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Resumen

Esta tesis presenta una solucién al problema de la guia de vuelo de una aeronave, tomando
en cuenta las propiedades geométricas de la cinemédtica de la misma. Al disefar el con-
trol, se consider6 que se cuenta con un control de la dindmica longitudinal que mantiene

el angulo de vuelo, asi como la velocidad de la aeronave, a valores constantes de referencia.

El algoritmo de la guia de vuelo propuesto sigue el enfoque de lazos de control in-
terno y externo. El lazo interno estd basado en una técnica de control de modos deslizantes
de segundo orden, mientras que el lazo externo es disefiado siguiendo un método de

control geométrico no lineal.

Simulaciones numéricas en conjunto, entre Matlab-Simulink y X-Plane flight simu-
lator, son presentadas con el fin de verificar el desempefio del algoritmo de guia lateral de

la aeronave.
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Abstract

This tesis presents a solution to the guidance problem, taking into account the geometric
properties of the aircraft kinematics. The control design considers a longitudinal dynamics
controller that holds the flght path angle and aerodynamic speed at some constant referen-

CES.

The proposed guidance algoritm follows the inner-outer control loops approach. The
inner control loop is based on a second-order sliding mode technique, while the outer

control loop is designed following a nonlinear geometric control method.

Numerical co-simulations employing Matlab-Simulink and X-Plane flight simulator

are presented in order to verify the performance of the guidance algorithm.
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Capitulo 1

Introduccion

1.1. Configuracion basica de una aeronave de ala fija

En una aeronave de ala fija, la superficie aerodindmica que genera la fuerza de sustentacion
principal no tiene movimiento relativo al fuselaje. En la aeronave que se ilustra en la Figura
[I-I]1a superficie principal que genera fuerza de sustentacién se ubica a lo largo del eje lateral
y se conoce como ala. Puede observarse que la aeronave tiene una ala y una semi ala en
la parte posterior paralelas a los ejes lateral y vertical, respectivamente, cuya funcién no es
generar la fuerza de sustentacion principal. Esta aeronave estd equipada también con un ala
con movimiento relativo al fuselaje acoplada al motor. Estd ala se conoce como ala rotativa,
en estd configuracién no genera fuerza de sustentacion, sino una fuerza casi paralela al eje

longitudinal de la aeronave.

Las entradas de control basicas para pilotar una aeronave de ala fija son cuatro. No en orden
de importancia, la primera es el acelerador. Esta entrada de control permite modificar la
fuerza, a lo largo del eje longitudinal que produce el ensamble motor-hélice, permitiendo
modificar la velocidad de la aeronave sobre este eje. Las otras tres entradas de control se
conocen como superficies de control, su efecto es modificar la geometria de las alas que
integran a la aeronave. La primera, conocida como elevador, ilustrada en color azul, permite

generar un momento alrededor del eje lateral de la aeronave. Este momento se utiliza para
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elevar o descender a la aeronave. La segunda, conocida como timén de direccion, ilustrada
en color verde, genera un momento alrededor del eje vertical. Su efecto es modificar la
direccion de vuelo de la aeronave en el plano Cartesiano. La tercer superficie, conocida
como alerones, ilustrada en color rojo, genera un momento alrededor del eje longitudinal.
Esta superficie de control funciona de forma anti simétrica. Cuando el alerén sobre el eje
lateral positivo sube, el alerén en la posicién contraria baja, esto hace que la fuerza de
levantamiento en la semi ala en la direccion positiva del eje lateral disminuya mientras que
en la otra semi ala aumenta generando el momento alrededor del eje longitudinal. Existen
aeronaves de tres canales que no incluyen el uso del timén. La aeronave gira solamente
con la accion de los alerones, un ejemplo de este tipo de aeronave es el F959 Sky king de
WLtoys.

Eje lateral

Eje longitudinal

Eje vertical

Figura 1-1: Entradas de control basicas para una aeronave de ala fija.

Ademas de estas entradas de control bésicas, algunas aeronaves de ala fija cuentan con
flaps, los cuales se encuentran sobre el ala, més cerca al fuselaje que los alerones. Los flaps
modifican la cuerda y la combadura del ala, produciendo mayor fuerza de levantamiento

pero, como consecuencia, también generan mayor resistencia al avance. Con el uso de flaps
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y utilizando mayor potencia es posible realizar despegues con menor distancia de pista,
mientras que con el uso de flaps, al disminuir la potencia, se puede lograr un descenso més
réapido. Algunas aeronaves, estan provistas de la capacidad para combinar la accién de los

alerones y flaps, esta configuracién se conoce como flaperones.

Otra superficie de control cldsica son los spoilers, también conocidos como aero frenos.
Su principal trabajo es “romper” la sustentacion del ala, al separar el flujo de aire, su uso
principal es durante la operacion de aterrizaje. La configuracion bdsica y las superficies de
control adicionales pueden encontrarse tanto en aeronaves tripuladas como no tripuladas.

Esta tesis se centra en vehiculos aéreos no tripulados (VANTS) de ala fija.

1.2. ;Por qué un VANT de ala fija?

Los VANTS de ala fija, en comparacién con los VANTS de ala rotativa como los cuatirotores

o helicépteros, presentan ventajas para ciertas tareas. Las ventajas principales son [1], [2]:

Velocidad. Una aeronave de ala fija puede trasladarse de un punto a otro mds rapido en
comparacion con una aeronave de ala rotativa, ya que casi toda la traccién producida por
la planta motriz se emplea para acelerar a la aeronave, mientras que el levantamiento es
producido por el ala. En una aeronave de ala rotativa, mas del 50 % de la traccién de la

planta motriz se emplea para generar fuerza de levantamiento.

Altitud de vuelo. A mayor altitud la densidad del aire disminuye, afectando la capacidad
del ala para generar fuerza de sustentacion. Por esta razoén, un VANT de ala rotatoria, al
utilizar la mayor parte de su traccion para levantar la aeronave, no puede alcanzar grandes

altitudes sin deteriorar su capacidad para moverse en el plano Cartesiano.

Capacidad de carga. La traccidon que generan los motores en una aeronave de ala rotativa
debe compensar el peso total de la aeronave, limitando la carga de paga. Por otro lado,
las aeronaves de ala fija pueden transportar mas peso, hasta cierto limite, apelando a dos

grados de libertad extra, la velocidad y el angulo de vuelo.

Estabilidad en condiciones climaticas complicadas. La operacion de una aeronave de ala

rotativa es afectada considerablemente por el viento. Por otro lado, una aeronave de ala fija
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tiene la capacidad de operar, hasta cierto limite, bajo los efectos del viento.

Seguridad ante fallas de motores. Una aeronave de ala fija tiene una mejor tolerancia a
fallas de motor debido a su capacidad de planeo. Por otro lado, si en una aeronave de ala
rotativa se pierde la potencia en uno solo de los motores, el resultado puede ser catastréfico
pues, ademds de descender en caida libre, la aeronave puede entrar en espiral debido a la

descompensacién de fuerzas y momentos.

1.3. Aplicaciones para VANTS de ala fija

Las aplicaciones que se describen a continuacién empatan mejor con las caracteristicas de
los VANT de ala fija [2], [3]].

Reconocimiento de terreno e identificacion de fugas. Para reconocer y mapear zonas
geogréficas grandes, una aeronave de ala fija es ideal debido a su autonomia. Ademads, si
se trata de zonas con una alta densidad de flora, como lo pueden ser los bosques, y se
requiere del uso del LIDAR, la aeronave de ala fija puede apelar a su capacidad de carga.
En conclusion, una aeronave de ala fija en tareas de reconocimiento destaca debido a su
autonomia y capacidad de carga. Por otro lado, la deteccion de fugas en tuberias es también
una tarea para VANTSs de ala fija, en particular en sistemas de tuberias que recorren varios

kilémetros. En este caso, es necesaria una aeronave de alta velocidad y gran autonomia.

El reconocimiento geografico en zonas costeras es una tarea dificil por los vientos predomi-
nantes. La velocidad que puede alcanzar un VANT de ala fija le proporciona mayor margen

de operacion que a un VANT de ala rotativa.

Reforestacion/Forestacion. El proceso de reforestacion, o de forestacién, puede ser un
proceso tardado y caro si se lleva a cabo por humanos. Es por eso que los VANTSs son
necesarios en esta clase de tareas, sobresaliendo el VANT de ala fija por su autonomia.
Ademds, la aeronave también se puede utilizar para monitorear el proceso de reforesta-

cion/forestacion.

Extension de sistemas de comunicacion. Los sistemas de comunicacion suelen utilizar

redes de torres celulares para ampliar la zona de cobertura de comunicaciones. Un VANT
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de ala fija puede colocarse en la estratosfera, zona que se encuentra entre los 12 y 50km
de altitud, con el fin de sustituir torres celulares, proveyendo la misma cobertura que 200
de ellas. E1 VANT puede ser capaz de volar por meses sin repostar si se utiliza un sistema

de propulsion eficiente. Un ejemplo de esta aplicacion puede ser la aeronave de Airbus, el

Zephyr, el cual se muestra en la figura[12]

Figura 12: Airbus Zephyr, dron de ala fija que cuenta con paneles solares, lo cual lo hace

capaz de volar por semanas.

Repostado de combustible. Debido a su velocidad y capacidad de carga, un dron de ala
fija es mucho mas conveniente en la tarea de repostado de aeronaves en vuelo, pudiendo
utilizar incluso el mismo combustible de repostado para extender su capacidad de vuelo.
Un dron de ala rotativa no puede hacer dicha tarea para repostar aeronaves de ala fija, pues
estas requieren mantener una velocidad de vuelo para generar sustentacion necesaria para
seguir en el aire. Ademads, el peso del combustible puede ser demasiado para la capacidad

de carga que tiene un dron de ala rotativa.

Operaciones BVLOS e ISTAR. Las tareas “Mads all4 de la linea de visién” (BVLOS -
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Beyond Visual Line Of Sight) se pueden desarrollar con mayor facilidad haciendo uso
de aeronaves de ala fija, pues alcanzan la zona objetivo en menor tiempo y tienen mayor
alcance, que significa mayor distancia de la zona al operador, lo cual es crucial si la zona

objetivo se encuentra adentrada en el mar o en una zona peligrosa.

Mientras que las operaciones militares de Inteligencia, Reconocimiento, Adquisicién de
Objetivos y Exploracién (ISTAR - Intelligence, Surveillance, Target Acquisition and Re-
connaissance) suelen utilizar vehiculos de toda clase, desde vehiculos submarinos hasta
vehiculos espaciales. Sin embargo, en cuanto a vehiculos aéreos, los VANT de ala fija son
los elegidos por excelencia, debido a la capacidad de carga que permite llevar sensores ne-
cesarios que el reconocimiento y exploracion requieren. La capacidad para planear agrega

el beneficio de la discrecién a este tipo de operaciones.

1.4. Seguimiento de caminos vs seguimiento de trayecto-

ria

Las aplicaciones listadas en la seccion anterior requieren, como principal objetivo, que el
VANT de ala fija pueda ser pilotado para transitar a lo largo de un camino geométrico. Un
segundo objetivo, tal como satisfacer restricciones de velocidad mientras el VANT reco-
rre el camino geométrico podria considerarse como secundario y tal vez sacrificable. De
acuerdo al grado de independencia entre los objetivos mencionados la solucion a este pro-
blema se encuentra entre los conceptos de seguimiento de trayectorias (trajectory tracking)

y seguimiento de caminos (path following).

En seguimiento de trayectorias se impone satisfacer simultdneamente que el vehiculo tran-
site sobre un camino geométrico y cumpla restricciones dindmicas. De tal forma que las
tareas de ubicarse en un punto en el espacio en un instante de tiempo definido deben sa-
tisfacerse simultdneamente. Por el contrario, en seguimiento de caminos el objetivo de que
el vehiculo transite sobre el camino geométrico se resuelve de forma independiente a las
restricciones dindmicas que se impongan mientras se transita sobre el camino. Desde este
punto de vista el seguimiento de caminos es mas flexible que el seguimiento de trayecto-

rias [4]]. Esta flexibilidad puede aprovecharse para resolver problemas de seguimiento de
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caminos en vehiculos subactuados o que satisfacen restricciones no holonémas.

Debido a que en un VANT de ala fija la velocidad a lo largo del eje longitudinal es mucho
mayor a la velocidad a lo largo de los otros dos ejes, es practica comun dividir el estudio de
las ecuaciones dindmicas que describen el comportamiento del vehiculo en dos conjuntos
de ecuaciones dindmicas. La dindmica longitudinal que describe el movimiento traslacional
de la aeronave en el plano formado por los ejes longitudinal y vertical y rotacional, alre-
dedor del eje lateral. En este modelo longitudinal se resuelven los problemas de controlar
la velocidad y dngulo de vuelo de la aeronave siendo las entradas de control el acelerador
y el elevador. Al controlar el dngulo de vuelo se puede establecer la altura de vuelo de la
aeronave. Bajo la suposiciéon de que la aeronave vuela a una velocidad y dngulo de vuelo
constantes, la dindmica lateral-direccional modela el movimiento traslacional de la aero-
nave en el plano formado por los ejes longitudinal y lateral y su rotacion alrededor de los
ejes longitudinal y vertical. El control de la posicion de la aeronave en el plano Cartesiano,
formado por los ejes longitudinal y lateral, y su orientacion, alrededor de un eje vertical
inercial, se plantea utilizando el modelo de la dindmica lateral-direccional con dos entradas
de control disponibles, los alerones y el timon. Por lo tanto, se tiene un sistema subactuado.

Esta es la razon por la cual en este trabajo se sigue el enfoque de seguimiento de caminos.

1.5. Estado del arte

La solucién tradicional al problema de guia de vuelo y control de la dindmica lateral-
direccional involucra dos lazos de control. Un lazo de control interno que regula la ve-
locidad angular de la aeronave alrededor de los ejes longitudinal y vertical utilizando la
accion de los alerones y el tim6n. Un lazo de control externo determina la referencia de las
velocidades angulares a partir de regular en cero a la distancia al camino geométrico que
debe seguirse. Es importante notar que el lazo de control interno tiene una estructura com-
pletamente actuada, regula dos velocidades angulares utilizando dos entradas de control.
Sin embargo, el lazo de control externo debe regular la posicion de la aeronave sobre dos
ejes, longitudinal y lateral asi como su orientacion alrededor de los ejes vertical y longi-
tudinal a partir de dos velocidades angulares, por lo tanto tiene una estructura subactuada.

Desde el punto de vista de la teoria de control, el problema mas complejo es el disefio
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de lazo externo de control. Como se evidenciard en los Capitulos siguientes la cinemética
lateral-direccional traslacional de la aeronave es igual a la de un robot mévil tipo (2,0)

desplazandose a velocidad constante [5].

Los siguientes trabajos se centran en el disefio del lazo de control externo. En [|6] se pro-
pone un control convencional proporcional-derivativo (PD) con términos no lineales para
mejorar el seguimiento en diferentes condiciones de vuelo, especialmente para corregir
de errores de seguimiento laterales importantes. En [[7] se reporta un control 1égico que
aproxima el comportamiento de un controlador PD para seguimiento de caminos rectos,
agregando términos de prealimentacion se logra el seguimiento de caminos curvos. El tra-
bajo [8] propone una ley de control lateral de tipo proporcional-integral-derivativo (PID)
con una componente lineal invariante en el tiempo en el lazo de prealimentacién y una
ganancia variante en el tiempo en el lazo de retroalimentacion; el andlisis de estabilidad
se basa en el criterio del circulo. En [5] se emplea el enfoque de funcién de Lyapunov
de control (FLC) para disefiar un control para seguimiento de trayectorias para el modelo
cinemdtico de una aeronave de ala fija. Se propone una FLC restringida, para considerar,
por ejemplo, que la velocidad de la aeronave no puede ser cero o negativa, mientras que
el conjunto factible provee la entrada de control. En [9] se desarrolla una ley de control
para la dindmica lateral-direccional basada en el comportamiento del "buen timonel". Se
asegura que la integracion de estd ley de control con la dindmica de la aeronave preserva
las propiedades de estabilidad. Se utiliza un observador para estimar el viento y orientar la

trayectoria de referencia con el objetivo.

Los siguientes trabajos consideran el disefio de los dos lazos de control. En [[10] se desarro-
lla un algoritmo para seguimiento de trayectorias en tres dimensiones. La alta precision de
seguimiento se obtiene combinando una trayectoria de referencia al menos dos veces dife-
renciable con prealimentacion basada en planitud diferencial y un control no lineal basado
en inversion dindmica. El desempefio y la factibilidad del algoritmo se evalian a través de
pruebas de vuelo. En [11] se presenta un control lateral direccional de orden fraccionario.
El algoritmo de control se evalia experimentalmente en un UAV de configuracién ala vo-
ladora. En [[12] se presenta un algoritmo para guia de vuelo y control basado en regimenes
deslizantes de segundo orden. El control se complementa con un observador basado en

regimenes deslizantes de alto orden para estimar superficies deslizantes inciertas. En [13]]
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se reporta un lazo externo de control basado en una superficie de conmutacién no lineal
que genera las referencias para el dngulo de alabeo. El lazo interno de control se basa en
una superficie deslizante lineal y el algoritmo de super twisting. El algoritmo propuesto se

vélida con vuelos experimentales.

Este documento presenta una solucion al problema de guia de vuelo y control de la dina-
mica lateral-direccional bajo el enfoque de dos lazos de control. Se propone un algoritmo
de super twisting para el control de lazo interno. El control de lazo externo se basa en el
método de control no lineal geométrico. El desempefio del algoritmo se evalua con una

simulacién numérica cooperativa entre Matlab-Simulink y el simulador de vuelo X-Plane.

1.6. Objetivos

Disefiar una guia de vuelo y control para seguir un camino geométrico definido a partir de
puntos de referencia en una aeronave de ala fija utilizando el enfoque de seguimiento de

caminos.

Objetivos Especificos

= Proponer una ley de control para el controlador de lazo interno, el cual tenga con-
vergencia en tiempo finito, a fin de convertir las referencias provenientes del control
de lazo externo a sefiales tangibles, traducibles a deflexiones de las superficies de

control de la aeronave.

= Proponer una ley de control para lazo externo que genere referencias en forma de
velocidades angulares, que posteriormente alimentan al lazo interno, que garantice
convergencia en tiempo finito y controle la posicion lateral de la aeronave, no la

orientacion.

= Probar el desempeifio del control propuesto en una simulacién cooperativa entre
Matlab Simulink y X-Plane, y, de ser posible, probar el desempeiio del control en

la plataforma experimental con la que se cuenta en CINVESTAV.
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1.7. Organizacion de la tesis

La tesis esta dividida en cinco capitulos. En el Capitulo [I]se presenta, de manera breve, las
ventajas de una aeronave de ala fija con respecto a una de ala rotativa, asi como las apli-
caciones en las que una aeronave de ala fija destaca, ademds de mostrar, de manera rapida,
el estado del arte de controladores y guias de vuelo en vehiculos aéreos no tripulados. El
Capitulo [2] se destina al desarrollo de las ecuaciones del modelo dindmico y cinemadtico de
una aeronave. Durante el Capitulo [3]se detalla el disefio del controlador y el algoritmo de
la gufa de vuelo propuestos. El Capitulo d] muestra, de manera detallada, el proceso de co-
nexion de la plataforma de simulacion y de la plataforma de computacion del algoritmo de
guia de vuelo y del controlador, asi como el proceso de obtencion de los datos necesarios
para llevar a cabo la simulacién del seguimiento de caminos. Al final se presentan los resul-
tados obtenidos con el controlador y la guia de vuelo propuestos en el trabajo. Finalmente,
el Capitulo[5] presenta las conclusiones, asi como posibles mejoras al controlador y la gufa

de vuelo propuestos, que pueden servir como continuacion de este trabajo.



Capitulo 2
Modelo dinamico y cinematico

Este capitulo presenta el modelo dindmico de una aeronave de ala fija y describe el efecto
de un sistema de control para la dindmica longitudinal en la dindmica lateral-direccional.
Ademads, se proponen y justifican algunas simplificaciones al modelo dindmico lateral-

direccional resultante.

2.1. Modelo dinamico de una aeronave de ala fija

2.1.1. Sistemas de referencia

Para describir el modelo dindmico de un vehiculo terrestre o aéreo se requieren necesaria-
mente dos sistemas de referencia. Un sistema de referencia inercial 0z'y’z* con respecto
al cual se puede expresar la posicion traslacional y angular del vehiculo y un sistema de
referencia no inercial 02%y°2® pegado al centro de gravedad del vehiculo, ver Figura
El sistema de referencia no inercial se conoce en aerondutica como sistema de referencia
cuerpo o simplemente ejes cuerpo. Respecto al sistema de referencia cuerpo pueden expre-
sarse de forma sencilla las fuerzas y momentos que actian sobre el vehiculo. Ademads, las
ecuaciones que describen la dindmica rotacional de un vehiculo se simplifican al expresarse

en coordenadas del sistema de referencia cuerpo.
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Figura 2-1: Sistema de referencias no inercial, conocido como sistema de ejes cuerpo
0z%yb2°, y sistema de ejes inercial, comunmente usado el sistema de ejes NED (North,

East, Down) 0x'y’2".
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El uso adecuado de estos dos sistemas de referencia precisa de una transformacién que
permita expresar cantidades vectoriales tanto en el sistema de referencia inercial como en
el sistema de referencia cuerpo. Esté transformacion debe preservar la magnitud y direccién
de las cantidades vectoriales por lo que debe ser una matriz que pertenezca al grupo especial

ortogonal de dimensidn tres, definido como
SOB)={ReR”|R"R=1, det(R) = 1}

con I € R**? la matriz identidad. Utilizando estd matriz de transformacién, conocida en
el drea de vehiculos como matriz de rotacion se pueden expresar cantidades dadas en ejes

inerciales en ejes cuerpo, por ejemplo,
F'= RF? 2.1)
con F'' y F* vectores fuerza expresados en ejes inerciales y ejes cuerpo, respectivamente.

Al considerar los dngulos de Euler y en particular los dngulos de Tait Bryan resultado de la
secuencia de rotacién 2%, 3%, 2, la matriz de rotacién R puede expresarse comdﬂ
CpCo  CypSeSh — SyCe  CySeCey + Sy Se
R = |syco SySeSs+ CpCyp  SpSeCs — CySg 2.2)
—5p CoSep CoCy
con v el dngulo de guifiada, # el dngulo de cabeceo y ¢ el dngulo de alabeo, estos dngulos

especifican la posicién angular del vehiculo alrededor de los ejes z°, y', 2°, respectivamente.

2.1.2. Cinematica rotacional

Debido a que el sistema de referencia cuerpo se encuentra fijo al vehiculo, la cinemética
rotacional del vehiculo puede considerarse igual a la cinemdtica del sistema de referencia
cuerpo con respecto al sistema de referencia inercial. El espacio tangente en el elemento
identidad de SO(3) es

0 —as Qs ay
s0(3)=¢S(@)=1| a3 0 —a |,Va=]| a
—Qaq aq 0 as

'En el resto del documento se considera la notacién siguiente. sin(a) = s,, cos(a) = ¢, y tan(a) = t,

para cualquier dngulo a.
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El espacio tangente en cualquier punto de una trayectoria R(¢) parametrizada con ¢t € R

puede definirse como la proyeccion por la izquierda de s0(3), esto es,
Tsom) = {RS(G), | R € SO(3), S(a) € 50(3), a € R3}

Los elementos en T'so(3) son tangentes a los elementos en SO(3) con respecto al producto

interno para matrices definido como
< A,B >=traza(A' B), VA, B € R*

Notar que
< R, RS(a) >= traza(R" RS(a)) = traza(S(a)) = 0

.
Por lo tanto, dada una velocidad angular en ejes cuerpo igual a 2 = [ p q r } , la

cinematica rotacional del vehiculo es
R =RS(Q) (2.3)

Al expresar, la ecuacidn cinemdtica en (2.3]) en términos de (2.2)) se obtiene

d=W(P)1'Q (2.4)
con
qb 1 t93¢ t90¢
P=1 0 [, W@ '=]0 c5 —s
Y 0 sg/co co/co

2.1.3. Dinamica traslacional

El modelo de la dindmica traslacional de la aeronave, al considerar que la aeronave se
mantiene rigidamente unida, puede obtenerse de la aplicacion directa de la segunda ley de
Newton como sigue
i i i
mX =F, + F,+ I,

-
con m la masa de la aeronave, X = [ Ty z ] la posicion espacial de la aeronave
con respecto al sistema de referencia inercial, ng la fuerza de gravedad, F; la fuerza de

propulsién y F? la fuerza aerodindmica, todas las fuerzas expresadas en ejes inerciales.



2.1. MODELO DINAMICO DE UNA AERONAVE DE ALA FIJA 15

-
Si Vb = [ U vow } es la velocidad de la aeronave en ejes cuerpo, a partir de (2.1) se
tiene

X = RV? (2.5)

Es facil verificar que la siguiente ecuacion de balance de fuerzas, en ejes cuerpo, se satisface

mV® = —mS( OV’ + F) + F) + F} (2.6)

2.1.3.1. Fuerza de gravedad

La fuerza de gravedad actia a lo largo del eje z° y de acuerdo a la convencién de ejes

utilizada tiene direccidn positiva, esto es,

F,=10
mg
Al considerar (2.1) se tiene que la fuerza de gravedad, en ejes cuerpo, estd dada por
—mgseg
ng = RTF; = | mygceSe (2.7)

MyceCy

2.1.3.2. Fuerzas aerodinamicas

Las fuerzas aerodindmicas en ejes cuerpo, pueden modelarse como sigue
Cx
FP=gS |Cy (2.8)
Cz

donde ¢ = % pV? es la presion dindmica con p la densidad del aire, S la superficie alar de

la aeronave, yE]
V=X = V|

Ademés, C;, con i = X, Y, Z, son coeficientes adimensionales de fuerza que dependen de

las fuerzas de levantamiento, arrastre y lateral de la aeronave.

%En lo que sigue || - || es la norma Euclidiana para cualquier vector -.
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2.1.3.3. Fuerza de propulsion

Para la aeronave que se considera en este trabajo se puede asumir que la fuerza de propul-

sién se aplica a lo largo del eje z°, es decir

~

sz =10 (2.9)
0
con 7' la fuerza de traccion/empuje del motor. En caso de que el motor no se encuentre

perfectamente alineado con el eje x°, se debe considerar que la fuerza puede tener compo-

nentes en los otros ejes.

2.1.3.4. Ecuaciones de fuerza en ejes cuerpo

Sustituyendo a las ecuaciones (2.7), (2.8) y (2.9) en (2.6) se obtiene

mu = m(rv—qw)+ gSCx —mgsg+ T (2.10)
miv = m(pw —ru) + gSCy + mgcysy (2.11)
mw = m(qu—pv) + gSCy; + mgcpcy (2.12)

Las ecuaciones (2.10)-(2.12)) describen la dindmica de un vehiculo aéreo en ejes cuerpo. Es
importante notar que los coeficientes C;, © = X, Y, Z no son constantes sino funciones de

la velocidad V* y de la orientacién del vehiculo .

2.1.4. Dinamica rotacional

La dindmica rotacional de un vehiculo puede obtenerse de la aplicacion directa de la se-

gunda ley de Newton para movimiento rotacional en ejes cuerpo, esto es,

d
= (JQ) = My + My + M; (2.13)

con J la matriz de inercia del vehiculo y M fj, M ;’ y M, los momentos aerodindmicos, de

gravedad y de propulsion con respecto al centro de gravedad del vehiculo. Al desarrollar el
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término del lado izquierdo en la ecuacién (2.13)) se obtiene
JQU=—Qx JQ+ M.+ M} (2.14)
donde Mg y M? son los momentos de propulsién y aerodindmicos que actian sobre la

aeronave. Debido a que el origen del sistema de ejes cuerpo se considera en el centro de

gravedad, la fuerza de gravedad no produce ningiin momento.

2.1.4.1. Momentos aerodinamicos

Los momentos aerodindmicos en ejes cuerpo pueden caracterizarse como sigue

bC, 0
Mg =S |€(Cp+ Cin,) | +3S |Ch, (2.15)
bC,, 0

donde b es la envergadura del ala, ¢ es la cuerda media aerodindmica, la cual se puede cal-
cular de manera sencilla a través de una integral, mientras que para el caso de estudio, la
cuerda de raiz, la cuerda de punta y la cuerda media aerodindmica es la misma. Ademas,
C;, con i = [, m,n, son los coeficientes de momento de alabeo, cabeceo y guifiada, respec-

tivamente. Estos momentos son funciones de las velocidades traslacional V' y rotacional
Q.

En las aeronaves de ala fija aparece un momento debido a la diferencia de posicién entre el
centro de gravedad de la aeronave y el centro aerodindmico C,,, . En el centro aerodindmico

se aplican las fuerzas de levantamiento
L =qSCy,

con (7, el coeficiente de levantamiento, y de resistencia al avance
D =qgSCp

con C'p el coeficiente de resistencia al avance.

Las fuerzas L y D son perpendicular y paralela, respectivamente, a la direccion de la ve-

locidad de la aeronave V°. Para describir estas fuerzas se introducen dos ejes de referencia
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Figura 22: Diagrama de velocidad del viento, V', d&ngulo de ataque, «, y dngulo de derrape,

8.

mds, los ejes de estabilidad y los ejes viento. En la Figura[22] se puede observar que para ir
de los ejes cuerpo a los ejes viento se hace una rotacion, en sentido negativo y de magnitud

a, alrededor del eje y/°, con « el d4ngulo de ataque definido como

«a = arctan (%) (2.16)

Posteriormente una rotacién, de sentido positivo y magnitud 3, del eje vertical de los ejes

de estabilidad, con B el éngulo de derrape definido como
/3 = arcsin | — 2.17
V

genera los ejes viento. Notar que las rotaciones anteriores alinean al eje ' con la direccién
del vector velocidad V.
De la figura[23| no es muy dificil identificar que

F? = —Dc, + Ls,
F? = —Ds, — Le,
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en forma normalizada, se tiene

CX = —CDCa + CLSa (218)
CZ = —CDSQ — CLCa (219)

De tal forma que, al asumir que el centro de gravedad se encuentra a una distancia z,. del
centro aerodindmico del ala y el centro de gravedad se encuentra a una distancia . del

centro aerodindmico del estabilizador horizontal, ambos sobre el eje aP, se tiene

Cm = _xacCZa + xthZh (220)

g

donde C'z, y C, representan el coeficiente de fuerza que produce el ala y el estabilizador

horizontal, respectivamente.

)

Figura 23: Diagrama de fuerzas aerodindmicas en ejes cuerpo y en ejes viento

2.1.4.2. Momentos de propulsion

Los momentos producidos por el motor al no estar alineado con el eje 2° generan momen-

tos de propulsion, por ejemplo en aeronaves con los motores montados bajo el ala. Sin
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embargo, para el caso de estudio en este trabajo, se considera que el motor se encuentra

perfectamente alineado con el eje x°.

Por otro lado, es necesario considerar los efectos de la masa rotatoria en el sistema de
propulsién, como lo puede ser una hélice en una aeronave ligera con motor alternativo, o
el sistema de compresores y turbinas de un motor turbofan, o el sistema de compresores,

turbinas y hélice para un motor turbohélice [14].

Dado que se supuso que el vector de propulsién actda alineado al eje 2%, el momento

angular de la masa rotatoria, en ejes cuerpo, estd dada por

IPQP
hy=1 0 2.21)

donde I, es la inercia de la masa rotatoria, y {2, es la velocidad angular. Si la velocidad
angular de la masa rotatoria es constante, entonces ]pr = 0, por lo tanto, el momento

giroscopico de la masa rotatoria del sistema de propulsion, en ejes cuerpo, estd dado por

0 —r ¢ I,

d )
Mzza(hp):hp—i—(lxh,,: r 0 —-p|]| O
-q p 0 0
entonces, se tiene
0
M) = |L,Q,r (2.22)
1,8

2.1.4.3. Ecuaciones rotacionales

Expandiendo la ecuacién (2.14)) y sustituyendo los momentos aerodindmicos y de propul-

sion, se tiene
pr:p - T‘]xz = q_SbCl - (Jzz - Jyy)qr + szqp (223)

quy = qSECm - (Jazx - Jzz)pr - Jazz(pZ - 7"2) + [pQPT‘ (224)
TJzz - pJ;L’z - quCn - (Jyy - J:cz)])q - szqr - Iprq (225)
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Para un cuerpo rigido simétrico respecto al plano Oz z, se tiene I,y = Iy, = I, = 1., = 0

[[15]]. Por lo tanto, la matriz de inercia de la aeronave toma la forma

J=10 J, 0
_Jzz O Jzz

2.1.5. Cinematica traslacional

La posicion inercial del vehiculo se obtiene a partir de la ecuacion (2.5)), esto es,

CyCo CySeSgp — SyC¢p CySeCy + Sy S u

SyCo  SypSeSe + CyCy  SySeCy — CySp| |V

SISO
I

—Sp CoS¢ CoCy w

. T
donde se considera X = [ T Yy Z } . Al expandir la ecuacién anterior, se obtiene

T = ucycp+ v(cypSeSy — SyCp) + W(CypSacy + Syse) (2.26)
U = uSyCy+ v(SySeSe + CypCy) + W(SySeCy — CpSe) (2.27)
Z = —uSg+ vchSy + WcyCy (2.28)

2.2. Suposiciones sobre el modelo del vehiculo

En esta seccion detalla las suposiciones que se consideran para simplificar el modelo dina-

mico de la aeronave.
2.2.1. Separacion de la dinaAmica y cinematica longitudinal y lateral-
direccional

En la mayoria de las condiciones de vuelo de una aeronave de ala fija la velocidad sobre el

eje 2%, u es mucho mayor que la velocidad sobre el eje lateral 1/°. La velocidad sobre el eje
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2" se encuentra en un punto intermedio, atin bastante menor que la velocidad sobre el eje

x°. Asi, una préictica comin en la aerondutica es la separacién de las ecuaciones dindmicas

del vehiculo en: dindmica longitudinal y dindmica lateral-direccional.

Las ecuaciones de la cinematica y dindmica longitudinal son aquellas que describen el
movimiento en el plano 0x'z’, y la rotacién alrededor del eje ¢/°, es decir
miu = m(rv—quw)+ gSCx —mgseg + T
mw = m(qu — pv) + gSCy + mygcpcy
Gl, = @ScCy, — (Iy — L.)pr — L. (p* — r%) + L,Q,r
0 = Coq — ST
Z = —uSp+ vchSy + wchcy

Es importante notar que en la cinematica traslacional no se considera la velocidad sobre x°.

Esta velocidad es de mayor utilidad en la dindmica lateral-direccional.

Las ecuaciones restantes describen la dindmica y cinematica lateral-direccional, las cuales

son

miv = m(pw —ru)+ gSCy + mgcys, (2.29)

Plow —71. = qSOC; — (L. — Ly)qr + L..qp (2.30)

Moz = plaz = G500, — (Iyy = Low)pq — Lezqr — 1p8q (2.31)

¢ = p+toseq+tocsr (2.32)

o= g4y (2.33)

Co co
T = ucyCp+v(cySeSy — SypCey) + W(CypseCy + SpSe) (2.34)
U = usyCyp+v(SySeSe + CypCs) + W(SySaCs — CySe) (2.35)

Bajo esta suposicion, en este trabajo no son de interés las ecuaciones de la dindmica y

cinemadtica longitudinal.

2.2.2. Controlador de la dinamica longitudinal

Dado que se puede separar la dindmica longitudinal y la lateral direccional, este trabajo se

desarrolla suponiendo que existe un controlador para la dindmica longitudinal que mantiene
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a la velocidad de la aeronave en el plano 0z'z%, V; = vu? + w?, y al dngulo de vuelo

en valores constantes V; y 7, respectivamente. La relacién de la ecuacién (2.36) se muestra

graficamente en la Figura[24]

Figura 24: Diagrama del dngulo de vuelo, 7, dngulo de ataque, «, y dngulo de cabeceo, 6.

Partiendo de que el controlador mantiene la aeronave a una velocidad y un dngulo de vuelo

constantes, entonces se considera que

= Vu?+ w?

v o= 00—«

-~

(2.37)

Siendo V}, la ecuacién (2.37) implica que u y w deben tomar valores constantes @ y w,
respectivamente. Por otro lado, de la ecuacién (2.16) se puede concluir que el dngulo de
ataque debe tomar un valor constante &. Finalmente, de la segunda ecuacién en (2.37) se

concluye que el d4ngulo de cabeceo debe tomar un valor constante 6.

Es decir, el dngulo de cabeceo y el dngulo de ataque son constantes. Al ser el dngulo de

cabeceo constante, entonces su derivada es cero.
0 = cpq — sgr (2.38)

De la ecuacion (2.38)) se puede despejar la velocidad angular de cabeceo, ¢, en funcién de

¢y la velocidad angular de guifiada, r.

g=tor (239)
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Bajo la accién del control para la dindmica longitudinal, la dindmica lateral-direccional

toma la siguiente forma

mv = m(pw —ru) + gSCy + mgcgsy (2.40)
Plog — 7l = qSOC) — (Lo — Ly )ter® + Lp.tgrp (2.41)
il —ple, = GSVC, — (Iyy — Lo terp — Lister® — LQuter (2.42)
b = ptty— (2.43)
Co

. 1

b = == (2.44)
Cg Coy

T = Ucycy+ v(CcySaSe — SyCe) + W(CypSgts + SySs) (2.45)
U = USyCj+ v(SySgSe + CypCy) + W(SySgcs — CySe) (2.46)

Figura 25: Diagrama del dngulo direccién de vuelo, y, dngulo de derrape, (3, y dngulo de

guifiada, .

2.2.3. Angulos aerodinamicos pequenos

Esta suposicion puede considerarse un poco controversial y, quizd, generosa. Sin embargo,
sin esta consideracion, es demasiado complicado trabajar con las ecuaciones cinematicas
(2.43)-(2.46)), pues son una combinacion de senos y cosenos de los diferentes angulos in-

volucrados. Para simplificar las ecuaciones cinemadticas de traslacion se considera que los
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angulos aerodinamicos, « y 3, son pequeiios, lo suficiente como para ser considerados cero,
es decir
a~0, B~0 (2.47)

A partir de las ecuaciones (2.16) y (2.17) puede verificarse que la condicion en (2.47)) im-
plica que w y v son aproximadamente igual a cero. Bajo estas suposiciones, las ecuaciones
de la dindmica lateral-direccional (2.40)-(2.46) quedan como sigue

mo = —mru+ gSCy + mygcgse (2.48)
Ploy — 71, = qSbC; — (L, — Ly)ter® + Lotgrp (2.49)
i1, —pl, = GSbC, — (Iyy — Lux)terp — Liter® — LQter (2.50)

. T
¢ = ptitg— (2.51)

Co

. 1
b = 42" (2.52)
C§C¢

T = UCyCy (2.53)
Y = USyCy (2.54)

Para mantener en cero a la velocidad lateral v, la aeronave debe realizar maniobras de giro

de tal forma que la suma de fuerzas a lo largo del eje 2° sea igual a cero, esto es,
mo — gSCy =0 = —ru+ gsgcg =0 (2.55)
La segunda igualdad en la implicacién (2.55]) puede expresarse como
r=2s4cs (2.56)
u

Por otro lado, al sustituir a la ecuacion (2.38)) en la tercera ecuacion de (2.4) se obtiene

b= (2.57)
CyCh
Sustituyendo (2.57)) en (2.56) se tiene
b =124, (2.58)
u

Las ecuaciones (2.56) y (2.38) describen la condicién de giro coordinado en términos de

r y 1, respectivamente. Si esta condicién de giro coordinado se satisface es posible no
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considerar a la ecuacién (2.48)), de tal forma, que el problema de seguimiento de caminos

puede abordarse a partir del siguiente modelo dindmico direccional del vehiculo

fn[zz _pIrz
¢
0
T

Y

GSbC; — (. — Ly )tyr® + L.tyrp

gSbCy, — (Lyy — Ly )terp — Imt¢r2 — [, Qpter
p+tg—
Co
1r
cacs
UCHCy,

UCHSyp

(2.59)
(2.60)
(2.61)

(2.62)

(2.63)
(2.64)

El objetivo de control es que la aeronave siga referencias en el plano Cartesiano, es de-

cir, conducir la posicién x, y de la aeronave a seguir una referencia geométrica. En las

ecuaciones (2.63) y (2.64) puede observarse que la posicion cartesiana de la aeronave es

subactuada. El control para la dindmica longitudinal fija los valores constantes de velocidad

@y dngulo de cabeceo f, de tal forma que en (2.63)) y (2.64) solamente el dngulo de guifiada

puede manipularse a través de la accion de las velocidades rotacionales p y r. Es impor-

tante mencionar que p y r no estdn completamente libres ya que para reducir el modelo
lateral-direccional (2.48)-(2.54)) a un modelo direccional (2.59)-(2.64) debe satisfacerse la

condicién de giro coordinado (2.56)). Las entradas de control para este modelo dindmico,

alerones y timé6n de direccién, entran a través de los coeficientes aerodinamicos C; y C,

por lo que asignar comportamientos deseados a p y r es una tarea facil.



Capitulo 3
Diseno del control

Este capitulo aborda el disefio de los algoritmos de guia de vuelo y control para la dindmica
lateral-direccional (2.48)-(2.54). Tomando en cuenta la estructura del modelo dindmico, el
proceso de disefo del algoritmo de control se divide en el disefio de un lazo de control
interno que regula a las velocidades angulares p y ¢ a referencias que son fijadas por un
lazo de control externo. El lazo de control externo define las referencias para las velocidades
angulares r; y py de tal forma que se garantice que la aeronave sigue, en cierto sentido, una

trayectoria geométrica y que la condicion de giro coordinado se satisface.

3.1. Estructuras de lazos de control

Como puede observarse en las ecuaciones (2.63) y (2.64) no es posible controlar de for-
ma independiente a la posicion cartesiana de la aeronave ya que inicamente el dngulo de
guifiada ¢) puede manipularse. Esta situacion obliga a buscar una solucién que no implique
que la posicién z, y de la aeronave deba regularse en posiciones deseadas z, y y4 simulta-
neamente. La estrategia que se considera en este trabajo es la de seguimiento de caminos o
rutas. En el enfoque de seguimiento de caminos pueden sacrificarse algunas caracteristicas
de la solucidn clasica de seguimiento de trayectorias, tales como, velocidad y aceleracién

sobre la trayectoria a cambio de garantizar otros objetivos, en el caso de este trabajo que la
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dindmica subactuada sea al menos estable.

El proceso de disefio inicia con la sintesis del algoritmo de control interno. En un segundo

paso se disefia el algoritmo de control externo bajo el enfoque de seguimiento de caminos.

N(x)

w

i+1 (Xd +1’ ydi+1)

i

Wi (Xdia ydi)

Figura 3-1: Error lateral de la aeronave y.

3.2. Diseno del lazo de control interno

El objetivo del lazo de control interno es regular a las velocidades angulares p y r en sus
respectivas referencias py y r4. Las ecuaciones (2.59) y (2.60) describen la dindmica de

estas velocidades angulares con [|14]

¢ = iy + B+ gD+ 350,7 + €y, 00 + €1y 6y a1
Cp = Cpy + Cnﬁﬁ + %Cnpp + %Cnrr + Cns, 5(1 + Cns,. 57"
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— oo do Dindmica
Yy N Py Ty ~ 84,0, lateral-
) control + control direccional de
externo N/ interno la aeronave
. ]
o,
Y

Figura 32: Diagrama a bloques del control en cascada.

CoN Ciy, Cigs Cify Y Cipp CON G = [, n, los coeficientes aerodinamicos de estabilidad, Cis, ¥ Cis >
con i = [,n, los coeficientes aerodindmicos de control, ¢, el dngulo de deflexion de los

alerones y 0, el angulo de deflexion del timon.
El objetivo del lazo de control interno se define como sigue.

Objetivo de control para el lazo interno. Dadas referencias continuas para p, y 4, disefiar

leyes de control para 9, y d, tales que

th_I)I%p — 0, th_)rrjlj” — 0 (3.2)

conT eR,,p=p—payr=r—rg.

Un controlador de convergencia finita, basado en modos deslizantes de segundo orden, se

disefia como se detalla a continuacion.

La dindmica rotacional, descrita por las ecuaciones (2.59) y (2.60) puede expresarse como
p _ ¥1 (ﬁ) D, 7")
r ¥2 (ﬁa D, 7”)

_ b b
Y1 = ¢ + Clﬁﬂ + Wclpp + WCITT

Oa
Oy

+ B (3.3)

donde

_ b b
P2 = Cny + CnplB + 57Cn, D + 5700, T

-1
]ac - ]acz Cl,;a Cl,gr
“lzz Iz Cn(;a Cn,;,,

B = gSh
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.
Seleccionando la superficie deslizante como S = []5 f} , se tiene

: Sa ;

¥2 (5) b, 7’) 51“ Td

El algoritmo de super-twisting propone la entrada de control de la forma [16]E]
0, t )
B ; =—A / sign(S(7))dr — Ajabs(S)2sign(S) (3.4)
r 0
con
A = A1 0 A= A1 0
0 )\12 0 )\22

donde A11, A2, Ao1 ¥ Moo son todas ganancias positivas.

Considerando el cambio de coordenadas

S; =S
. (3.5)
SQ = 6(/37]?’ r, t) - A2 fo Slgn(S(T))dT
donde
@(/87p7 7/.7 t) = (p:l(ﬁ,p’ r> - ].jd
@2(67 b, T) Td
De esta manera, se tiene
Sl = —Alabs(Sl)%sig'n(Sl) + S (3.6)
Sy = —Aysign(S;) + ©
Proposicion 1 Suponiendo que B es conocida, y
6] < O (3.7)

con ©¢ una constante positiva. Entonces, existen matrices positivas definidas A1 y A\ tales

que la dindmica de lazo cerrado (3.3) y (3.4) satisfacen (3.2).

. . 2
Los operadores en letras negritas se evaliian elemento a elemento, e.g. para un vector y € R

sign(x) = [sign(xll) , abs(x)2sign(x) = [thsign(){u)}

[N

sign(x12) x12| 2 sign(x12)
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Prueba. La ecuacién (3.6) puede ser expandida como
S11 = —)\11]s11|%sign(sn) + 821
S12 = —)\12]s12|%sign(su) + S22 (3.8)
S21 = —Ao1sign(syy) + O, .

Sy = —Agosign(sys) + O,

T T T
donde se considera que S; = [sn 812i| , Sy = |:521 522] yo = [@1 @2} . Entonces,
(s11,821) Y (S12, S22) definen dos algoritmos de super-twisting [16]. Como se ha demostrado
en [17], si (3.7) se mantiene, los estados (s11, S21) Y (S12, S22) convergen a cero en tiempo

finito de tal manera que S; y S, convergen a cero en tiempo finito. <

3.3. Diseio del lazo de control externo

Dado que el lazo de control interno llevara las velocidades angulares p y 7 a las referencias
deseadas py y 74, €l modelo cinematico traslacional/rotacional descrito por las ecuaciones

(2.61))-(2.64) puede expresarse en términos de p y 7. Por lo tanto, se obtiene

T UCHCy 0

) ucgs 0

- S I (3.9)
¢ patitae) p+lg,;

j 1rg 17
¢ Cg’ C¢ 69’ C¢

Dado que la condicién de giro coordinado, dada por la ecuacién (2.56), debe mantenerse,
se selecciona
rg=Zegsy (3.10)
u

De esta manera, la condicion de giro coordinado se impone. Debido a que el control de lazo
interno asegura convergencia en tiempo finito hacia las referencias, i.e. p — 0y 7 — 0. En

t > T, la ecuacién (3.9) toma la forma

T UCHCy

) UCHS

Il = 55y (3.11)
¢ pa + Lsgty

Y 2t
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Estd claro que la ecuacién (3.11])) tiene una sola entrada de control, la cual es p,. Entonces,
definiendo una referencia para el dngulo de alabeo, ¢, el dngulo de guifada, 1, puede ser
modificado de tal manera que la posicion lateral de la aeronave pueda ser dirigida a la
referencia deseada y,. Este problema es el considerado en [[18]]. Si la velocidad V no es
constante, la cinemdtica traslacional de la aeronave es igual a la cinemaética traslacional
del robot uniciclo, como se estudi6 en [5], con la diferencia de que la velocidad de una

aeronave no puede tomar valores negativos, a diferencia del robot uniciclo.

De la ecuacion (3.11]), pareciese que el espacio de configuracion del dngulo de guifiada, 1,
es R. Sin embargo, el espacio de configuracion es Sl 1.e. el circulo unitario. El circulo

unitario puede proyectarse en el grupo de Lie SO(2) como en [19]ﬂ
Vip € [0,2n] 3 Ry € SO(2)

donde
SO(2) = {Ry € R*?*|R Ry = I,det(R,) = 1}

con I € R**? la matriz identidad. En coordenadas locales

Ry =" _Sw] (3.12)

Sy Cy

La cinemética de la aeronave de (3.11)) en términos de (3.12)) es expresada como

R

d Cy —Sy o Cy —Sy 0 —%t¢ (313)
dt Sqr/, Cw N Sq/, Cw %t¢ 0
¢ = pa+ Lsgty
En forma compacta, se tiene
X =R,V
Ry = Ry (3.14)
$ = P4+ TSy

= {peRpTp=1)
3El dngulo de alabeo, ¢, también tiene su espacio de configuracién en S". Sin embargo, en este trabajo no

se considera este hecho, pues se considera que dicho dngulo se encuentra en el conjunto ¢ € [—7/2, 7/2].
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con
X:x, V:Z_J’ FAZO—f
Y 0 r 0
donde
U = Uucg
y
F=24, (3.15)

ademds, el mapeo (-)" : R — so(2) que proyecta la velocidad angular 7 al dlgebra de Lie

so(2) de SO(2) es caracterizado como en [20]

3.3.1. Seguimiento de caminos

El modelo cinemadtico de la aeronave (3.14) tiene una sola entrada de control por lo que no
es posible disefiar un algoritmo para seguimiento de trayectorias de la posicion cartesiana

de la aeronave, solamente una de las dos coordenadas traslacionales puede regularse.

Para resolver el problema de que solamente una de las coordenadas cartesianas puede re-
gularse se utiliza el enfoque de seguimiento de caminos, en particular, en este trabajo se
considera el seguimiento de un camino generado a partir de puntos de referencia. Se im-
pone como objetivo que la aeronave recorra el camino al regular en cero a la distancia
lateral entre la aeronave y la geometria del camino deseada, sin importar la velocidad sobre
el camino ni el valor del error en la coordenada longitudinal. Por ejemplo, si la aeronave
debe seguir una linea recta, el algoritmo de control ubicara a la aeronave sobre la recta sin

importar el punto en el que la aeronave y la recta coincidan por primera ocasion.

Bajo estas condiciones, el objetivo de control para el lazo interno puede expresarse como

sigue.

Objetivo de control para el lazo interno. Dada una serie ordenada de puntos de referencia,

disefiar una estrategia de guia de vuelo y control para que la aeronave pueda recorrer la
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mayor distancia perimetral de la figura geométrica generada por las lineas que unen a los

puntos de referencia.

Notar que el objetivo de control para el lazo interno no especifica el instante de tiempo
en el que la aeronave debe iniciar el recorrido tampoco la linea sobre la cual la aeronave
debe iniciar el recorrido. Ademds, la aeronave debe seguir la mayor distancia perimetral no
exactamente el perimetro de la geometria, este grado de libertad permite definir un radio

de acercamiento a cada punto de referencia, para conmutar a la siguiente linea.

En las siguientes secciones se presenta una solucién para satisfacer el objetivo de control
planteado. La primera considera el caso mds sencillo en el que se tienen dos puntos de
referencia que definen una linea paralela al eje z°. El segundo caso presenta la solucién para
una linea con orientacion arbitraria respecto al eje 2. A partir de esta solucién y definiendo
un radio de aproximacién a los puntos de referencia es posible seguir geometrias tales como

un cuadrado.

3.3.2. Caso particular

Dada una referencia lateral 34, se genera una sefial de referencia p; que alimenta el control

interno de manera que el error lateral, y, converja a cero asintéticamente. Esto se ilustra en

la Figura[33]
De la ecuacidn (3.14), estd claro que el error lateral, ¢, puede ser llevado a cero a través de

la matriz R,,. Definiendo el error de orientacidn, utilizando la matriz de orientacion actual

de la aeronave, R, y una matriz de referencia, R, la cual queda por definir, se tiene
Ry =R, Ry (3.16)

Despejando 12y,
Ry, = Ry.Ry (3.17)

Sustituyendo (3.17) en la primer ecuacién de (3.14)), se tiene

X = Ry RyV
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Ya

> E(y)

Figura 33: Error lateral de la aeronave, y, para el caso particular.
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El objetivo de control es llevar Ji’w a la matriz identidad, /, de manera que la cinemaética

traslacional se vuelva, de manera asintética,
X =R,V (3.18)

Con el fin de definir la matriz de correccion de error lateral, R, , se considera que la

ecuacion (3.18)) puede expresarse como

T = ?_)Cd,c
(3.19)

y = @ch
De la ecuacién (3.19), queda claro que la entrada de control virtual es s, , la cual es una
sefial que toma valores dentro del conjunto [—1,1]. Considerando la entrada de control

virtual, la cual satisface s, € [—1,1],
Sy, = — tanh(kg)
con k una ganancia positiva constante. Por lo tanto, la matriz de correccién toma la forma

R — 1 — tanh(ky)? tanh(ky)
A [ tanh (k) 1 — tanh(ky)?

Es sencillo demostrar que Ry, pertenece al grupo SO(2). Por lo tanto, la definicién de la

matriz de error de la ecuacién (3.16) asegura que R, también pertenece a SO(2).

De la segunda ecuacién de se puede determinar la dindmica de la matriz de error, la

cual tiene la forma

Ry = Ryf (3.20)
donde
F=7—7q, Ta=(R) Ry)"
con
Ry, = ki —+/1 — tanh(kg)? tanh(k7) 1 — tanh(ky)?
) —(1 — tanh(kg)?) — /1 — tanh(kj)? tanh(k7)
con
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En este caso, dado que la referencia es constante, entonces
y=y

Ademds, el mapeo (-)" : so(2) — R es el mapeo inverso de (-)", definido como en [20]
—A\V 0 —r — \J=A —
(™) =11 0 =7, Vi €so0(2),7T € R
T

F =74 — kpPa(Ry) (3.21)

Definiendo

con P,(R,) = %(R¢ - Rl) y kr una ganancia positiva.

Proposicion 2 Considerando la dindmica de la matriz de error de la ecuacion (3.20) con
la ley de control (3.21)), existe una ganancia kg tal que el punto de equilibrio Ry, = —I
es inestable y el punto de equilibrio deseado ]5% = [ es casi globalmente asintéticamente

estable]

Prueba. El error de 7 estd dado por
F=7Tq— knPu(Ry)" = Ta
entonces, la dindmica en lazo cerrado de (3.20) estd dada por
Ry = —knRyPa(Re)) (322)
Las soluciones de la siguiente ecuacidn matricial caracterizan los puntos de equilibrio
0= —kpRyP.(Ry)
Multiplicando R;/)r por la izquierda y multiplicando por %lm’ se tiene

0= P,(Ry) (3.23)

entonces,
Ry = Py(Ry) (3.24)

“En [21] y [22] se ha usado el término «casi globalmente asintéticamente estable» para referirse a los

sistemas dindmicos con multiples puntos de equilibrio, pero s6lo un tnico punto de equilibrio estable.
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con Py(Ry) = 3(Ry + Rl ). Nétese que la igualdad en la ecuacion (3.23)) se sigue mante-

niendo.
Multiplicando la ecuacién (3.24]) por ]%; por la izquierda
1= P.(Ry)P.(Ry)
El teorema de Cayley-Hamilton [23] establece que, para cualquier matriz A € R**?
A? — traza(A)A + det(A)I =0
Para A = P,(R,), se tiene

I — traza(P,(Ry))Ps(Ry) + det(Py(Ry))I =0

despejando P;,(R,) )
~ 1 P,
Po(i,) = LAt (R)) (3.25)
traza(Ps(Ry))
Dado que PS(Rw) € SO(2), las siguientes restricciones deben mantenerse
det(Ry) =1, traza(Py(Ry)) € [~2,2] (3.26)

Es claro que las tnicas matrices simétricas que cumplen las restricciones de (3.26), y tienen
la forma de (3.25]), son R¢ =4I

Es necesario demostrar que el punto de equilibrio Rw = —1 es inestable. Considerando
una perturbacion, de magnitud pequefia, en términos de €, para fiw = —1,1e.
A (3.27)

donde A, € R. La dindmica en lazo cerrado de (3.22), en funcién de (3.27), toma la
siguiente forma
R, = —krRoPa(RS) (3.28)

La aproximacion lineal de la dindmica de lazo cerrado de (3.25) se obtiene al diferenciar
con respecto a € y evaluando € = 0. Dado que,

RY|eo=—1e" =1

Ry = — e (Ay) o = —1(Ay)"

gePa(Ry)lemo = 5(=1(Ap)" + ((Ap)")TT) = —(Ay)"
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Entonces
(Ap)" = kr(Ay)" (3.29)

De (3.29), esté claro que R,, = —I es inestable.

Ahora, considerando la siguiente funcién de Lyapunov [24]
1 .
® = §traza([ — Ry) (3.30)

Al derivar respecto al tiempo, se tiene

. 1 .
b =— Etraza(R¢)

utilizando la ecuacion (3.22)), se tiene

| 1 > R
b — §kR = §thraza(R¢Pa(Rw))

Considerando la siguiente identidad
traza(Ab") = traza((P(A) + P,(A))b") = traza(P,(A)b") = —2b(P,(A))"Y

se tiene 1
b= 5lgRtraza((Ps(lf‘jw,b) + Pu(Ry)) Pa(Ry))

Dada la forma de Pa(R¢), es posible aplicar la dltima parte de la identidad, entonces

@ = —kn(Pu(R)")?
Entonces, las siguientes trayectorias convergen al siguiente conjunto
D = {Ry € SO(2)|Pa(Ry) = 0}

Por lo tanto, se confirma la ecuacidn (3.24). Asi pues, se puede verificar que

PS(Rw) = %Pa(étb)Pa(Rlb)

entonces, P;(R) = C, siendo C' una matriz constante. Dado que C' € SO(2), la siguiente
identidad debe mantenerse
det(C)=1, C'C=1
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entonces, C' = +1y Rw converge a I o —/. Dado que el punto de equilibrio Rp =—/ya

se demostro inestable, se comprueba que R converge de manera casi globalmente asintoti-

camente estable al punto de equilibrio deseado Rd, = I, terminando asf la prueba.

N

Con el fin de propagar la accién hacia el dngulo de alabeo, de la ecuacién (3.15) se define

g _
==ty —T
¢=Zt
derivando respecto al tiempo, se tiene

C‘ g

Sustituyendo la tercera ecuacién de (3.13)), se tiene

- g g -
C==(1+t3)(pa+ = sgte) = 7
donde . . o
i = (B Ry, + R fy,)" = Skn (R — R])
con

Ry = R} Ry+ R} R,

Donde ya se han definido todas las matrices, salvo ch, la cual esta dada por

B i —+/1 — tanh(kg)? tanh(ky) 1 — tanh(ky)?
ve = N —(1 — tanh(k7)?) —+/1 — tanh(ky)? tanh(kyj)_
2 11 —2(1 — tanh(k7)?) tanh(kg)
2(1 — tanh(kg)?) tanh(k7) 11 |

con
11 = v/1 — tanh(kg)? tanh(kg)* — v/1 — tanh(k9)2(1 — tanh(kg)?)

Ademds, y estd dado por

(3.31)

(3.32)

Proposicién 3 Asiimase que ¢ € (—m/2,m/2). El sistema dindmico en (3.32)) en lazo

cerrado, con la ley de control

g 0 .
= It 4 —— (K47

(3.33)
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con K una ganancia constante positiva, tiene un punto de equilibrio localmente exponen-

cialmente estable en el punto ( = 0.

Prueba. La dindmica en lazo cerrado de (3.32)), con la ley de control (3.33)), estd dada por
¢ =—K¢

Dado que, cuando ¢ = =+7/2, t, no estd definido, es necesario mantener la restriccién
¢ € (—n/2,m/2). Si dicha restriccién se mantiene, estd claro que ¢ converge de manera

exponencial a cero, finalizando asf la prueba. N

Ha quedado clara la desventaja de no considerar el verdadero espacio de configuracion de ¢.
Sin embargo, dadas las capacidades de la mayoria de las aeronaves privadas y comerciales,
las cuales no estan disefiadas para operar con angulos de alabeo de 90° o mayores, no hay

razon para restringir el dngulo ¢ al conjunto [—m, 7].

Proposicion 4 Considere la dindmica y cinemdtica lateral-direccional dada por las ecua-
ciones (2.59)-(2.64)) en lazo cerrado con los controles (3.4) y (3.33) y el algoritmo de guia
lateral (3.21)). Existen ganancias N1, Ao, k, kg y K tales que el error de la distancia lateral

de la aeronave, 1j, converja localmente asintoticamente a cero.

Prueba. De las Proposiciones [1] 2 3] y i} ninguna sefal puede divergir al infinito. De tal
manera que, para lograr que el error lateral de la aeronave, g, converja asintéticamente a
cero, las ganancias de control deben ser elegidas de manera que los errores pyr converjan a
cero mds rapido de lo que ¢ converge a cero y Rw converge a /. Ademds, las ganancias kg
deben ser elegidas de tal manera que ( converja a cero més rapido que Rw convergiendo a
1. El valor de control que lleva ¢ a cero es el dngulo de guifiada de la aeronave, el cual no

puede tomar grandes valores, Por lo tanto, la ganancia de menor valor debe ser £.

Si los errores p, 7, ( y R, convergen a sus referencias, de la ecuacion (3.18), se tiene

T = v4/1 — tanh(ky)?

y = —v tanh(ky)

(3.34)

De estas ecuaciones queda claro que el error lateral de la aeronave, ¢, converge a cero.
Ademads, la velocidad 2 no puede tomar velocidades mayores a ¥, mientras que esta ultima

mejora la convergencia de . <
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3.3.3. Caso general

Dada una secuencia ordenada de puntos de referencia W;, con coordenadas (x4, y4,) en el
plano Cartesiano, se genera una referencia p; que alimenta al control interno, de tal manera
que la distancia lateral y entre el eje longitudinal de la aeronave y la linea que une dos
puntos de referencia, W; y W, 1, converja a cero de manera asintdtica. Esto se ilustra en la

Figura 3-1

De manera muy similar al caso particular, donde la trayectoria deseada es una linea paralela
al eje x, el error lateral se lleva a cero utilizando la matriz de rotacion . Sin embargo,
es necesario remarcar el hecho de que la aeronave lleva una orientacion, la cual no estd
definida por la matriz de correcciéon Ry, . La matriz R, lo tnico que hace es reducir el
error lateral, al lograr el objetivo, la aeronave volvera a una orientacién predefinida por una
matriz, la cual no fue tomada en cuenta durante el caso particular, mds adelante se explicara

a fondo este hecho.

Para lograr el objetivo, primero se utiliza un sistema de ejes auxiliar, el cual tiene el eje "
paralelo a la linea que conecta los puntos W; y W;,1. En la Figura[35|se ilustra el sistema de
ejes auxiliar. Con el fin de expresar las velocidades de la aeronave del sistema N (z), E(y)
en el sistema N (z"), E(y"), se obtiene la matriz de rotacién del sistema N (z"), E(y") al

sistema N (x), E(y) de la siguiente manera.

De la Figura[34] estd claro que N(z) y E(y) estdn dados por
N(z) = N(z")ey, — E(y")sy,
E(z) = N(2")sy + E(y")cy,

En forma matricial, se tiene

N(@)| _ [de —sy| [N (")
E(y) Sva Cpa | | E(Y)
y en forma compacta
[2] = Ry,["]
donde @) @)
N(z Cpy  —Siy ., N(z"
7l = 0] [Swd Cpy ] = E(y")
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Ahora, para pasar del sistema de ejes N (x), E(y) al sistema N (2"), E(y) se utiliza 1a matriz
transpuesta, es decir,
[2"] = R[]

Utilizando esta rotacién para hacer el cambio de coordenadas de la posicion de la aeronave,

se tiene
r T
X' = Rde

Entonces, la primera ecuacién de (3.14)) en el sistema de ejes auxiliar, se expresa de la

siguiente manera

X" =R] RyV (3.35)
ya que se considera que la orientacidon deseada es constante para cada par de puntos de
referencia.

N(X)N(Xr)
12

Figura 34: Rotacion del sistema de ejes

Se define el error de orientacion utilizando la matriz de orientacién actual de la aeronave,
Ry, y una matriz de rotacion, R, la cual estd compuesta por la matriz de orientacion

deseada, 1%y, y la matriz de correccién del error lateral, R, . Se tiene,
R,=R'Ry (3.36)

con
Ry = Ry, Ry,

Al despejar Ry, de (3.36)), se tiene
R, = R.Ry



44 CAPITULO 3. DISENO DEL CONTROL

N (X) Wis1(Xdiyy o iy, )
U
\d
y' Y xr
N(xr)
Wi (Xdiv Ydi)

(OF) yr

> E(y)

Figura 3-5: Error lateral de la aeronave en el sistema de ejes auxiliar, .
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Ast, la ecuacion (3.33) puede expresarse de la siguiente manera
X" =R} Ry Ry R,V

Dadas las propiedades de las matrices que pertenecen al grupo SO(2), y tomando en cuenta

que el objetivo de control es llevar ]% a la matriz identidad, se tiene

X" = Ry V (3.37)

Ahora, se debe definir la distancia lateral entre la aeronave y la linea que conecta los puntos

de referencia en el sistema de ejes auxiliar. Es claro que la posicién y); = vy,  , entonces,
7 141

se puede trabajar con la posicion del punto de referencia W; o W, sin diferencia alguna.

Por comodidad, se trabajara con el punto V.

Al pasar la posicién de la aeronave al sistema de ejes auxiliar, asi como la posicion del
punto de referencia, se tiene
v _ pT v _ pT

Aunque y4, = yq,.,, €s claro que x4, # x4,,,. Sin embargo, sélo es de interés la distancia

lateral, por lo tanto, se toma la distancia lateral, y", de la siguiente manera
g’r = XT€2

-
Donde e5 = [O 1] . De forma explicita, el error de la distancia lateral, en el sistema de

ejes auxiliares, estd dado por
7 = (X"~ Ry Xa) e

En este punto cabe remarcar el uso de la matriz de orientacion deseada, 2. Esta matriz se
usa para que la aeronave se oriente en la misma direccién que la linea que conecta los puntos
de referencia. Durante el caso particular no se considerd la matriz de orientacién deseada,
pues se seguia una linea de referencia paralela al eje z, esto es, 0°, que en representacion
matricial estd dada por la matriz identidad, /. En conclusion, aunque en el caso particular no
se utilizé de manera explicita la matriz de orientacion deseada, su existencia es innegable.
En el caso general, de no utilizarse la matriz de orientacién deseada, la aeronave trataria de
reducir el error lateral pero siempre tratando de estar orientada hacia el norte, i.e., con un

angulo de guinada de 0°.
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Continuando con el procedimiento de disefio del control externo, la ecuacién (3.37) puede
expresarse como

W

T = Vcy,

(3.38)
y" = Usy,
Aligual que en el caso particular, se considera que la entrada de control virtual es s, , sefial

que se encuentra dentro del conjunto [—1, 1]. Se propone
Sy, = — tanh(kg")

siendo £ una constante positiva. Entonces, se tiene

| /1 — tanh(ky")? tanh (k")

E
ve — tanh(ky") /1 — tanh(kg")?

La dindmica de la matriz de error estd dada por
R, = Ryi" (3.39)

donde

=T —"Tq, de(RTTRr)V

=R

con

Bo— ki | TS —+/1 — tanh(kgy")? tanh(kg") 1 — tanh(kj")?
re Sy Sy —(1 — tanh(kg")?) —+/1 — tanh(ky")? tanh(kg")

con
gr — XTTGQ

desarrollando, se tiene

<

y" = ucg(—cysy, + suCy,)
Se propone la ley de control

7= (R[R,)" = knPu(Ry)" (3.40)
Esta ley de control es muy similar a la ecuacién (3.21]), que se utilizé en el caso particular.

La Proposicion [2 asi como la prueba de dicha proposicion, son aplicables para el caso

general.
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Para propagar la accién de control hacia los alerones, se utiliza, de nuevo, la ecuacién (3.37))

g _
:—t —
¢ Sle =T

al derivar respecto al tiempo, se tiene

(=

2

(L+£)(pa + Sssty) — 7

donde .
. L T ~ ,:,_l_
r=(R, R+ R, R,)" — EkR(Rw - R¢)V
con
R,=R'R,+RR,
Para el caso general, R, esun poco mas grande que en la matriz utilizada en el caso parti-
cular, pues contiene la matriz de orientacion deseada, 2, sin embargo, no es mucho més

compleja, dado que la orientacion deseada se considera constante.

B - ki —+/1 — tanh(kg)? tanh(k7) 1 — tanh(kg)?
ve =Y —(1 — tanh(ky)?) —+/1 — tanh(kg)? tanh(kg)
T P11 —2(1 — tanh(k7)?) tanh(k7)
2(1 — tanh(ky)?) tanh(ky) o

con

§" = tucg(sysy, + cyCpy)V
La Proposicién[3] asi como su prueba, son aplicables en el caso general. Entonces, se utiliza

ley de control (3.33)

Ppa = —%sm o (—K( +7)

U
g(l+ t¢)
La Proposicién [y su prueba son aplicables al caso general, demostrando asi que el error

lateral, y", converge a cero.
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Capitulo 4

Simulaciones numeéricas

4.1. Plataforma de simulacion

Debido a que la idea es implementar cada control disefiado en la plataforma experimen-
tal conocida como Telemaster, la cual se encuentra en las instalaciones de CINVESTAYV,
durante trabajos pasados se hizo un modelo en CAD, del cual fue posible obtener los mo-
mentos de inercia de la aeronave. Ademas, la misma aeronave se model6 en Plane Maker,
sofwtare que viene incluido con X-Plane, la configuracion de X-plane y Matlab Simulink
necesaria para llevar a cabo la conexion se detalla en el Apéndice. En la Figura [-I] se

muestra la aeronave Telemaster, la imagen fue tomada del simulador X-Plane.

De manera muy general, en el software Plane Maker se puede disenar el fuselaje a través
de puntos de control para darle la forma en cada seccion, el software interpola las posi-
ciones automdticamente. Las caracteristicas y posiciones del ala y los estabilizadores se
pueden seleccionar de manera muy sencilla. Los perfiles aerodindmicos utilizados se pue-
den introducir a través de una nube de puntos en Airfoil Maker, software también incluido
con X-Plane. Sin embargo, estos perfiles son meramente visuales, pues las caracteristicas
aerodindmicas no se calculan ni en Airfoil Maker ni en Plane Maker. Las caracteristicas
aerodinamicas del perfil se introducen en Plane Maker a través de datos numéricos a fin de

caracterizar las curvas de levantamiento, arrastre y momento del perfil.
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Figura 4-1: Telemaster modelado en Plane Maker dentro del simulador X-Plane.

La caracterizacion del motor también puede llegar a ser algo compleja, pues se debe selec-
cionar la médxima potencia que da este, asi como introducir las curvas caracteristicas de la

hélice utilizada.

En la Tabla [4.1] se indican los valores de los momentos de inercia utilizados durante la
programacioén del control.

I, | 11.671kegm? | 1,, | 6.076kgm’
I.. | 17.285kgm? | I, | —0.024kgm?

Tabla 4.1: Momentos de inercia del Telemaster, obtenidos a través del modelo hecho en
CAD.

Por otro lado, en la Tabla[4.2]se muestran los principales valores de las superficies de la ae-
ronave, es decir, el ala, el estabilizador horizontal y el estabilizador vertical. Cada subindice
indica si se trata del ala (1), del estabilizador horizontal (H) o del estabilizador vertical

(V). Siendo S la superficie de una vista en planta para el ala y el estabilizador horizontal, y
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vista lateral para el estabilizador vertical, b la envergadura, ¢ la cuerda aerodindmica media,
la cual es la misma que la cuerda de raiz y de punta para superficies rectangulares, como es
el caso del ala y del estabilizador horizontal del Telemaster, i el angulo de incidencia, A el

angulo de flechado del borde de ataque y I el 4ngulo de diedro.

Algunos valores no se indican porque son de poca importancia o por su obviedad, como es

el caso de la conicidad del ala y del estabilizador horizontal, la cual es, claramente, cero.

m 55 kg | Sw| 0858 m? | by | 2.386 m

éw | 0359 m | Sy | 04151 m? | Sy | 0.0509 m?
by 09 m CH 0.225 m T'w 4 deg
w 4.5 deg | iy 2 deg | Ay 16 deg

Tabla 4.2: Caracteristicas geométricas principales del Telemaster.

En la Tabla {4.3] se indican los perfiles aerodindmicos utilizados en cada superficie. El ala
utiliza un perfil modificado, llamado Telemaster P1, el cual su forma se encuentra en la
Figura [42] El estabilizador horizontal utiliza el perfil Clark Y, el cual es conocido y facil
de encontrar tanto su nube de puntos como sus curvas aerodindmicas. Por otro lado, el
estabilizador vertical no utiliza un perfil aerodindmico en su construccién, sino una placa

plana.

0.15

005 / "“'--_._______

0
-0.05

=

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Figura 42: Perfil aerodinamico Telemaster P1, utilizado en el ala de la aeronae Telemaster
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Superficie Perfil Aerodindmico
Ala Telemaster P1
Estabilizador horizontal Clark Y
Estabilizador vertical Placa plana

Tabla 4.3: Perfiles aerodindmicos utilizados en cada superficie del Telemaster.

4.2. Obtencion de los coeficientes aerodinamicos de con-

trol

Es sabido que los coeficientes aerodindmicos de control son de los mds complejos de ob-
tener. Estos elementos son Cy, , Cj; , Cy; y Cyy . Estos valores son necesarios para pro-
gramar el control de lazo interno de la aeronave, y la manera de obtenerlos puede ir desde
modelar la aeronave en el software Digital Datcom y asi obtener dichos valores, como se
hizo en [25]], hasta utilizar métodos de estimacién asumiendo una estructura concreta de

los coeficientes de alabeo (¢;) y de guiiada (c,,), como en la ecuacién (3.1).

En cuanto a los métodos de estimacion, se puede utilizar alguna variacién del DREM (Dy-
namic Regressor Extension and Mixing), como la creacién de nueva informacion a través
del uso de retrasos de sefial, o a través de la aplicacion de filtros, o el método utilizado
en [26] y el cual se detalla en mas profundidad en [27], el cual consiste en combinar la
informacion y asi garantizar que los valores converjan incluso si la condicion de excitacion

persistente no se cumple en todo momento.

Sin embargo, durante este trabajo se utilizé el software SIDPAC (System IDentification

Programs for AirCrafts), utilizado también en [14].

Para lograrlo, se vol6 la aeronave en X-Plane con el uso del transmisor conectado a la
computadora. Se trataron de enviar sefiales de deflexion de alerones médximas tanto en su
limite superior como en su limite inferior, de igual manera se mandaron sefiales al timén de
direccién. Estas sefiales, entre otras, se pueden ver en la Figura[d3] Se guardaron los datos
de este primer vuelo y se corrié uno de los programas de SIDPAC, a fin de caracterizar los

coeficientes aerodindmicos de estabilidad y de control del modelo, los cuales se presentan
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en la Tabla[4.4]

cy | 0.0185 | ¢ | —0.0260
0.1905 | ¢,, | —1.4878
¢, | —1.3457 | ¢, | 0.5440
a, | —0.4278 | ¢, | —0.3496
¢y, | 0.8507 | ¢, | —0.4762
e, | 0.0154 | ¢, | 1.5888

Tabla 4.4: Coeficientes aerodindmicos de estabilidad y de control obtenidos con el software
SIDPAC.

Una vez el programa se corre, es posible observar el comportamiento del coeficiente de ala-
beo y guifiada obtenidos al despejar las ecuaciones de la dindmica rotacional. Asi mismo,
es posible observar el comportamiento del coeficiente de alabeo y guifiada calculado usan-
do los coeficientes aerodindmicos obtenidos a través de un método de estimacién que usa
minimos cuadrados. La comparacion entre el coeficiente de alabeo obtenido de las ecua-
ciones de la dindmica rotacional y el coeficiente obtenido a través del modelo obtenido
por los minimos cuadrados se puede ver en la Figura[d4] Asi mismo, la comparacién del

coeficiente de guifiada puede verse en la Figura|4-5]

Posteriormente se hizo otro vuelo con el transmisor, pero esta vez, durante el vuelo, se hi-
cieron maniobras arbitrarias. Los datos de este dltimo vuelo se guardaron para ser compa-
rados con una estimacion creada a partir de los datos del modelo caracterizado previamente

obtenido.

La entradas de control, asi como el comportamiento, del segundo vuelo se pueden observar
en la figura Esta vez se puede notar que las deflexiones ya no intentan ser sefiales

cuadradas, ni intentan alcanzar la maxima deflexion posible de la superficie de control.

Finalmente, en las Figuras -7)y 4| se pueden observar los coeficientes de alabeo y de gui-
nada, respectivamente, obtenidos mediante los datos de vuelo y los coeficientes predichos

por el modelo caracterizado a través de los datos del primer vuelo.

Es claro que la estimacion no es perfecta, sin embargo, es lo suficientemente buena como
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Figura 43: Datos principales del primer vuelo para caracterizacion de los coeficientes de

alabeo y guinada.

Data
= == Modelo | |
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-0.4
4 6 8 10
Tiempo [s]

Figura 44: Coeficiente de alabeo obtenido con los datos del primer vuelo y con el modelo

creado a partir de los coeficientes obtenidos por los minimos cuadrados.
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Data
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Figura 45: Coeficiente de guifiada obtenido con los datos del primer vuelo y con el modelo

creado a partir de los coeficientes obtenidos por los minimos cuadrados.
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Figura 4-6: Datos principales del segundo vuelo para prediccion de los coeficientes de ala-

beo y de guifiada.
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Data
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Figura 4-7: Coeficiente de alabeo obtenido con los datos del segundo vuelo y el predicho

con los datos de la caracterizacién del primer vuelo.

Data
0.15 - n = = = Modelo | |

Figura 4-8: Coeficiente de guifiada obtenido con los datos del segundo vuelo y el predicho
con los datos de la caracterizacion del primer vuelo.
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para poder utilizar los valores obtenidos de los coeficientes aerodindmicos de control para

la aplicacién del controlador del lazo interno.

4.3. Planeacion de la ruta

Para las simulaciones, la aeronave despega del aeropuerto de Atizapan de Zaragoza
(MMJC), donde la densidad reportada es de p = 0.9629kg/m?, la cual puede ser cono-
cida desde el propio simulador X-Plane. La pista de aterrizaje donde despega la aeronave

esta orientada a, aproximadamente, 47 grados.

Conociendo estos detalles, se disefio una ruta para asegurar que la aeronave puede seguir
cualquier linea de referencia, es decir, una linea con una pendiente igual a cero, una linea

con pendiente indefinida y una linea con pendiente diferente de cero pero finita.

La aeronave inicia en el punto W, = (—47774,21685), y dado que despega siguiendo
la pista, primero se eligié un punto W; de manera que le de suficiente tiempo a la aero-
nave para ganar altura, ademas de que la correccion de orientacion y el error lateral no
sea demasiado alta durante las primeras pruebas, dicho esto, el punto seleccionado fue
Wy = (—46774,22685). Con estos dos primeros puntos se crea una linea de referencia con

pendiente igual a 1, es decir, una orientacién de 45 grados.

Existe, ademads, otro pardmetro que es necesario considerar. En la realidad, con tantas réfa-
gas de viento, es dificil que la aeronave logre pasar exactamente arriba del waypoint W, 1,
es por esta razén que se recomienda seleccionar un radio alrededor de dicho waypoint den-
tro del cual se considera que la aeronave ha alcanzado el punto deseado y se hace el cambio

de referencia hacia el siguiente punto.

La seleccion de un radio pequefio hara que la aeronave haga el cambio de referencia de ma-
nera muy brusca, llevando a oscilaciones de alta amplitud en el error lateral si la diferencia
de orientacion de la lineas de referencia es de 90 grados o mayor. Un radio mayor ayuda a
hacer que la aeronave haga un cambio de referencia mucho mas suave, logrando cambios
de referencia con diferencia de orientacion de hasta 145 grados sin generar oscilaciones de

alta amplitud en el error lateral. Sin embargo, sin importar demasiado el tamafio del radio,



58 CAPITULO 4. SIMULACIONES NUMERICAS

es muy dificil, por no decir casi imposible, lograr cambios de referencia con diferencia de
orientacion cercanos a 180 grados sin producir altas oscilaciones de alta amplitud en el

error lateral.

Para el trabajo aqui reportado, se seleccioné un radio de 150m, el cual depende, también, en
gran medida del desempefio de la aeronave, para asi lograr giros coordinados sin exceder
sus capacidades aerodindmicas. Ademads, los cambios de referencia se planearon a tener

maximo una diferencia de orientacién de 90 grados.

Aclarado todo, los siguientes waypoints se seleccionaron para formar un cuadrado, de esta
manera se prueban las dos tipos de rectas restantes, con pendiente igual a cero y pendiente
indefinida, con cada lado del cuadro de 800m. Los waypoints se seleccionaron con las
posiciones Wy = (—45974,22685), W3 = (—45974,21885) y W, = (—46774,21885).

4.4. Resultados de la simulacion

Finalmente, el dltimo preparativo de la simulacién es la sintonizacion de las ganancias. Para
la sintonizacién de las ganancias del controlador del lazo interno, A; y As, simplemente se
mandaron sefiales de referencia de forma cuadrada y se modificaron dichas ganancias a
manera de que la respuesta convergiera de manera rdpida a la referencia y no generara

demasiadas oscilaciones al alcanzar la referencia.

Después de varias pruebas se llegd a la conclusién de que A, modifica la velocidad en que
las sefiales p y r alcanzan la referencia deseada, mientras que A; modifica las oscilaciones
alrededor de la referencia una vez se ha alcanzado dicha referencia. Valores pequefios en A;
y A, producen una respuesta lenta con oscilaciones de gran amplitud, mientras que valores
muy altos en las ganancias producen una respuesta rapida pero con oscilaciones de muy
alta frecuencia, aunque de baja amplitud. Entonces, la sintonizacién de las ganancias es un
compromiso entre la velocidad de respuesta y las oscilaciones al rededor de la referencia,

pues si se eligen valores demasiado altos, el controlador se puede volver inestable.

Las ganancias K, ki y k también requirieron un par de pruebas, donde el principal criterio

de sintonizacion fue el evitar deflexiones muy altas del alerén. Por un lado, la ganancia k
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debié ser disminuida poco a poco para lograr hacer los cambios de referencia sin saturar
el aler6n, pues un valor demasiado alto provocara una matriz de rotaciéon con un angu-
lo bastante grande de giro, exigiéndole demasiado a la aeronave. Por otro lado, un valor
demasiado pequefio lograra alcanzar referencias mucho mas alejadas de la aeronave, pero
también de manera mds lenta. De nuevo, se trata de un compromiso entre velocidad de
convergencia del error lateral a cero y la distancia mdxima a la cual puede detectar la re-
ferencia y converger a ella sin saturar el aler6n y provocar un desplome de la aeronave. Es
por esta razén que se recomienda hacer la sintonizacién de acuerdo a las caracteristicas de

la mision.

Por otro lado, las ganancias K y kg tienen un margen un poco mds amplio de seleccién
de valores, pues el efecto dentro del controlador no es tan brusco como lo es el valor de la
ganancia k. Aunque una seleccién correcta de estas ganancias mejora el desempeio de la

aeronave durante los giros.

En la Tabla|f.5] se presentan los valores de las ganancias utilizados en la simulacién numé-

rica, tanto para el controlador del lazo interno asi como del controlador del lazo externo.

Ay | diag{2,3} | Ay | diag{5,8}
1.7 kr 0.7
k 0.015

Tabla 4.5: Valores de las ganancias utilizados en las simulaciones numéricas

La simulaciéon comienza haciendo despegar la aeronave. Para lograrlo se aplica un con-
trolador de altitud que obtiene el dngulo de vuelo de referencia de la aeronave, que pos-
teriormente alimenta al controlador de la dindmica longitudinal, el cual es una variacién
del controlador presentado en [25]. Ademds, junto con el controlador “improvisado” para
despegue, se tiene un control PD que mantiene la aeronave orientada en la misma direccién

que la pista.

El controlador de altitud, el controlador longitudinal y el controlador PD para la orientacién
son implementados durante los primeros 45s, tiempo en el que la aeronave ha alcanzado la

suficiente altura para hacer maniobras sin chocar con montafias cerca de los waypoints.
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Después de los 45s se activa el controlador de la dindmica lateral-direccional propuesto,
mientras que el controlador de la dindmica longitudinal mantiene referencias de velocidad
y 4ngulo de vuelo de V = 20m/s y ¥ = 2deg, a partir de ese momento comienzan a

computarse todas las sefiales para futuro analisis.

Finalmente, la trayectoria descrita por la aeronave se muestra en la Figura 49| La linea

punteada es la referencia, mientras la linea sélida es la trayectoria que sigui6 la aeronave.

En la Figura 4-10| se puede observar el error de posicion lateral, . Al activarse el contro-
lador de la dindmica lateral-direccional, el error lateral es pequefio, de alrededor de 15m,
mientras que el segundo cambio de referencia tiene un error lateral de poco mas de 100m,
y los demds cambios de referencia tienen un error de 150m. Sin importar la diferencia de
orientacion entre las referencias, ni la distancia inicial del error lateral al cambio de refe-

rencia, se puede ver como el error converge a cero de manera asintética en todos los casos.

En la Figura[d-IT]se ve el dngulo de alabeo requerido por la aeronave para conseguir reducir
el error lateral, ¢, el cual es de poco mas de 0.6 rad, lo cual es menos de 40 grados, lo cual
es un valor comprensible y alcanzable para la aeronave con la que se cuenta, sin tener una
perdida de altitud considerable. De hecho, la aeronave se mantiene casi a la misma altura

incluso después de seguir el cuadrado por mds de cuatro veces.

La Figura muestra el error de orientacién, dado por (P,(R,))Y, el cual es un valor
adimensional. Sin embargo, se puede ver que este error también converge a cero. En la Fi-
gura 4-13| se muestra la aceleracion de la velocidad lateral, la cual tiene oscilaciones a alta
frecuencia alrededor de cero. Se puede observar que durante los virajes la aceleracion al-
canza valores de 0.04m/s? y una aceleracién maxima de 0.1m/s2, las cuales son aceleracio-
nes bajas, suficientes para comprobar que las consideraciones tomadas son suficientemente

acertadas y que la condicién de giro coordinado es valida.

En las Figuras d-14]y d-I6]se tiene el comportamiento de los errores de velocidad rotacional
de alabeo, p, y de guifiada, 7, respectivamente. Estas graficas demuestran el desempeiio del
controlador del lazo interno. Se puede apreciar que las referencias convergen a cero y, a
pesar de que tienen oscilaciones de alta frecuencia al rededor del punto de equilibrio, las
oscilaciones son de baja amplitud. Este es un comportamiento esperable de un controlador

de modos deslizantes.



4.4. RESULTADOS DE LA SIMULACION

61

Posicién de la aeronave en y

4
2.32 x10 | . , .

N
W
T

2.28

2.26

2.24

2.22

N
N
T

2.18

-4.75 -4.7 -4.65 -4.6
Posicién de la aeronave en x %<10%

Figura 49: Trayectoria seguida por la aeronave en la simulacion numérica.
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Figura 4-11: Angulo de alabeo requerido por la aeronave, ¢.



4.4. RESULTADOS DE LA SIMULACION

63

0.3
0.2 - i
=
2 0.1- .
(]
=
£ o0
—
(e
= -0.1 1
—
<
s -0.2
-0.3 .
_0.4 1 1 1 1
o 50 100 150 200
Tiempo [s]
Figura 4-12: Error de orientacion, (P,(R,))".
0.1
~ - 0.08 1 1
)
— 0.06 r i
S
£ 0.04 a
=
= 0.02
=
s
= o
E
=% -0.02
-0.04 -

0] 50 100 150 200
Tiempo [s]
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Figura 4-15: Error de velocidad rotacional de guifiada, 7.
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Finalmente, en las Figuras y se aprecia el comportamiento de los alerones y el
timoén. Esté claro que ninguna de las superficies de control requiere una deflexion mayor

a su limite fisico, el cual es 10 grados en los alerones y £15 grados en el timén. Sin
embargo, en las deflexiones se puede ver que existen muchas oscilaciones, provenientes,
principalmente, por el controlador utilizado en el lazo interno. Estas oscilaciones se pueden

reducir utilizando otro controlador que tenga convergencia en tiempo finito, diferente al

Super-twisting.

1 0 T T T T

Deflexidn del alerén 4, [Grados|
o

1 1

-10 s ‘
(o) 50 100 150 200

Tiempo [s]

Figura 4-16: Deflexion requerida del alerdn, d,.

Para comprobar que el dngulo de alabeo requerido por el controlador propuesto no supera

el angulo de alabeo méximo de la aeronave, se utilizo6 la ecuacién de giro a altitud constante

(28]
2W

¢ma:1: = pW—SC,L

El coeficiente de levantamiento, C'7,, se obtuvo por el método de correccion por alargamien-

4.1)

to [29], donde la parte lineal de la curva de levantamiento de la aeronave se puede ver en la
Figura[4-I§]

Dado que para cada dngulo de ataque existe un coeficiente de levantamiento, para cada
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Figura 4-17: Deflexion requerida del timén, o,..
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Figura 4-18: Zona lineal de la cura de levantamiento de la aeronave Telemaster
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angulo de ataque existe también un dngulo de alabeo maximo, el cual se puede ver en la
Figura4-19

®
o

Angulo de alabeo maximo (¢4, ) [Grados|

-2 0] 2 4 6 8 10
Angulo de ataque («) [Grados]

’

Figura 4-19: Angulo de alabeo maximo para cada dngulo de ataque de la aeronave Tele-

master

Como se puede observar, el dngulo de alabeo méximo, ¢,,.., a dngulos de ataque altos pue-
de alcanzar valores de hasta 70 grados. Sin embargo, la aeronave suele volar a dngulos de
ataque bajos gracias a su ala con alta incidencia. La aeronave suele volar, con velocidades
de 20m/s, a dngulos de ataque de entre —1 grados y 1 grados, donde el dngulo ¢,,,, va
desde 43 grados hasta 55 grados, aproximadamente. Comprobando que el angulo de alabeo
requerido por el controlador, de 0.62rad 6 35.5 grados, estd por debajo del angulo de alabeo

maximo posible para el Telemaster.
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Capitulo 5
Conclusiones y trabajo a futuro

En este capitulo se presentan las conclusiones del trabajo, asi como posibles mejoras que se
pueden aplicar con el fin de mejorar el comportamiento del controlador y la guia de vuelo

propuestos.

5.1. Conclusiones

El diseno de controladores y guias de vuelo de aeronave se plantea, principalmente, para
controlar la orientacién de la aeronave y llevarla a un punto deseado. Para el seguimiento
de caminos se utiliza el mismo enfoque, con la unica diferencia de que ahora se tiene un
punto de referencia cambiante en el tiempo. En este trabajo se propuso un controlador

disefiado a partir del error lateral entre la posicién de la aeronave y el camino de referencia.

La principal ventaja que presenta el controlador y la guia de vuelo propuestos en
este trabajo es que la aeronave es capaz de seguir un camino con desviaciones minimas
de la referencia, al igual que puede converger a la referencia desde una gran distancia, sin
comprometer una ventaja a fin de lograr la otra. A comparacién de otros enfoques, en los
que si la aeronave es capaz de converger de una gran distancia, la precisién y el tiempo

de convergencia del error lateral aumentan en gran medida, comprometiendo incluso el
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seguimiento del camino en caminos curvos.

Ademads, la guia de vuelo propuesta en este trabajo toma en cuenta el espacio de
configuracién del dngulo de guifiada, v, evitando asi el comportamiento no deseado de

desenrrollo, haciéndolo de manera matematica y no con el uso de control por l6gica difusa.

Finalmente, el controlador y el algoritmo de la guia de vuelo propuestos fueron pro-
gramados en Matlab-Simulink para correr una simulacién cooperativa con el simulador
de vuelo X-Plane, para asi observar el desempefio del controlador y la guia de vuelo
propuestos, el cual fue satisfactorio, pues demostré convergencia en tiempo finito, logrando
completar asi el objetivo general y los objetivos particulares establecidos al principio de

este trabajo.

5.2. 'Trabajo futuro

Como trabajo a futuro para el controlador de la dindmica lateral-direccional, se plantea:

= Proponer un nuevo controlador del lazo interno con convergencia en tiempo finito,

con la finalidad de reducir las oscilaciones en las sefiales p, 7, 0, y 0,.

= Probar la ley de control propuesta en aeronaves de diferentes caracteristicas aerodi-

namicas, micro vehiculos aéreos y aeronaves comerciales (Simulacién).

= Complementar el controlador del lazo externo y las ecuaciones cinemadticas para to-

mar en cuenta la direccion del viento.

= Complementar el algoritmo de guia de vuelo para lograr seguir referencias circulares
(Ha sido comprobado que es posible, siguiendo una referencia circular con un error
estatico de 9m, sdlo se requiere un desarrollo mas profundo de las ecuaciones para

reducir dicho error a cero) y curvas compuestas.

= Generalizar la ley de control propuesta para su utilizacién en vehiculos terrestres y

marinos.
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= Proponer una mejora al controlador para agregar robustez.

= Generalizar la ley de control y la guia de vuelo con el fin de seguir referencias en el

espacio.
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Apéndice A
Configuracion de software

En esta seccién se reporta la conexion entre Matlab Simulink y X-Plane, asi como los
resultados obtenidos al implementar el algoritmo de guia de vuelo y el control lateral
disefiado en el capitulo anterior. En Matlab Simulink se resuelve el algoritmo y el control,

mientras que en X-Plane se corre el modelo dindmico de la aeronave.

La comunicacién entre Matlab-Simulink y X-Plane se hizo utilizando el User Data-
gram Protocol (UDP), el cual, a pesar de no ser un protocolo de transmisién de datos
robusto y suele tener perdidas de datos cuando se generan “cuellos de botella” en la red,

sigue siendo un protocolo confiable para la transmision de datos [30].

El conjunto de bloques utilizado, desarrollado por Peter R. Thomas, permite recibir
datos de X-Plane en Simulink, asi como mandar datos a X-plane desde Simulink. Este
conjunto es particularmente util para hacer simulaciones en Hardware in the loop o en

Software in the loop.

Los bloques utilizados fueron disefiados para trabajar, principalmente, con X-Plane
version 10, es sabido que los bloques no funcionan en versiones anteriores pero la mayoria
de bloques funcionan en la version 11. Durante las pruebas que se mostrardn méas adelante,

se trabajé con X-Plane version 10.
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A.1. Configuracion de X-Plane

Para lograr la conexion, es necesario primero entrar a la barra de menus de X-Plane,

mostrado en la Figura[A.T]

Al entrar en Ajustes » Conexiones de red » Datos se muestra la pantalla de la Fi-

Acerca de Archivo Aeronave Ubicacion Entorno Ajustes Vistas Especial Plugins

Figura A-l: Barra de menus de X-Plane

gura[A2]

Si se va a hacer software in the loop, la direccién IP para la salida de datos debe

IP para salida de datos

Conect oh un si para qu
vayan a Intemet en |a pantalla CONFIGURAR SALIDA DE DATOS, se iran a esta direccion. iUse
‘estos datos UDP para enviar lo que se e ocurra!

MMz7.001 123001 | [§ IP of data receiver (for Data Input & Output screen: Data-Set and Dataref-Out tabs)
) IP of FLIR imagery receiver (for different apps that receive X-Plane imagery)

Puertos UDP.

port that we —% 49000 is
receiveon . 22000 ! the defauit

port that we r—mq 9,001 490030
send from 23001 the defau
ooToT

ort that we 49002 is
45,002

sena fo'ipadTrom 4 | the default

OOTTT

Figura A2: Pantalla de configuracién de IP para salida y entrada de datos

mantenerse en 127.0.0.1. Sin embargo, en caso de hacer hardware in the loop, la direccién
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IP debe ser la de la computadora en la cual se va a implementar y resolver el algoritmo en
Matlab Simulink. Dicha direccion IP puede ser facilmente conocible al abrir la ventana de
comandos ( + » cmd) y teclear ipconfig. La direccion IP a utilizar es la que esta

etiquetada como Direccion IPv4.

Es importante notar que, mientras los puertos UDP por default no se modifiquen, el
puerto de salida junto a la IP para salida de datos debe mantenerse en 49001. También hay

que notar que el puerto para recibir datos es 49000.

La ultima configuracién importante se realiza en la entrada y salida de datos, a la
cual se accede a través de la barra de menus en Ajustes » Entrada y salida de datos »
Configurar. Esta pantalla muestra todos los datos de los que dispone X-Plane (Velocidades
lineales, posicidn, datos atmosféricos, velocidades angulares, orientacion, etc.). Todos los
datos tienen cuatro recuadros que se pueden activar. El primer cuadro activa la opcidn para
mandar los datos a través del protocolo UDP, mientras que el segundo recuadro permite
almacenar todos los valores en un archivo .zxt. El tercer recuadro permite visualizar de
manera grafica los datos de vuelo dentro del mismo software, X-Plane. Finalmente, el
ultimo cuadro manda los datos en tiempo real a la pantalla principal, mientras se lleva a

cabo la simulacidn.

Nota: Es importante cuidar la activacion del ultimo recuadro. Mientras puede ser
ttil durante las primeras configuraciones del software, al tener muchos datos en la
pantalla, el rendimiento de la PC puede verse altamente reducido, impidiendo que se
tenga una simulacion en tiempo real y a la frecuencia deseada, afectando el resultado

final de las simulaciones con el control propuesto y las ganancias sintonizadas.

A.2. Configuracion de Matlab Simulink

El conjunto de bloques utilizados cuenta con varios bloques de utilidad. Sin embargo, los
bloques principales son los bloques receptores y los bloques transmisores de datos. En la

Figura se muestra el bloque donde se configura la direcciéon IP de la maquina en la
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Figura A3:

Pantalla de configuracién de salida de datos

que se corre el simulador, asi como el puerto en el cual se mandan los datos desde dicho

simulador. El demultiplexor permite seleccionar que datos se requieren de una manera muy

sencilla, mientras que el bloque llamado "Set pace" hace la sincronizacion entre Matlab

Simulink y X-Plane para lograr una simulacién en tiempo real.

En la Figura [A5] se muestra la pantalla de configuracién del bloque receptor de datos. En

el primer campo, X-Plane server port, se coloca la direccion IP de la maquina en la que se

encuentra el simulador. Si se esta trabajando con Software in the loop, la maquina donde

corre Matlab Simulink y X-Plan es la misma, de ser ese el caso, la direccion IP a utilizar

es 127.0.0.1. En los campos X-Plane server port 'y Host data port, de haber mantenido

los puertos por default en la configuraciéon en X-Plane, se debe colocar el valor 49001.

Finalmente, en el campo Sample time (secs) se debe colocar cada cuanto tiempo se va a

realizar el calculo del control. El tiempo de muestro de este bloque se recomienda que

sea el mismo tiempo de muestreo que se coloca en la configuracion del solver de Matlab

Simulink.

En la Figura [A-6] se muestran los dos bloques principales para enviar sefiales de control a
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Receive .
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< (m}

<z (m}

Figura A4: Bloque de configuracion para la recepcion de datos provenientes de X-Plane,
bloque para sincronizar la simulacidén en tiempo real y demultiplexor para seleccion de

datos.

X-Plane. El primero es un bloque universal, ya que con la configuracién correcta puede
enviar sefiales a las superficies de control principales, secundarias, al freno y a los motores.
Mientras que el segundo bloque estd enfocado a los motores, pues permite enviar una sefial
Unica a varios motores a la vez. Sin embargo, si se trate de un cuadrirrotor, este dltimo
bloque no es tan ttil, pues en un cuadrirrotor no se manda la misma sefial a los cuatro

rotores.

La pantalla de configuracién del bloque “universal” se muestra en la Figura Se debe
poner la direccién IP de la maquina en la que se corre el simulador, asi como el puerto al
que se envian los datos. Este puerto debe coincidir con el configurado en X-Plane, y en
caso de haber dejado los puertos por default, el valor debe ser 49000. En el campo Dataref
path se coloca la direccion a la cual se va a enviar la sefal dentro de X-Plane. El campo
debe llenarse de la siguiente manera, ’sim/cockpit2/controls/[direccion de la entrada de

control]’.

En la Tabla se presenta la direccién que debe colocarse para las principales sefiales
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Block Parameters: Receive X-

Receive X-Plane Data (mask)

Configures a running instance of X-Plane to send out selected data
and receives a stream of that data over UDP from X-Plane.

Network settings
¥-Plane server IP address:

'127.0.0.1'

X-Plane server port:

49001

Host data port:
49001

Data
Sample time (secs)

0.02

[ Time

() Main flight controls

() Cyclics (rotorcraft only)
(J Landing gear

[ Engine data

(J Forces

[J Ground effect

B Location

(O Power systems

() NAVAID systems

OK

@ Speeds

() other flight controls

() Thrust controls

@ AHRs data

[ Performance data

[ weights

(] Atmospheric data

(] Multiplayer position data
(] Operational systems

() Autopilot settings

Cancel Help Apply

Figura A5: Configuracion recomendada del bloque receptor de datos.
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. Send X-Plana
Dataraf

Alerones (Raoll)

h

Throttle 1

Motor {Acelerador)

Figura A-6: Bloques de envio de sefial de Matlab Simulink a X-Plane.

Send X-Plane Dataref (mask)

Sends a numerical value to an X-Plane dataref to directly change a
value. Enter the dataref path to control as a string.

X-Plane server settings

IP address: Port:
'127.0.0.1' I 49000
Dataref path:

'sim/cockpit2/controls/yoke_roll_ratio’

OK Cancel Help Apply

Figura A-7: Configuracién del bloque para envio de sefiales de control.
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de control. Cabe aclarar que el valor n representa el motor al cual se va a enviar la sefial.
Por ejemplo, si se va a enviar una sefial al motor 3, la direccién completa se veria como

'sim/cockpit2/controls/throttle_ratio[2] .

Alerén yoke_roll_ratio

Timé6n yoke_heading_ratio

Elevadores | yoke_pitch_ratio

Elevadores | parking_brake_ratio
Motor throttle_ratio[n — 1]

Tabla A.1: Direccién para enviar las sefales de control deseadas a X-Plane.

Finalmente, la configuracion del bloque disefiado para enviar las sefiales a los motores se
encuentra en la Figura [A8] Al igual que el bloque universal, requiere de la direccién IP y
del puerto de recepcion de datos de la maquina que contiene al simulador. Ademads, hay
un campo donde se mete la cantidad de motores que tiene la aeronave, que puede ser un
maximo de 8. La configuracion interna la produce el bloque autométicamente, enviando

solo las senales a los motores requeridos.

A grandes rasgos, esta es la configuracion bdsica para recibir y mandar datos a X-Plane.
Cabe mencionar que las superficies de control toman valores de —1 a 1, mientras el motor
toma valores de 0 a 1, o de —1 a 1 si se considera un motor con reversa. El freno toma el

valor de 0 para no tenerlo activado, y de 1 para activarlo.
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5.':3=.="=.:=.:.."..' celerado
Send X-Plane Engine Controls (mask)
Send throttle and engine mode commands to a maximum of eight

engines on an X-Plane aircraft. Commands to non-existent engines
are ignored. Throttle inputs are unsigned ratios [0 to 1].

Enabling Access Engine Mode provides inputs to control the engine
modes:

mode >= 0: Normal

-0.5 <= mode < 0: Feathered (propeller aircraft only)
-1 < mode < -0.5: Beta range (propeller aircraft only)
mode <= -1: Reversers

X-Plane server settings

IP address: Port:
'127.0.0.1' g 49000
Engines

Number of engines (max. 8):
1

[ Access engine mode
OK Cancel Help Apply

Figura A-8: Configuracién del bloque para enviar la sefial de los motores.
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