control, con lo cual se pueden producir dos tipos de movimiento, traslaciéon
vertical y traslacién horizontal. La metodologia para lograr el movimiento sigue el
principio de los comandos colectivo y ciclico en los helicépteros. El desplazamiento
vertical usa el comando colectivo donde cada avién es configurado para actuar de
forma simultdnea, ya sea incrementando o disminuyendo el empuje de los motores
que en consecuencia cambia la velocidad angular del sistema o de otro modo se lo-
gra al ajustar el cabeceo de cada avién con ayuda del elevador. El desplazamiento
horizontal se logra con comandos ciclicos, donde las entradas de control se varian

de forma sinusoidal a largo de la rotacién.
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SECCION 3.2
Comandos de control

El sistema de aviones posee la forma y una dindmica similar a la de un rotor
de helicéptero convencional, donde cada avion seria equivalente a las palas del he-
licéptero. A diferencia de la configuracién propuesta, un helicéptero utiliza un me-
canismo conocido como plato ciclico o disco inclinado, este mecanismo transforma
el movimiento del eje giratorio en un movimiento repetitivo hacia arriba y hacia
abajo o hacia delante o hacia atras, los dos movimientos opuestos conforman un
ciclo como se ilustra en la Figura 3.1. El plato ciclico permite modificar el angulo
de las palas, y la manera en que se varia el cambio de este dngulo se conoce como

comandos de control ciclico y colectivo [27]. El comando de paso colectivo aplica

’ # = Angulo
Angulo maximo

medio . Plato oscilante
& inclinado .~

Barras de
transmision T~

Y T:H Colectivo —~l e 2231;;0
@ ?\L T Ciclico Angulo
Eje de transmision minimo

Figura 3.1 Mecanismo de plato ciclico en un helicéptero.

el mismo angulo a todas las palas, mientras que el comando de paso ciclico opera
mediante la inclinacién del plato generando una variacién sinusoidal en el dngulo
de las palas.

El plato ciclico es un mecanismo complejo que no estd presente en la configu-
racion propuesta, en su lugar el sistema de aviones cuenta con dos motores y dos
superficies de control para controlar su movimiento.

Cuando se modela un helicéptero, se suele usar un marco de referencia fijo en el
cuerpo del helicéptero donde las palas que forman el rotor principal giran alrededor
del eje vertical de este marco, asi la inclinacién del plato ciclico define la direccién
de movimiento del cuerpo del helicéptero. En cambio, el sistema de aviones usa un
marco en el cuerpo que se encuentra girando en todo momento, como se muestra en
la Figura 3.2.

Tomando en consideracién los aspectos mencionados, se plantea imitar los co-

mandos relacionados al plato ciclico para controlar el vehiculo propuesto.
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vz
Figura 3.2 Marco de referencia en un helicéptero y en el vehiculo propuesto.

SECCION 3.3
Comandos colectivo y ciclico

Los comandos de control colectivo y ciclico interpretan las sefiales de referencia
indicadas por un piloto, y posteriormente las transforman en comandos que gene-
ran un movimiento de ascenso/descenso o traslacion en el vehiculo. Las sefiales de
referencia o de control T4, Te y Tc se establecen con respecto a un sistema de referen-

cia asociado a la posicién del piloto como se muestra en la Figura 3.3. Las sefiales

Avidn

Eje de

rotation
Zp

T Xp

Yp
Figura 3.3 Marco de referencia del piloto.

T¢ Y To producen una inclinacién en el disco que se forma por la rotacion de los
aviones, la sefial 1. produce un ascenso o descenso de todo el vehiculo.
Para que el marco de referencia del piloto sea mds intuitivo, éste se establece de

forma que los ejes x;, y yp son coincidentes con los ejes inerciales x y y, y el eje z,
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apunta en direccién contraria a z.

El comando de control colectivo puede ser generado de dos maneras, ya sea
variando la fuerza de los motores simultdneamente para aumentar el giro del sis-
tema que a su vez aumenta la fuerza de sustentacién o alternativamente se utiliza
el elevador de los aviones para aumentar o disminuir al mismo tiempo el cabeceo
de los aviones, ambas formas provocan que la fuerza de sustentacién cambie de tal

modo que el vehiculo aumenta o disminuye su posicién vertical. Cuando se usan

Avion

Zp
To To 1
Yp 4 4 Movimiento idéntico de
X 1 1 las superficies de control
y PR Ge
X N> e Comando colectivo
l™~ \fél‘@
z A

Figura 3.4 Comando de control colectivo.

los elevadores con en la Figura 3.4, este valor se asigna como
de; = Tc
de, = Tc
donde a cada superficie de control se le asigna la misma cantidad.

El comando de control ciclico se divide en comando ciclico lateral y comando
ciclico longitudinal. En otras palabras dependerd del valor de la sefial de control
T¢ cuando el piloto requiere que el plano de rotacién se incline hacia la izquierda o
hacia la derecha, o de 9 cuando el piloto requiere que el plano de rotacién se incline

hacia enfrente o hacia atrds como se muestra en la Figura 3.5.

El comando ciclico lateral se genera usando una funcién cosenoidal, la cual
varia con respecto al &ngulo { o lo que es igual con respecto a la posiciéon
de los aviones durante su trayecto circular. Cuando la posicién angular
de los aviones es 1 = 180 0\ = 0, se aplica una deflexién méxima al
elevador de un avién y una deflexién minima al otro avién, esto direc-
ciona la inclinacién del disco que describen los aviones hacia adelante o

hacia atras. El comando para generar un movimiento lateral, se obtiene
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zp 1 rotacion 1
T A 1 Movimiento contrario de
o T I
Yp 1 v las superficies de control
y *» A G, Comando ciclico Comando ciclico
Vorg e, Lateral Longitudinal
z Y,
Figura 3.5 Comandos de control ciclico.
mediante
de; (Tg, V) = T cos(1P) 3.1)
de, (Tg, ) = —1¢ cos() (3.2)

El comando ciclico longitudinal se genera usando una funcién senoidal,
también varfa con respecto al dngulo 1. Cuando la posicién angular de
los aviones es \p = 270 o P = 90, se aplica una deflexién maxima al eleva-
dor de un avién y una deflexién minima al otro avién, esto direcciona la
inclinacion del disco que describen los aviones hacia la izquierda o dere-
cha. El comando para producir un movimiento longitudinal, y se obtiene
mediante

O¢; (To, ) = T sin() (3.3)

Oe, (To, ) = —Tg sin(1) (3.4)

Al unificar los comandos colectivo y ciclico en una misma expresion se tiene,

e (T, To, ) = T¢ cos(W) + T sin(WP) + ¢ (3.5)
de, (T¢y, To, W) = —T¢ cos(P) — Tg sin() + ¢ (3.6)

estas son las sefiales que se aplican a los elevadores para generar los movimientos

a lo largo de los ejes referentes al piloto.
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SECCION 3.4
El 4ngulo de guifiada

El angulo de guifiada 1 se mide con respecto al norte magnético o lo que es
igual con respecto al eje x del sistema de referencia inercial y el eje xy, del marco de

referencia en el cuerpo del vehiculo como se muestra en la Figura 3.6.

1

1

1
P
P
1

1

1

1

Norte

Y
Figura 3.6 Angulo de guifiada del vehiculo.

Los dngulos de guifiada de cada avién se definen como 41 v P42, ¥ se miden
entre el eje longitudinal de cada avién y el eje x del sistema de referencia inercial,
esto se puede expresar como

Va1 =P 3.7)

bo=Vv+mn (3-8)
donde se puede notar que existe un desfase de 7t radianes o lo que es igual a 180
grados entre los vehiculos.

Si se considera el dngulo u descrito en la seccién 2.4.2, el cual se forma en la
unién del ala de los aviones con la varilla y asimismo se considera que este &ngulo
es diferente para cada avién como se muestra en la Figura 3.7, la orientacién de cada

avion se obtiene como
Va1 =P —y (3.9)
Yo =P+w+mn (3.10)

Ademas, si se quiere conocer la orientacién del disco que forma la trayectoria de
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Figura 3.7 Angulo de guifiada del vehiculo con dngulo de desacoplamiento p.

los aviones con respecto al marco inercial, se hace uso del vector de velocidad del

vehiculo como se muestra en la Figura 3.8.

X
Y
Figura 3.8 Trayectoria del vehiculo.
El vector de velocidad v, se escribe como
T
y al obtener la direccién del mismo se obtiene
P = arctan(\ﬂ) (3.12)
Vx

donde esta variable representa la orientacion del vehiculo. Pero cuando el vehiculo

permanece en un solo lugar no es posible saber su direccion.
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SECCION 3.5
Estrategia de control general

En esta seccion se presenta una estrategia de control para regular el movimiento
del sistema. La estrategia busca regular las variables de estado en forma secuen-
cial. Primeramente se busca estabilizar la altura y la velocidad angular, de tal forma
que satisfagan la dindmica de un sistema lineal. Entonces se prosigue a controlar el
angulo de alabeo y el desplazamiento en el eje y, también se controla el &ngulo de
cabeceo y el desplazamiento en el eje x, para ambos se usa un control proporcional
derivativo.

Se retoman las ecuaciones de traslacién (2.102 - 2.104) y de rotacién (2.105 - 2.107)
que fueron desarrolladas en la seccién 2.4.1. Se parte de la ecuaciéon de movimiento
vertical, es decir

1
Z=—f,cos0cosP—g
m

se establece la siguiente entrada como el control de posicién vertical

mu, +mg
A 3.13
7 cosBcos ¢ ( )
donde u; es un control PD, esto es

donde a;, y a,, son constantes positivas y z4 es la altitud deseada. La velocidad
angular de guifiada se regula al aplicar el siguiente control

Ty = —ay (P —hg) (3.15)
donde ay, es una constante positiva y {4 es la velocidad angular de guifiada desea-
da. Al sustituir (3.13) en la ecuaciones (2.104), (2.103) y (2.104), la ecuacién (3.15) en

(2.107), y considerando que cos 6 cos ¢ # 0, se obtiene lo siguiente
1 mu; +mg tan 0

T Tmeosfeosd SN0 T 3.16
* m cos 0 cos ¢ sin (u2+m9)cos o (3.16)
1 mu; +mg )
= meosBeosp 20 IN e = t 17
Y m cos 0 cos ¢ cos Osin ¢ (uz+mg) an ¢ (3.17)
1
,_ | mu+mg 03008 b — g = 11, 618)

m cos 0 cos ¢
= —ap(h —ha) (3.19)
donde las ganancias a,,, a,, y ay, se seleccionan convenientemente para asegurar
una respuesta estable en la posicion vertical y guifiada.

Sizgy 14 son constantes, z y Py convergeran en un determinado tiempo, es decir
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z — z4 y P — 1Pq. En consecuencia, las ecuaciones (3.16) y (3.17) se reducen a

tan 0
X = — 2
X gcos d) (3.20)
Jy=gtand (3.21)

debido a que los controles en (3.14) y (3.15) tienden a cero. Entonces la dindmica
horizontal estd dada por las ecuaciones (3.20-3.21) y (2.105 - 2.106), y para regular el
movimiento en este plano se establecen los dngulos de referencia para el alabeo y la

guifiada como sigue

$4 = arctan % (3.22)
04 = arctan e Cgos ¢ (3.23)
donde uy y uy son controles PD, es decir
Uy = —0x, X — Ay, (X —Xq) (3.24)
Uy = —ay, Y — ay, (Y —ya) (3.25)

donde ay,, ax,, ay, y ay, son constantes positivas. Considerando los angulos de

alabeo y cabeceo deseados, se proponen los controles de orientacién como
Tp = —ag, (& — Pa) — ag, (& — da) (3.26)
To = —ap, (0 —04) — ap, (0 — dq) (3.27)
donde ay,, ag,, as, Y ag, son constantes positivas.

Cuando los angulos de alabeo y cabeceo convergen a los valores deseados (3.22)

y (3.23), la dindmica horizontal se convierte en

X = Uy (3.28)
b =14 (3.29)
U=y (3.30)
$ =14 (3.31)

donde el par (%,0) estd asociado al movimiento longitudinal y el par (ij, ) estd

asociado al movimiento lateral.
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SECCION 3.6
Estrategia de control en el plano horizontal

3.6.1. Estrategia basada en un control PD ciclico.

Esta estrategia para controlar la posicién utiliza un control PD que se hace variar
ciclicamente usando funciones sinusoidales, y ademads se le adiciona un control de

velocidad angular con el fin de regular tanto el desplazamiento como la rotacion.
Control de velocidad angular

El control de velocidad angular modifica simultdneamente y en igual proporciéon
la fuerza de empuje en los motores, con esto se aumenta o disminuye el giro del

vehiculo. Entonces la sefial de control para cada motor se define como
Ty = Ky €y (3.32)
donde ky es una constante positiva y &, es el error de velocidad angular definido
como
ey =g —1 (3.33)

donde V4 es la velocidad angular deseada.
Control ciclico de posicién

El control de posiciéon también utiliza los motores de los aviones, pero en este
caso el control genera una fuerza de empuje variante en forma ciclica, para lograr
este propdsito se usa un control PD conjuntamente con funciones sinusoidales, con
esto se obtiene la variacion ciclica en el control. Las sefiales aplicadas a cada motor

para lograr un desplazamiento en el eje x se establecen como

uy, = +kyexsin(P) + kqréx sin(P) = (kyex + kqréx) sin(b) (3.34)
ugx = —kyexsin(P) — kqréx sin(P) = —(kyex + kqréx) sin() (3.35)
de igual manera se establecen las sefiales para el desplazamiento en el eje y como
Wy = —kzey cos(P) — kazéy cos() = —(kzey + kaz€y) cos(1) (3.36)
Upy = +koey cos(P) + kazéy cos() = (kaey +kazéy) cos() (3.37)

donde k1, ky, kq1 y kg2 son constantes positivas, mientras que ey y ey son los errores
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de posicion definidos como
ex = X4 — X (3.38)
ey =Ya—y (3.39)

donde x4 y yq4 son las coordenadas de la posicién deseada.

Las ecuaciones (3.34) y (3.35) controlan el desplazamiento en el eje x, al modu-
lar la magnitud del control PD. Debido al arreglo geométrico del sistema, cuando
el dngulo 1 vale cero grados los vectores de empuje se encuentran alineados con el
eje y inercial, por tanto en este momento el controlador no genera ningtn impulso,
pero a medida que el 4ngulo 1 aumenta también lo hace el valor del control PD. El
valor 1 aumenta de tal modo que cuando el valor llega a 90°, el controlador registra
un pulso méximo, en este instante el vector de empuje se encuentra alineado con el
eje x inercial. Después de presentarse el pulso maximo, la magnitud del controlador
empieza a decrecer conforme 1 se acerca a 180°, al llegar a 180° el vector de empuje
nuevamente estd paralelo al eje y donde el valor del controlador se hace cero. Este
comportamiento contintia al avanzar el giro de los aviones, de tal modo que cuando
P llega a 270° la magnitud del control tiene otro maximo y posteriormente se vuel-
ve cero cuando el dngulo llega a 360°, asi la dindmica se repite con cada giro que
completan los aviones. Esta dindmica se logra al multiplicar el valor del control PD
por una funcién sinusoidal que tiene como argumento a 1\, de ahi que se ha nom-
brado como control ciclico o PD ciclico. Se obtiene un comportamiento similar con
las ecuaciones (3.36), (3.37) que controlan el desplazamiento en el eje y. En este caso

se utiliza una funcién coseno con argumento \ que multiplica al control PD.
Seiiales de control

Considerando las ecuaciones anteriores se establece que la sefial de control para
cada motor queda expresada como

T =Ty + wix + Uy (3.40)

T2 =Ty +upy + uyy (3.41)

sin + —kkz _kd2] [ey] cos (3.42)

esto se puede escribir como
2 kax | |€

T _ kﬂf,éw n k1 ka1 €y
T, kq)él]) —k1 —kai €x ey

estas sefiales indican las revoluciones en cada motor para obtener la fuerza de em-

puje requerida para llevar al sistema a la posicién deseada.
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3.6.2. Estrategia basada en una funcién positiva

En esta seccion se presenta una estrategia de control basada en una funcién po-
sitiva para regular el desplazamiento de los aviones en el plano x-y. Se retoma la

ecuacion de fuerza (2.109), y se considera que pu = 0 resultando
fx=T1—T, (3.43)
fy =0 (3.44)

entonces la ecuacién de fuerza inercial (2.121) se simplifica como

[FX] _ [—fx simp] (3.45)

Fy fyx cos
de ahi que el sistema de ecuaciones (2.123-2.125) se reduce a
1
X = ——(fy siny) (3.46)
m
1
j = —(fy A7
§=_(fxcosp) (3.47)
.. 1
P =—(T +1Ty) (3.48)
IZZ

y a partir de este sistema de ecuaciones, se define el vector de estado y las variables
de estado como
T 1T
P=1{P1 P2 P3 P4 Ps5 pa] Z[X Xy y tl)] (3.49)
y se obtiene la derivada de las variables de estado resultando lo siguiente

. . | .

P1 ="P2 p2= —ausm(tl)) P3 = P4

N . . 1

P4 = —ucos(1p) P5 = Pe pe = —(ITh +113)
m I,

Se define el vector de estado deseado como

T
Pa= [xd k Yq k ok 1|)d] (3.50)
donde * indica que no se establece algtin valor particular o especifico para dicho

estado. También se establecen las siguientes funciones y funciones de error

Tx = €x + oxex = (Xqg — %) + ox(xq — ) (3.51)
Ty =&y +oyey = (Ya —Y) + ay(ya —y) (3.52)
Ty = Oy = Oémp(lbd —1) (3.53)
ex = Xq—X (3.54)
¢y =Ya—Y (3.55)
ey = ha—1 (3.56)
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donde o, oy y o, son constantes positivas. Se establece la funcién positiva como
1

vnnzzzmﬂ (3.57)
donde
W = sin()ry + cos(P)ry + 1y, (3.58)
entonces, la ecuacion (3.57) se puede reescribir en forma vectorial como
Tx ?
wm:% sin(P) cos(Wp) T|.|my z%wwf (3.59)
Ty

donde el vector v estd en términos de \{ la cual varia mucho mas rapido que el
vector v, es decir la variable 1\ realiza ciclos completos de 0 a 360 grados en un
determinado tiempo mientras que las funciones Ty, Ty y Ty, asociadas a los estados
X, Yy 1 varfan lentamente como si permanecieran constantes. Este comportamiento
se debe a la forma en que se desplaza el vehiculo (véase la seccién 3.3), el centro de
gravedad se mueve mads lento en comparacioén con la rotacién que tiene el sistema.

Por tanto es posible conocer valores de la funcién en algunos puntos, esto es

2
1 '
wmmﬁzi @1 q.w (3.60)
Ty
2

Tx
w@ﬂ _l @01]r (3.61)

Y=1/21 2 Y

LG

2

Tx
w@m _1 @-41] r (3.62)

Pp=n 2 Y

Ty

y como V(p) en (3.59) converge a cero y tomando en cuenta Vi, V4 y Vg, se forma
_ 2
1 o 1 1 Ty
ST o 1| =0 (3.63)
0 —1 1 _le
0 1 1] [w]
10 1].|ry| =0=Cyr (3.64)
0 —1 1 Tlp_

donde la matriz formada C; es regular con valores propios {1 +1,1—1, —1} por tanto

el vector r convergera a cero.
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Ahora al obtener la derivada temporal de (3.57) se tiene que

V(p) = W(sin(P)ix + 1 cos(P)rx + cos() iy — P sin(p)ry + 1) (3.65)
para lograr la estabilidad exponencial global, se requiere que
V(p) = —kV (3.66)

y esto ocurre al seleccionar k > 0 [28].
Por lo tanto, el término en el paréntesis mds a la derecha de (3.65) debe de cum-

plir que
(sin (W)t + b cos(WP)1y + cos(W)iy — P sin(Wh)ry + Fy) = —gw (3.67)
agrupando Ty, Ty y Ty, y sustituyendo sus valores se obtiene
sin()ty + cos()ty + Ty = —;W —1 cos(P)ry + P sin()ry (3.68)
sin() (&x + axeéx) +cos(V) (&y + ayéy) + xy ey = _Sw_ P cos(P)ry + P sin(P)ry

2
(3.69)

sin(\)éx + cos() &y + ay, ey = —%W — 1 cos(P)ry + P sin()ry (370)
—sin()oxex — cos(P) oy éy
ademads si xq, Yyq y 14 son constantes, &, &y y &y se simplifican, entonces (3.70) se

convierte en

sin()(—%) + cos(P) (—4) + oy (=) =

—gw — 1 cos(P) 1y + P sin(P)ry — sin(P) oxéx — cos(WP) oy ey (3.71)
1 1 l
sin(W)(—fxsin(P)) + cos(P)(—fx cos(P)) + oy (——(T1 + T2)) =
m m I,
—gW — 1 cos(P) 1 + P sin(P)ry — sin(P) axéx — cos(P) oy (3.72)
Lt (sin?() + cost () — 2Ty + ) =
m I,
—;W —pcos(P)ry + 1 sin(\)ry — sin(\) axéx — cos () oy éy, (3.73)
1 l
(M —Ty) = 22T 4+ Ty) =
m I,
—EW —pcos(P)ry + 1 sin(\)ry — sin(\) axex — cos () oy ey, (3.74)
agrupando T; y T, se obtiene
lTl — o%lT] - ]—Tz — (XMTZ =
m I, m I,
—EW —pcos(P)ry + 1 sin(\)ry — sin(\) axéx — cos () oy €y, (3.75)
I, — mocwlT] n —1,,— ma¢lT2 _
ml,, ml,,
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Sw_ Y cos(P)ry + P sin(P)ry — sin(P) oxéx — cos(h) oy ey (3.76)

2
I, — l —Iz — l
2" Moy | T M _ p) (3.77)
ml,, ml,,
donde
F(p) = —EW — 1 cos(P)ry + P sin(P)ry — sin(P)oex — cos(WP) oy ey (3.78)
y de (3.77) se puede ver que es conveniente seleccionar
1 ml,,
= 3.79
T 21, —mogl ( )
1 ml,,
h=5—- 3.80
272 —ILzz — maogyl ( )

como los controles que pueden ser ajustados mediante los pardmetros o, oy, oy,
y k. Con esta seleccién se cumple que V(p) en (3.66) es definida negativa como se
requiere para la estabilidad.

47



48



CAPITULO 4
DESARROLLO DEL PROTOTIPO

SECCION 4.1
Introduccidon

En este capitulo se presenta el desarrollo del prototipo, el proceso de disefio y
construccion considera los requerimientos de la configuracién propuesta y el anéli-
sis que se expuso en los capitulos previos. El prototipo utiliza dos aviones de ala
tija que unidos forman un solo rotor de mayor tamario, estos aviones presentan las
caracteristicas tipicas de la configuracién, como son motores para generar empu-
je, fuselaje, superficie alar, superficies de control con sus respectivos mecanismos,

sistema de energia, entre otros componentes.

SECCION 4.2
Metodologia

La metodologia para el desarrollo de la plataforma considera el proceso de di-
sefio usado en aviones eléctricos de bateria. Esta metodologia empieza por seleccio-
nar un motor ya existente, normalmente por el coste o la disponibilidad. Este motor
se ha elegido para que tenga el empuje o la potencia adecuados para un tipico avién
de esa clase [29]. Debido a que el sistema completo requiere de dos aviones, se busca
que éstos sean lo més ligero posible. Ademds de que todo el sistema sea construi-
do de forma modular, a fin de ahorrar tiempo en la reparacioén ante cualquier dafio
que pudiese sufrir durante las pruebas de vuelo y que los elementos sean facilmen-
te sustituibles. Entonces el proceso que se sigue para llevar acabo este cometido se

muestra en la Figura 4.1.

4.2.1. Seleccion del motor

La selecciéon del motor se hace segtin la disponibilidad, este es elegido conside-
rando el tamafio y empuje necesario para la aplicacién en vehiculos pequefios. La
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Figura4.1 Metodologia de la construccién del sistema.

Figura 4.2 muestra el motor brushless elegido.

Figura 4.2 Motor DYS modelo FIRE 2206

De las caracteristicas del motor dadas por el fabricante, se puede notar que es-
te motor puede funcionar con baterias de 3 o 4 celdas, cabe recordar que a mayor
numero de celdas implica mayor peso. Por tanto resulta conveniente seleccionar una
bateria de menor ntimero de celdas posible para funcionar con el motor. A su vez,
este arreglo se puede combinar con diferentes tipos de hélices, el fabricante indica
que el motor soporta hélices de 5 o0 6 pulgadas. Por eso, a continuacién se muestra
una prueba donde se pone a funcionar el motor con diferentes hélices.

Prueba del motor con diferentes hélices

Los datos proporcionados por el fabricante comtiinmente varian segtn las condi-
ciones y el lugar donde se realizan dichas pruebas. El desempefio del motor cambia
con diversos factores como la altura sobre el nivel del mar, entre otras condiciones.

Entonces con la finalidad de obtener valores més aproximados a las condiciones de
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operacion locales se llevaron a cabo pruebas donde el motor se acoplé con diferen-
tes hélices. La mediciones se obtuvieron usando el banco de pruebas RCbenchmark
Series 1580 y las hélices que se emplearon se muestran en la Figura 4.3.

/4

(a) DIATONE 6045 (b) DALPROP T5046C 3 Palas (c) DALPROP 5045BN
Figura 4.3 Hélices que se examinaron con el motor.

Los resultados obtenidos de las pruebas se muestran en las Figuras 4.4, 4.5 y 4.6.
En ellas se muestra el empuje generado y la corriente consumida con respecto a las
revoluciones por minuto.
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(a) Empuje y corriente contra RPM (b) Empuje y potencia eléctrica contra RPM

Figura 4.4 Prueba con la hélice DIATONE 6045

Los resultados de las hélices que se sometieron a la prueba muestran que en ge-
neral todas alcanzan aproximadamente 0.5 kgf de empuje y su eficiencia es similar.
En particular, la hélice de 5 pulgadas y 2 palas DALPROP 5045BN presenta un buen

balance entre el empuje y consumo de corriente.

4.2.2. Seleccién del perfil aerodinamico

El perfil del ala es la parte principal de un avién debido a que afecta la velocidad
de vuelo en crucero, la distancia de despegue y aterrizaje, la velocidad de desplome
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Figura 4.5 Prueba con la hélice DALPROP 5046 X 3P
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Figura 4.6 Prueba con la hélice DALPROP 5045BN

y la eficiencia aerodindmica en general durante todas las fases de vuelo. Un perfil
genera levantamiento al cambiar la velocidad del aire que pasa alrededor de él. El
angulo de ataque del perfil o la curvatura del mismo benefician el aumento del le-
vantamiento. Considerando dos principales casos, un perfil plano y uno curvado,
es bien sabido que un perfil plano no genera levantamiento a un dngulo de ataque
cero a diferencia de un perfil con curvatura incluso a angulo cero produce levanta-
miento. En la Figura 4.7 se muestra la comparacién del coeficiente de levantamiento
entre un perfil plano y perfiles de la serie NACA [30].

Como se puede notar un perfil con curvatura presenta un mayor coeficiente de
levantamiento pero su construccién puede llegar a ser complejo y requiere mayor
préctica que a diferencia de un perfil plano. A pesar de su aparente desventaja, un
perfil plano funciona y se adapta perfectamente a las necesidades de este proyecto
pues aporta mayor simetria para todo el sistema y ademds puede ser facilmente
reemplazable. Por tanto para el prototipo se opta por utilizar un perfil plano y un
ala con forma rectangular.

52



Entrada en pérdida
(NACA 4412)

N
Entrada en pérdida
(NACA 4421)

Coeficiente de sustentacion de la seccion, Ci

/ , 10 20
/
7 &, grados

Figura 4.7 Curvas del coeficiente de levantamiento para tres perfiles.

4.2.3. Estimacion del peso y carga alar

Ademads del perfil alar, dos de los parametros mas importantes que afectan el
rendimiento del avién son la relacién empuje-peso (T/W) y la relacién de peso-
superficie o carga alar (W/S), dichas relaciones estan estrechamente interconecta-
das.

Al pensar en la distancia de despegue, un requisito para un despegue corto pue-
de cumplirse utilizando un ala grande (baja W/S) con un motor relativamente pe-
queio (baja T/ W). El motor pequefio hara que la aeronave acelere lentamente, pero
s6lo necesita alcanzar una velocidad moderada para despegar del suelo. Por otra
parte, la misma distancia de despegue podria alcanzarse con un ala pequefia (alta
W/S) si se utiliza un motor grande (alta T/ W). En este caso, la aeronave debe al-
canzar una velocidad elevada para despegar, pero el motor grande puede acelerar
rapidamente la aeronave a esa velocidad.

El T/W cambia durante el vuelo segtin varie la configuracién del empuje, la ve-
locidad, la altitud, la temperatura o debido a cambios de peso de la carga util. La
relacion peso-empuje T/W afecta directamente al rendimiento de la aeronave, un
avién con una gran T/W acelerard mds rdpido, ascenderd mas rapido, alcanzard la
velocidad médxima mads rdpido y mantendra vueltas de giro més rapidas. Por otra

parte esto implica tener motores mds grande por ende mas pesados que tendran
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mayor consumo energético durante la misién [31].

Esta relaciéon puede dar una idea de si la combinacién de motor, ala y peso del
vehiculo son adecuadas para el vuelo. Para el disefio del avién se define el peso bru-
to al despegue W), el cual estd formado por el peso del fuselaje del avién y el peso
restante. Este tltimo considera elementos fijos que incluyen a los motores, trenes de

aterrizajes, avidnica o cualquier otra cosa no considerada en el fuselaje del avién.

Esto es,
Wy = Ws + W, (4.1)
y de las pruebas del motor con las hélices se sabe que el empuje estatico maximo es
Ts, 0. = 047kgf (4.2)
estos dos valores permiten suponer que un peso de W, = 0,5kgf maximo por

vehiculo cumplen los requerimiento minimos para volar. Entonces el prototipo podria
considerarse a tener un peso maximo Woymqx = 1,5kgf, lo cual incluye el peso de los

aviones y un margen de peso adicional.

4.2.4. Dimensionamiento geométrico

Basado en los aspectos de disefio preliminares se procede a bosquejar el avién
que conformara al sistema de vehiculos, el modelado 3D se hace en Solidworks. Las
superficies de control consideradas son el elevador y el timén, el ala no incluyen

superficies de control como se muestra en la figura 4.8. Teniendo en cuenta que

130.00

180.00

Figura 4.8 Disefio CAD: Vista superior del primer avién.

un perfil de placa plana no produce levantamiento a un dngulo de ataque nulo, se

disef6 el vehiculo para que al despegue tenga un dngulo de ataque inicial entre cero

54



y diez grados. El la figura 4.9 se aprecia el vehiculo con este angulo.

/0.00
25|.OO

56/ .60

Figura 4.9 Disefio CAD: Vista lateral del primer avién.

Del modelo CAD 3D del vehiculo se obtienen los siguientes pardmetros geométri-

cos del avion
Lo = 0,001238215 kg/m?
I, = 0,000047223 kg/m?
Iyy = 0,013909253 kg/m?
I, = 0,013030846 kg/m?

S = 0,0663 m?
b=05Tm
c=0,I5m

que incluyen valores de los momentos de inercia, area del ala, envergadura y cuerda
del ala.

4.2.5. Construccién del primer avién

La construccién del prototipo se hace teniendo en mente el uso de materiales li-
geros que puedan ser facilmente sustituibles en caso de sufrir algtin dafio durante
las pruebas experimentales. Por tanto, para el primer avién se utiliza un tubo de
tibra de carbén como parte del fuselaje, que ademads de ser resistente y es muy li-
viano. El ala, el empenaje y las superficies de control se construyen de una placa de
foamboar de 5mm de grosor, este material es ligero y se puede manipular facilmen-

te. Para ensamblar todas las partes del avién se disefiaron algunas piezas en CAD,
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entre ellas una base para el motor, una pieza para sujetar el tren de aterrizaje, una
pieza para sujetar el ala al tubo y otra para sujetar el empenaje. Posteriormente se
fabricaron usando PLA con una impresora 3D. El prototipo construido con todos

sus componentes se muestra en la Figura 4.10. Este incluye el fuselaje del avion,

Figura 4.10 Prototipo inicial del avién.

ala, empenaje, motor con su hélice, ESC, bateria, controlador de vuelo, servos y ca-
bles para realizar conexiones. Tomando en cuenta estos componentes equipados, el
avion tiene un peso de 380 grms.

Se realizaron pruebas del funcionamiento del avién, en las cuales se detectaron
aspectos que ayudarian a mejorar el vuelo del avién. La relacién de peso-superficie
W/S del avién se puede mejorar aumentando la superficie del ala para que el avién
despegue en una menor distancia y al mismo tiempo se reduce la velocidad de rota-
cién necesaria para mantener al avién en vuelo, también se puede mejorar la estruc-

tura del tren de aterriza para darle mejor soporte al despegue.
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SECCION 4.3
Prototipo final

Teniendo en cuenta los puntos de mejora encontrados en el prototipo anterior, se
realizaron modificaciones principalmente en el incremento del tamarfio del ala y el
refuerzo del tren de aterrizaje. Los cambios al disefio del avién quedaron como se

muestra en la Figura 4.11.

B w09/

130mm

560mm

70mm

Wwwiog |

25mm

Figura 4.11 Disefio CAD: Vista superior del avién final.

Con este disefio como el final para el avién, el disefio con dimensiones del proto-
tipo que incluye a los dos aviones queda como muestran las Figura 4.12. En la figura
se puede notar que la distancia entres el ala de los aviones es de 250mm, pero por la
forma en que se disefi6 esta distancia se puede incrementar facilmente a un mayor
tamano.

Al considerar los cambios en el disefio se construye el nuevo prototipo que in-
corpora los dos aviones, se usan materiales similares que en el prototipo construido

previamente, el resultado final se muestra en la Figura 4.13.
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1890mm

811mm

1130mm

Figura 4.12 Disefio CAD: Vista superior del prototipo.

Figura 4.13 Prototipo final con los dos aviones.
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CAPITULO 5
RESULTADQOS

SECCION 5.1
Introduccidon

En esta seccién se presentan los resultados de simulacién, los cuales permiten
validar el modelo matematico obtenido y las estrategias de control desarrolladas.

Principalmente se exponen dos simulaciones, una de ellas muestra la dindmica
del vehiculo en tres dimensiones y la otra en el plano horizontal. En el Capitulo 2
se presentaron los modelos para ambos espacios de movimiento, mientras que en el
capitulo 3 se obtuvieron las estrategias de control que se aplican en cada caso. Y a
continuacion se listan los pardmetros que se seleccionaron para cada simulacién y
las gréficas que exponen el comportamiento de la dindmica del vehiculo al aplicarse
las estrategias de control.

SECCION 5.2
Simulacion

5.2.1. Simulacién del control general

Esta simulacién utiliza el modelo simplificado, en él se emplea la estrategia de
control general. El uso de este modelo permite analizar y entender la complejidad
del sistema de forma intuitiva. Los pardmetros de control y las condiciones utiliza-
das se listan en la tabla 5.1. Las ganancias de control se seleccionaron experimental-
mente para satisfacer los requisitos de disefio del control de orientacién y posicion,
principalmente se ajustaron las ganancias para asegurar que la dindmica vertical
fuera més rapida que la dindmica horizontal.

En primer lugar, se busca estabilizar la altura del vehiculo tal que alcance la al-
tura deseada como muestra la Figura 5.1, al mismo tiempo se evita el sobreimpulso.
También, se regula la velocidad angular de guifiada hasta alcanzar una velocidad

constante como se muestra en la Figura 5.2. En la dindmica horizontal del vehiculo,
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Parametro Valor Condicion Parametro Valor Parametro Valor

g 981 m/s? x(0)=0m a, 1.5 Qy, 0.3
m 1kg y(0) =0m a, 0.8 ag, 0.9
Z4 10m z(0) =0m Qy, 0.5 ag, 0.5
Ya 1m ¢(0) =0rad Qy, 0.2 Ag, 0.9
Xd 5m 0(0) =0rad Qy, 0.5 agp, 0.5
Pq 2rad/s P(0) =0rad Qy, 0.2
Tabla 5.1 Pardmetros de simulacién del control general.
I I I I I
10
8L i
E 6l ,
©
3
< 4r 8
2 N
—2zy
O | | | | |
0 10 20 30 40 50 60
Tiempo (s)
Figura 5.1 Dindmica de la altitud.
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Figura 5.2 Dindmica de la velocidad de guifiada.

se controlan los dngulos de alabeo y cabeceo para producir un desplazamiento en el
plano x-y. Tal que, los dngulos de alabeo y cabeceo siguen las referencias ¢4 y 64 que
fueron definidas en el disefio del control, esto se muestra la Figura 5.3. Las sefiales
de control de posicién tienen un comportamiento como muestra la Figura 5.4. Las

sefiales de control de orientacién permiten seguir la referencia de los angulos de
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Figura 5.3 Seguimiento de la trayectoria angular deseada.
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Figura 5.4 Dindmica de los controles de posicién.

alabeo y cabeceo, estas tienen un comportamiento como se muestra en la Figura 5.5.

Los dos aviones generan una fuerza de sustentacién total como se muestra en la Fi-

gura 5.6. En consecuencia, los controles de orientacién y posicién permiten que el

vehiculo alcance la posicién deseada como muestra la Figura 5.7.
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Senal de control
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Figura 5.5 Dindamica de los controles de orientacién.
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Figura 5.6 Elevacién del disco del rotor.

; x
Figura 5.7 Trayectoria del sistema.
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5.2.2. Simulacién en el plano horizontal

En esta seccion se implementan las dos estrategias de control las cuales utilizan

los motores para controlar el movimiento del vehiculo sobre el plano horizontal.

Simulacion usando un control PD ciclico

Esta simulacién implementa el control basado en el control PD ciclico, y utiliza
los parametros listados en la Tabla 5.2. Para el pardmetro de la densidad del aire se
considerd una altitud de 2240 m (altitud de la Ciudad de México) y se estableci6 de
acuerdo al modelo ISA.

Parametro Valor Pardmetro Valor Parametro Valor
m 1kg Xd 0.5m H 0°al5°

l 1m Ya —0.5m Ky, 3200

Izz 1kg - m? x(0) 0m Ky 3200

p 0.982428 kg / m3 y(0) Om kq 2300

D 0.1016 m P(0) Orad Kai 1100

x(0) 0Om/s ko 1500

y(0) Om/s ka2 1100

P (0) Orad/s

Tabla 5.2 Pardmetros de simulacién del control PD ciclico.

Las Figuras 5.8, 5.9 y 5.10 muestran la trayectoria de la posicién de los dos avio-
nes, desde que parten de la condicién inicial hasta que el vehiculo llega al punto
deseado. Los aviones describen una trayectoria circular y se mueven en sentido an-
tihorario. En la Figura 5.11 se muestra la trayectoria del CG del vehiculo, y se puede
notar que al acercarse a la posiciéon deseada tiene un comportamiento oscilante, que
se debe a la naturaleza del vehiculo. La Figura 5.12 muestra la evolucién de la velo-
cidad angular, hasta alcanzar el valor de referencia establecido.

En la figura 5.13 se pueden ver las sefiales de control actuando en cada motor, se
puede notar que existe un efecto sinusoidal debido al uso de funciones seno y coseno
en el controlador. También se puede ver que estas sefiales de control empiezan a
actuar hasta que la velocidad angular se encuentra cerca a su valor deseado.

La variable u se establece como muestra la figura 5.14, no se usa como parametro
de control, este &ngulo varia desde cero a quince grados y provoca que el sistema se
perturbe.

El error de posicién decrece hasta cero por el efecto del controlador como mues-

tra la Figura 5.15, también se puede notar el efecto oscilante debido a la forma del
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Trayectoria de los aviones Trayectoria de los aviones
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Figura 5.8 Estado del vehiculo en la Figura 5.9 Estado del vehiculo des-
condicién inicial. pués de girar.
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Figura 5.10 Trayectoria de los aviones.
controlador.

La norma del vector de posicién tiende a cero como lo muestra la Figura 5.16, lo

cual demuestra que el vehiculo alcanza la posicién deseada.
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Trayectoria del CG
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Figura 5.12 Velocidad angular de guifiada.

Simulacién usando la funcién positiva

La simulacién, cuando se implementa el control basado en la funcién positiva,

usa los pardmetros que se listan en la Tabla 5.3. En esta tabla se incluyen valores de

referencia, condiciones iniciales y constantes del controlador.

Las Figuras 5.19, 5.17 y 5.18 muestran la trayectoria de la posicién de los aviones,
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Figura 5.13 Fuerzas de empuje en cada avién.
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Figura 5.14 Variacién del dngulo p en grados.
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Figura 5.15 Errores de posicion.

ésta describe un movimiento circular en sentido contrarreloj desde que parten de su
condicién inicial y hasta que el sistema alcanza su posicion deseada.

En la tabla anterior se estableci6 la condicién inicial (xg, yo) y la posiciéon deseada
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Figura 5.16 Norma del vector de posicién.
Parametro Valor Parametro Valor
Xd Om Yo Om/s
Yq Om Vo Orad/s
Vg 6.5rad/s Oy 0.5
X0 0.5m oy 0.5
Yo 0.5m (o 1.7
o 0 rad K 2.0
X0 0Om/s
Tabla 5.3 Pardmetros de simulacién para el control con la funcién positiva.
Trayectoria de los aviones Trayectoria de los aviones
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Posicién x (m) Posicién x (m)
Figura 5.17 Estado del vehiculo en la Figura 5.18 Estado del vehiculo des-

condicidn inicial

pués de algunos giros.

(xd,yq) del CG del vehiculo, y después de cumplir con estos criterios se registra su

trayectoria como muestra la Figura 5.20. La Figura 5.21 muestra la evolucién de la
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Figura 5.19 Trayectoria del vehiculo.

velocidad de guifiada del sistema, se observa que alcanza el valor de referencia y se
mantiene en ese valor.

Las sefiales de control que se asignan a los actuadores se muestran en la Figura
5.22, estas tienen un comportamiento similar.

A la par que se aplica el control, el error de posicién disminuye como se muestra
en la Figura 5.23, aqui también se puede notar un comportamiento sinusoidal.

La Figura 5.24 muestra el comportamiento de la norma del vector de posicién,
ésta tiene un comportamiento decreciente lo cual indica que el vehiculo se aproxima

a la posicion deseada hasta alcanzarla.
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Velocidad angular (rad/s)
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Figura 5.21 Velocidad angular de guifiada.
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SECCION 5.3
Resultados experimentales

En esta seccién se presentan los resultados obtenidos de las pruebas experimen-

tales que se realizaron con el prototipo desarrollado en el Capitulo 4.

5.3.1. Componentes en el prototipo

Para realizar las pruebas, el vehiculo se equip6 con la electrénica y mecanismos
necesarios para su correcto funcionamiento. La conexién de los componentes que
se utilizaron en el vehiculo se muestran en la Figura 5.25. Estos incluyen un contro-
lador de vuelo Pixhawk, el cual es energizado mediante una bateria de Litio y su
respectivo modulo de poder, se incluye un buzzer que emite sonidos para indicar
lo que hace el vehiculo, también se usa un radicontrol con su respectivo receptor, se
emplearon dos motores brushless con su respectiva hélice y dos servomotores para
accionar el elevador en los aviones.

Controlador
Bateria de vuelo
Lipo MP ,
PM Modbdulo de Poder
RC Control Remoto
Buzzer PX4 o
ESC Controlador Electronico
de Velocidad
Receptor
RC S
[ J
Servo 1
Emisor
RC Servo 2
ESC1 CCW
Motor 1
ESC2 CCW
Motor 2

Figura 5.25 Componentes utilizados en el prototipo.
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5.3.2. Pruebas experimentales.

Los resultados de las pruebas experimentales se muestran en las siguientes grafi-
cas donde el prototipo fue controlado de forma manual. La Figura 5.26 muestra la
posicién del vehiculo en el plano XY, se puede notar que el prototipo se mantie-

ne en una regién muy cercana al punto de partida. En las Figuras 5.27, 5.29, 5.31 se

5 T T T T
] Posicion estimada |
31 i
1L i
E
>
L i
3 i
_5 1 1 1 1
-5 -3 -1 1 3 5

x (m)
Figura 5.26 Prueba experimental: Posicién en el plano XY.

muestran los d&ngulos de alabeo, cabeceo y guifiada, respectivamente. Para los 4ngu-
los de alabeo y cabeceo se tienen dngulos relativamente pequefios, en cambio para
el angulo de guifiada se muestran valores de -180 a 180 grados lo que representa
un giro completo del prototipo. Las Figuras 5.28, 5.30, 5.32 muestran las respectivas
velocidades angulares de alabeo, cabeceo y guifiada.

La Figura 5.33 muestra la altura del vehiculo, se observa que este valor tiende a
derivar debido a que se utiliza el barémetro para estimar la posicion. La Figura 5.34
muestra las velocidades lineales del vehiculo. En las figuras se refiere a los datos co-
mo estimados debido a que las sefiales obtenidas de los sensores fueron procesadas

por el controlador de vuelo.
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Figura 5.27 Prueba experimental: Angulo de alabeo estimado.
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Figura 5.28 Prueba experimental: Velocidad de alabeo estimada.
4
3 -
— 2 [
[%2]
o
R
2
o 0f
>
2
<< -1+
oL
[—— Pitch estimado | | | | | |
- I I I

\ \ \
07:20 07:30 07:40 07:50 08:00 08:10 08:20 08:30 08:40 0850 09:00 09:10
Tiempo (min)

Figura 5.29 Prueba experimental: Angulo de cabeceo estimado.
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Figura 5.30 Prueba experimental: Velocidad de cabeceo estimada.
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Figura 5.31 Prueba experimental: Angulo de guinada estimado.
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Figura 5.32 Prueba experimental: Velocidad de guifiada estimada.
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CAPITULO 6
CONCLUSIONES

SECCION 6.1
Conclusiones

En este estudio se plante6 que los vehiculos aéreos no tripulados tras el objetivo
de incorporar caracteristicas de vuelo valiosas en un solo sistema y ser de utilidad
en un mayor rango de misiones, contintian enfrentdndose a retos relativos princi-
palmente al disefio mecanico y la aerodindmica. Incluso con estas limitantes, el gran
potencial que envuelve a los vehiculos aéreos hibridos vale la pena el esfuerzo por
desarrollar nueva investigacion y aportar al progreso de esta drea cientifica.

En este trabajo se propuso un vehiculo aéreo no tripulado hibrido que incorpo-
ra caracteristicas de configuraciones convencionales y al mismo tiempo reduce las
complexidades que implica la creacion de este tipo de vehiculo. El vehiculo que se
present6 se enfoca en ser lo més simple posible, mecanicamente hablando, preservar
la aerodindmica que caracteriza a los aviones y conseguir estabilidad como la que
encontramos en algunos elementos de la naturaleza como la sémara. Para lograr es-
te cometido se usaron dos aviones de ala fija unidos para formar un tnico rotor de
mayor tamano.

En el Capitulo 2 se desarroll6 el modelo matematico, en éste se obtuvieron las
ecuaciones de movimiento del sistema en tres dimensiones y también se obtuvo un
modelo considerando el movimiento en un plano horizontal. En el Capitulo 3 se pro-
puso la estrategia para controlar el vuelo del vehiculo tanto en 3D como en el plano
horizontal. Estas estrategias consideran el comportamiento periédico inherente del
sistema, por tal fueron disefiadas para afrontar y adaptarse a esta caracteristica. En
el Capitulo 4 se present6 el disefio del vehiculo propuesto, las caracteristicas fisicas
y el resultado de su construccién. Y finalmente en el Capitulo 5 se expuso los resul-
tados, los cuales incluyen: una simulacién numérica que considera las ecuaciones de
movimiento en el espacio 3D y su respectiva estrategia de control, una simulacién
que considera las ecuaciones de movimiento en el plano horizontal aplicando su

respectiva estrategia de control y los resultados de las pruebas experimentales rea-
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lizadas con el prototipo. Los resultados de simulacién mostraron que las estrategias
propuestas logran un buen desempefio al controlar el vuelo del sistema.
La investigacién de la configuracién propuesta se resumié y fue presentada en

dos articulos. Estos se muestran a continuacion, en ellos se obtienen comentarios

Articulo publicado en el 2021: https://doi.org/10.3390/drones5030092

. drones ﬁw}fy

Article
Modeling and Control of a Single Rotor Composed of Two
Fixed Wing Airplanes

José Antonio Bautista-Medina 1, Rogelio Lozano 12+ and Antonio Osorio-Cordero !

Articulo publicado en el 2022: https://doi.org/10.3390/drones6080214

. drones m\py

Article
Position Periodic Control of Two Rotating Airplanes

1

José Antonio Bautista-Medina ', Rogelio Lozano >*{ and Antonio Osorio-Cordero !

positivos, resulta ser una configuracién novedosa e interesante al buscar implemen-

tar caracteristicas valiosas en un solo vehiculo.

SECCION 6.2
Trabajo futuro

El trabajo futuro se enfoca en las etapas de despegue y aterrizaje vertical, las
etapas de transicion del despegue/aterrizaje y el desplazamiento del vehiculo. Im-
plementar estas etapas de vuelo complementaria todo el analisis que se presento del
vehiculo.

Como posible investigacion, se sugiere la posibilidad de dotar al vehiculo con

celdas solares de tal forma que sea energizado mediante energia solar.
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