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Resumen

En este trabajo se presenta la obtencién del modelo dindmico para un UAV VTOL
Duo tailsitter para ambos modos de vuelo; vertical y horizontal. Ademés, se considera
una perturbacion dada por el viento cuando el vehiculo se encuentra volando de forma
vertical. Posteriormente, se hacen simulaciones de control con este modelo, se presenta
un control PD lineal, un PD no lineal y un tltimo de modos deslizantes mostrando la
atenuacion de la perturbacién en este ultimo control y comparandolo con los anteriores.
Se realizan pruebas experimentales en el modo de vuelo vertical, incluyendo despegue

y aterrizaje, utilizando el Pixhawk 2.4.8 y se muestran graficas de su comportamiento.

Palabras clave: VTOL, Modos deslizantes, Duo tailsitter, vuelo vertical
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Abstract

This work presents the dynamic model for a UAV VTOL Duo tailsitter for both vertical
and horizontal flight modes. Furthermore, a wind disturbance is considered when the
vehicle is in hover mode. Control law simulations with this dynamic model are shown
using a linear PD, a non-linear PD and sliding modes to indicate how the disturbance
is reduced with this last control law and compare all control laws implemented. Ex-
perimental tests were made in hover mode, including takeoff and landing, showing its

behavior through charts.

Keywords: VTOL, Sliding modes, Duo tailsitter, vertical flight
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Capitulo 1

Introduccion

En afios recientes, el uso de UAVs (Unmanned Aerial Vehicles), vehiculos aéreos no
tripulados por su traduccion al espanol, ha ido en incremento rapidamente por los
alcances y los tipos de misiones a los que pueden ser sometidos, sobre todo por las
misiones de mapeo aéreo. Estos tipos de mapeos aéreos, tales como agricultura de

precisiéon y monitoreos, dan entrada a una nueva revolucion de las aeronaves.

Los UAV de ala fija son ampliamente usados en su mayoria por casos industriales;
aunque tiene una ventaja de cobertura, operar un UAV de ala fija en un area cubierta
de objetos muy densa, como un bosque o una selva, es un gran desafio ya que el
principal impedimento es el espacio abierto necesario para el despegue y el aterrizaje.
Por otra parte, operar un multicoptero no es lo més éptimo ya que su cobertura es

minima, aunque no necesite de un espacio amplio para el despegue y aterrizaje.

La solucién es un UAV hibrido de despegue y aterrizaje vertical, VTOL ( Vertical Take-
off and Landing). Este tipo de UAV puede despegar y aterrizar verticalmente como un
helicoptero muiltiple y pasar al modo de ala fija para lograr eficiencia de vuelo a una

altitud segura.



1.1. Planteamiento del problema

Actualmente, el desafio mas critico al que se enfrentan las aeronaves es el conseguir un
mayor alcance en determinadas misiones de vuelo, asi como la resistencia y eficiencia
de transporte de carga tutil, que es, por supuesto, el propdsito fundamental de este
tipo de plataformas aéreas, en donde dicha carga puede ser mercancia, caimaras u otros
sensores para el andlisis, supervision o monitoreo que se requieran en determinadas
aplicaciones como puede ser en el campo de la agricultura de precisién, por mencionar

alguna.

Por lo anterior, una configuracién muy usada y desarrollada en las plataformas aéreas
desarrolladas hoy en dia, es la del tipo VTOL debido a que este tipo de UAV no necesita
grandes pistas de aterrizaje ya que pueden despegar y aterrizar en lugares reducidos
o de dificil acceso. Ademds, también sobresale las altas velocidades que se pueden
alcanzar en su modo de vuelo horizontal en comparaciéon de un helicéptero multirrotor.
Sin embargo, un punto critico en este tipo de aeronaves es el sistema de transicion
que permita cambiar entre las configuraciones de multirrotor y ala fija, ademds son
aerodinamicamente mas complejos y pueden ser mas dificiles de sintonizar y volar para

el vuelo estacionario y la transicion, especialmente en condiciones de viento adversas.
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1.2. Motivacion

Uno de los principales motivos para llevar a cabo este proyecto es que la industria de los
vehiculos aéreos no tripulados esta incrementando exponencialmente, especialmente en
aquellos vehiculos hibridos que pueden realizar funciones que combinan habilidades de
diferentes UAVs, lo que despierta el interés de mejorar ciertas caracteristicas de estas

aeronaves para realizar tareas cada vez mas complejas y exigentes.

1.3. Justificacion

Debido al gran impacto que hoy en dia existe en el uso de este tipo de configuraciones
VTOL por las bondades que presenta al momento de desempenar ciertas maniobras
en espacios reducidos o de dificil acceso, es interesante el poder utilizar disenos y pro-
totipos ya existentes en el mercado, para este caso, la plataforma Duo Tailsitter, con
el fin de integrar un sistema de transicién basado en un mecanismo de pocos actuado-
res para simplificar y mejorar significativamente la transicion entre configuraciones de
multirrotor y de ala fija y que den como resultado eficiencias de vuelo que se acerquen

a la de un ala delta.

Los Duo Tailsitter son generalmente més eficientes en vuelo de crucero y fisicamente
mas compactas. Sin embargo, como aerodinamicamente son mucho mas complejos en
el modo de vuelo estacionario, son mucho mas dificiles de ajustar tanto para el modo
de vuelo estacionario como para la transicion. Esto es un reto para el control del
vuelo estacionario con el que se podran desarrollar distintas técnicas de control para

su funcionamiento.
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1.4. Objetivos

1.4.1. Objetivo general

Modelar, controlar y desarrollar una aeronave VTOL de dos rotores que utiliza elevones

para cambiar de vuelo estacionario a vuelo de ala fija.

1.4.2. Objetivos especificos
= Implementar el fuselaje y de la avidnica necesaria
= Obtener el modelo dinamico de la plataforma con dos motores y dos elevones
» Simular el sistema con estrategias de control convencionales y/o robustas

= Realizar pruebas experimentales de vuelo estacionario, transicion y vuelo crucero

(ala fija).

1.5. Metodologia

» Estudiar y analizar el comportamiento de las plataformas VTOL tailsitter.

= Obtener el modelo matematico completo considerando perturbaciones en modo

estacionario.
= Realizar pruebas de funcionamiento del sistema.
» Simular el VTOL con estrategias de control.

= Realizar pruebas experimentales con las estrategias de control.
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1.6. Estado del arte

1.6.1. Clasificacion de los UAVs

La clasificacion de los UAVs puede resultar en una tarea bastante complicada debido
a que pueden ser catalogados por un amplio nimero de caracteristicas, y es por esto
que no existe una clasificacién estandar. Aspectos como el peso, resistencia, velocidad,
alas y rotores son especificaciones importantes para distinguir los diferentes tipos de

UAVs y asi poder dar un sistema de clasificacion 1til.

La siguiente clasificacién brindard una comprension general de la diversa gama de
vehiculos aéreos no tripulados en funcion de sus caracteristicas y aplicaciones, teniendo
en cuenta que la tecnologia y las clasificaciones pueden evolucionar a medida que avanza
la industria de los UAVs y recalcando que esta clasificacién no es tnica y no abarca

absolutamente todos los vehiculos aéreos no tripulados.

Si bien no existe una clasificaciéon estdandar de UAVs en la industria, existen corporativos
que engloban la mayor cantidad posible. Por ejemplo en [1] son clasificados en 4 grupos

diferentes:

Basado en tamano y peso

Nano: UAVs con un peso menor a los 250g

Micro: UAVs con un peso mayor a los 250g y menor a los 2kg

Pequeno: UAVs con un peso mayor a los 2kg y menor a 25kg

Mediano: UAVs con un peso mayor a 25kg y menor a 150kg

Grande: UAVs con un peso mayor a 150kg

CINVESTAV )
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Figura 1.1: Ejemplos de los diferentes tipos de multi-rotores [1]

Basado en altitud y rango

= Hand-held: UAVs que pueden volar a altitudes menores a 600m y tienen un

rango menor a 2km.

= Close: UAVs que pueden volar a altitudes menores a 1500m y un rango menor a

los 10km

= NATO: UAVs que pueden volar a altitudes menores a 3000m y tienen un rango

menor a 50km

s Tactical: UAVs que pueden volar a altitudes menores a 5500m y tienen un rango

menor a 160km

= MALE(Medium Altitude Long Endurance): UAVs que pueden volar a altitu-

des menores a 9100m y tienen un rango menor a 200km

» HALE(High Altitude Long Endurance): UAVs que pueden volar a altitudes

mayores a 9100m y tienen un rango indefinido.
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Basado en alas y rotores

= Ala fija: Necesitan una pista designada para su despegue y aterrizaje, aunque

también pueden despegar mediante un sistema de catapulta.

= Rotor tnico: Aquellos que tienen un disenio similar a un helicéptero con un rotor

principal y otro més pequeno en la parte anterior.

= Multi-rotor: UAVs con mas de un rotor, siendo los mas comunes los tricopteros,

cuadricopteros, hexacopteros y octacdpteros.

= VTOL hibrido de ala fija: UAVs hibridos con mayor tiempo de vuelo. Pueden

tener la estabilidad de un ala fija asi como la habilidad de permanecer en modo

hover, despegar y aterrizar verticalmente.

UAV

HEXACOPTER .-~

QUADCOPTER

CLASSIFICATION | -
_.-~”\BASED ON WINGS
AND ROTOR

Pty

E FIXED WING HYBRID VTOL

Figura 1.2: Ejemplos de los diferentes tipos de multi-rotores [1]

Basado en su aplicacién

Personal: Utilizado para aplicaciones de video, foto y entretenimiento en general.

» Comercial: Utilizado para monitoreo de infraestructura, entrega de paqueteria e

imagen aérea.

= Gubernamental: Usados para control o apagado de incendios y patrullaje.

Militar: Con propédsitos de vigilancia, espionaje y ataques de combate.
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Ya con un ordenamiento determinado es viable identificar el vehiculo que se elige para
el presente trabajo, asi como brindar antecedentes sobre el mismo. La aeronave para

este trabajo es un VTOL hibrido.

1.6.2. Antecedentes

El desarrollo de los VTOL ha sido una odisea marcada por la audacia y la innovacion.
Aqui se mostraran los antecedentes histéricos y tecnolégicos que dieron origen a estos,

desde los conceptos iniciales hasta los primeros experimentos practicos.

Como se menciona en [2] la idea de las aeronaves de vuelo vertical se remontan hasta el
ano 400 AC a un juguete chino el cual consistia en un palo con plumas en un extremo,
que rapidamente se hacia girar entre las manos para generar empuje y ser soltado al

aire.

Este concepto fue después redisenado de una manera mas sofisticada por Leonardo Da
Vinci, tal que pudiera mantenerse en el aire, o hover en inglés, el cual presumiblemente
era operado por cuatro hombres ejerciendo presion en las barras frente a ellos para hacer

girar su eje y despegar del suelo. El prototipo llevaba por nombre aerial screw.

Figura 1.3: Aerial screw [2]

En la decada de 1860, Ponton d’Amecourt volé varios pequenos aviones de vapor, a
los cuales llamé helicopteros, palabra que viene del griego con el significado de “ala

espiral” o “ala sinuosa’.
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Un vasto niimero de inventos menores siguieron contribuyendo al avance del helicoptero
(el cual también es un VTOL) pero la falta de un motor adecuado siguié dificultando

el progreso tanto para ala fija y ala rotatoria.

No fue hasta primera guerra mundial que se hicieron avances mayores, donde los mo-
tores propulsados por gasolina con mayor relaciéon potencia-peso tenian mayor dispo-

nibilidad y los problemas de control estaban a la vanguardia.

Es en 1933 que se tiene lo que probablemente es uno de los primeros registros de los
precursores de los VT'OLs hibridos, siendo Juan de la Cierva aquel que desarrollé un
vehiculo al que llamé6 autogyro, similar a los helicopteros de la época; con un motor
montado en un eje vertical sobre el fuselaje, pero con un par de alas convencionales y

una cola.

Figura 1.4: Autogyro [2]

Con el paso del tiempo se diseniaron y desarrollaron diferentes tipos de configuraciones
de VTOLs hibridos dependiendo de la misién a desempenar por la aeronave, redu-

ciéndose a 3 principales configuraciones:
= Tailsitter

Estos despegan y aterrizan verticalmente sobre su cola como su nombre lo indica.
En estas plataformas todo su fuselaje se inclina hacia adelante para lograr un
vuelo horizontal ya que los rotores suelen estar unidos rigidamente al avion.

Estos son més eficientes en modo de vuelo crucero puesto que requieren menos
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hélices pero también son mas complejos de controlar, ademas la gran superficie
expuesta del fuselaje y el ala hace que los Tailsitters sean menos maniobrables y

mas propensos a sufrir por perturbaciones de viento.
= Tiltrotor

A diferencia de los Tailsitter, su eje longitudinal del cuerpo no rota demasiado
durante el vuelo completo, sino que un mecanismo de inclinacién se agrega a los
rotores para la transicion de modo de vuelo, asi la direcciéon del empuje puede ser
rotada hacia arriba para el modo de vuelo vertical y rotar hacia el frente para el

modo de vuelo horizontal.
= Tiltwing

En este tipo de aeronaves los rotores estan unidos rigidamente a las alas, siendo
esta la que hace el movimiento de rotacién, mientras que el fuselaje permanece
mayoritariamente horizontal durante el vuelo. Sin embargo, de manera similar a
los tailsitter, la gran superficie expuesta del ala durante el despegue y aterrizaje
incrementa la sensibilidad al viento y el consumo de energia durante el vuelo

estacionario.

1.6.3. Introduccion a los VTOLs tailsitter

A pesar de las variantes en las configuraciones, el despegue y aterrizaje vertical histori-
camente ha presentado dificultades para los VT OLs ya que si se requiere emplear una
pista de despegue, se pierde mucha de la flexibilidad operacional que se desea. Para
esto se han presentado soluciones como catapultas o asistencia de cohetes para el des-
pegue y paracaidas para el aterrizaje, sin embargo esto impone costos sustanciales y

sus complicaciones mecanicas.

Una solucién potencial para su aplicacion es el Tuailsitter, el cual pertenece a la cate-

goria de VT OL hibridos mencionados anteriormente y que combina las capacidades de
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despegue y aterrizaje vertical y vuelo estacionario, con las operaciones de largo alcance
de las aeronaves de ala fija. Para esta nueva configuracion, el control de vuelo estacio-
nario puede ser efectuado a través de superficies de control montadas en las alas y la
transicion se lleva a cabo mediante una maniobra de caida en pérdida, aunque también
se ha demostrado que es posible una transicién sin pérdida con cantidades modestas

de empuje.

Aunque los vehiculos Tailsitter han sido invetsigados durante los tltimos 50 afios con el
proposito de combinar las ventajas operacionales del vuelo vertical de los helicopteros
con mejores atributos de vuelo horizontal de aviones convencionales, ningtin vehiculo

Tailsitter ha sido producido de manera exitosa para ser pilotado.

Una de las principales razones para este tipo de aeronaves, tomando como ejemplo
el Convair XF-Y1 y el Lockheed XF-V1 de la década de 1950 es, como se menciond
anteriormente, la dificultad de pilotar durante el vuelo vertical y las maniobras de
transicion. Aunque estos convertiplanos marcaron un notable avance, la empresa se
enfrentd a desafios tecnoldgicos sustanciales especialmente en areas cruciales como la

propulsion y el control, lo que restringié su aplicacién operativa [3].

Figura 1.5: Convair XF-Y1 [3]

Fue hasta la década de 1980 en donde se introdujo por primera vez el Hawker Siddeley

Harrier como un hito fundamental en la historia de la aviacién [3] ya que fue la primera
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aeronave operativa de ataque terrestre y reconocimiento capaz de despegar y aterrizar
de forma vertical/corto (S/VTOL) y el tnico diseno verdaderamente exitoso de su
época, aclarando que su despegue no lo hacia recargado sobre su cola como un tail-
sitter. La capacidad del Harrier para operar desde plataformas limitadas y en entornos
tacticos cambié paradigmas, influyendo no sélo en la concepcion de la fuerza aérea sino

en el diseno de futuras aeronaves y estrategias de defensa.

Figura 1.6: Hawker Siddeley Harrier [3]

Con la llegada de la tecnologia informética moderna y las mejoras en confiabilidad,
capacidad y costo de los sensores, ahora es posible superar estas desventajas al hacer
uso de un UAV. Con el piloto reemplazado por sistemas de control moderno deberia

ser admisible realizar la promesa original de la configuracion de un Tailsitter.

De estos se han hecho diferentes tipo de investigaciones que van desde la obtencion de
su modelo matematico para implementar diferentes leyes de control en su vuelo vertical
hasta leyes de control y modificaciones mecanicas para mejorar la transicion de vuelo
vertical a vuelo horizontal. A continuacién se muestran algunas de las investigaciones

académicas que se han hecho al respecto.
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1.6.4. Investigaciones académicas

Este primer trabajo se enfoca en en la optimizacion del proceso de transicion para
un VTOL Tailsitter de cuatro motores, es decir, la transicion de modo estacionario
a crucero. Tanto los resultados de simulacién como los de trayectoria muestran que
la transicién de trayectoria optimizada permitieron al UAV terminar las transiciones
tanto hacia adelante como hacia atras con una menor duracién y menor incremento de

altura comparado con el método de transicion lineal [4].

Figura 1.7: Transition Optimization for a VTOL Tail-Sitter UAV [4].

En [5] se presenta un controlador global para seguimiento de trayectorias nominales.
Se utiliza un control en cascada: el bucle de control externo calcula la actitud deseada,
mientras que el bucle de control interno rastrea la actitud deseada. El controlador pro-
puesto muestra un buen rendimiento de seguimiento y es capaz de realizar transiciones

entre vuelo estacionario y horizontal rapido.

I ’

Figura 1.8: A global controller for flying wing tailsitter vehicles [5]

Se presenta un diseno de control para el movimiento de roll basado en el esquema

Model Reference Adaptive Control (MRAC) en la fase de vuelo estacionario en [6].
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Las leyes adptativas se desarrollan bajo incertidumbres no paramétricas (rafagas y
perturbaciones de viento). Los resultados mostraron que la deriva o drift en Inglés puede
ser detenida al introducir una modificacién de la zona muerta en las leyes adaptativas,

las cuales conducen a mejores caracteristicas de robustez del control adptativo.

En [7] se propone un control unificado que permite la transicién auténoma del sistema
sin discontinuidades de conmutacion, asi como su control de vuelo general de alto
rendimiento. Se deriva un modelo de alta fidelidad haciendo uso de un tunel de viento

para la obtencion de datos.

Figura 1.9: Pacflyer S100 [7]

Aqui [8] se aborda el problema de estimacién del viento a bordo de la plataforma
haciendo uso de sensores estandar: IMU, GPS y magnetémetro. Obteniendo el modelo
aerodinamico del vehiculo se utilizé6 un filtro de Kalman para estimar el vector de
velocidad del viento en tiempo real. Como resultado se obtuvo de manera exitosa la
direccién y velocidad del viento con una precision de estimacién cercana a la de estacion

en tierra.

Figura 1.10: Wingtra One [§]
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En [9] se realiza una invetsigacién en el control de la transicién de vuelo de UAVs tail-
sitter para asegurar un seguimiento robusto de las trayectorias. Basado en la fuente
de inestabilidad del sistema revelada por el andlisis de las caracteristicas dindmicas de
transicion de vuelo, se propone un controlador que integra retroalimentaciéon LQR y
una compensacion robusta basada en la aceleracién angular. Simulaciones numéricas
demostraron que el control propuesto es robusto y efectivo bajo diversas dinamicas no

modeladas y perturbaciones externas.

En este articulo [10] se analizan las posibles fallas de los actuadores asi como las
limitaciones que plantean a las capacidades del sistema. Se presentan adaptaciones al
controlador de vuelo nominal para hacerlo tolerante a fallas, ademas de no requerir
un modelo sofisticado del sistema. En vuelo vertical, la falla de un elevén se puede

manejar estabilizando el sistema en una actitud reducida.

Figura 1.11: VTOL Tailsitter [10]

En [11] se muestra la simulacién del modelado y pruebas de vuelo para investigar la
estabilidad en vuelo estacionario de un taulsitter llamado Egretta. Se descubrié que
este puede lograr un vuelo estacionario estable en las direcciones de roll, pitch, yaw. El
modelo de simulacién demostro precisién en la predicciéon de la estabilidad y respuestas

dindmicas con perturbaciones grandes.
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Figura 1.12: VTOL Tailsitter [11]

Un trabajo méas exahustivo sobre investigaciones académicas, asi como vehiculos comer-
ciales modernos y sus antecedentes, se presentan en [12], ademads de tablas comparativas
sobre ventajas y desventajas de las variantes de los VIT'OL. De igual forma, se mues-
tran trabajos clasificados por su configuracion y por el tipo de control utilizado para

facilitar la consulta del trabajo deseado al lector.

A pesar de los éxitos, los VITOL enfrentan desafios persistentes, como la eficiencia
energética y la capacidad de carga. Sin embargo, desarrollos recientes en la inteligencia
artificial, sistemas auténomos y propulsion avanzada ofrecen soluciones prometedoras,

abriendo la puerta a nuevas posibilidades y aplicaciones.
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1.7. Organizacién de la tésis

= Capitulo 1
Este capitulo presenta el motivo de la elaboracion del proyecto, asi como sus
objetivos, sus antecedentes historicos e investigaciones académicas similares que

se han elaborado.

= Capitulo 2
Se expone la propuesta del modelo dindmico para el VTOL mediante un analisis
de fuerzas y momentos presentes en el vehiculo. Ademads, se muestra el desarrollo

de las ecuaciones dinamicas utilizando el enfoque Newton-Euler.

= Capitulo 3
En este capitulo se abordan las leyes de control utilizadas para el control del
vehiculo en su vuelo vertical. Para observar el posible comportamiento de la pla-
taforma se realizan simulaciones en Matlab Simulink con el modelo matematico

previamente obtenido.

= Capitulo 4
Se muestra el marco de la plataforma a utilizar asi como los componentes que se
implementaran. Similarmente se presenta el calculo del centro de gravedad y un

diagrama eléctrico.

= Capitulo 5
Se presentan pruebas experimentales utilizando el Pixhawk 4.2.8 como contro-
lador de vuelo, asi como graficas de sus angulos en los modos de vuelo manual,

altitud y posicion.

= Capitulo 6
Se elaboran las conclusiones resultantes del trabajo y se mencionan los probables

trabajos futuros y mejoras para el prototipo.
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Capitulo 2

Modelo matematico

2.1. Fuerzas de actuacion del vehiculo

Previo al andlisis de fuerzas de actuacion del vehiculo, es indispensable definir los
marcos de referencia sobre los que se trabajara. Esto asegura llevar un orden en la
obtencion del modelo matematico y la consistencia que tendra con el enfoque a utilizar.

Para este caso se define al marco inercial como e, y al marco en el cuerpo como e,.

VA zZ

Marco inercial Marco del cuerpo
y
xg” Cv

Figura 2.1: Vista frontal
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Para poder generar un avance sobre el eje x es necesario generar un torque en el eje y
debido al acoplamiento de las fuerzas, ademas de generar un angulo en los elevones, al

cual se denominara como 9;. Esta fuerza F), se calcula de la siguiente manera:

F, = —(F.sind, + Fsind;) (2.1)

En donde F, y F; son las fuerzas de los motores derecho (right) e izquierdo (left) res-

pectivamente, asi como los angulos 6, y d; generados por el movimiento de los elevones.

Ahora, para generar un torque sobre el eje x es necesario una diferencia de fuerzas en
los motores y dependerd de la componente que se cree sobre el eje z. Ver figura (2.2).

Por lo que la ecuacién para el par generado sobre el eje x queda de la siguiente manera:

T, = a (F, cos d, — Fjcosd;) (2.2)

Donde a es el brazo de palanca que va del centro de masa al eje de fuerzas de los

motores y Fjcosd; es la componente de la fuerza sobre el eje z.

Fisin(6;)

Ficos(6;)

Figura 2.2: Vista lateral

No es posible generar una fuerza sobre el eje y debido a que las superficies de control

no pueden influir sobre dicho eje, sin embargo si es posible generar un torque en este,
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generado por una combinacién de las fuerzas de propulsiéon y el angulo de los alerones,
el cual esta dado por:

19 = —b (F,sind, + F;sind;) (2.3)

Donde b es el brazo de palanca del centro de masa hacia el punto del aleréon donde el

motor ejerce una fuerza.

La fuerza F, involucra las fuerzas generadas por ambos motores ademas de las compo-

nentes de fuerza generados en el eje z debido al angulo de los elevones.

F, = (F, cosd, + Fycosd;) (2.4)

Por ultimo, para generar un par alrededor del eje z es necesario que los angulos ¢; de
los alerones tengan la misma magnitud pero con diferente signo. Cuando esto sucede se
generan dos componentes de fuerzas F), con direccion contraria y separadas del centro
de masa con una distancia a. Esto nos genera el par sobre el eje z y se representa de
la siguiente manera:

7y = a(Fysiné, — F,sind,) (2.5)

Como resumen del andlisis de la fuerzas y torques que actian en la aeronave se tiene

lo siguiente:

F, ] [ —(F,sind, + F;sind) ]
F, | = 0

F, F,cosd, + Fjcosd,

Ty ] [ a(F,.cosd, — Fjcosd;) ]
7o | = | —b(F,sind, + Fsind,
Ty a(Fysind, — Frsind,)
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2.2. Modelo con enfoque Newton-Euler

Para obtener el modelo matematico de algun sistema existen diferentes tipos de enfo-
ques, siendo dos de ellos los mas utilizados; Euler-Lagrange y Newton-Euler. El primero
lleva a cabo un analisis energético del sistema; las energias cinéticas de traslacién y de

rotacion con la energia potencial, las cuales estan definidas de la siguiente manera:

1. .
T‘trans - _Sng

2
L.y
Trot = 577TJ77 (26)
U=mgz
Donde ¢ = [z,y,2]T es el vector de posicién en el marco inercial, n = [, 6,1] es el

vector de orientacion de igual forma en el marco inercial, J es la matriz de momentos
de inercia, g es la fuerza de gravedad y z es la altura con respecto al marco inercial.

Ya teniendo estos parametros es posible expresar el Lagrangiano de la siguiente forma:

Lap o L
Liga) = 3¢ m&+ 50" Ji —mg> (2.7)

Y de esta forma expresar la ecuacién de Fuler-Lagrange:

d (8L> oL Fr

T

Sin embargo para el sistema de interés en este documento se utilizara el enfoque
Newton-Euler, cuya metodologia se fundamenta en la segunda ley de Newton y la
ecuacién de Euler, la cual es una extensién de la propia ley de Newton. Este enfoque

se formula de la siguiente manera:

E=v (2.9)
my = F (2.10)

0=Ww (2.11)
Io=—-wx w47 (2.12)
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Definiendo los parametros de la siguiente manera:

¢ =[z,y, 2]T — denota la posicién del centro de masa del cuerpo con respecto al marco
inercial.

v — representa la velocidad lineal en el marco inercial.

F — es el vector principal de fuerzas no conservativas en el vehiculo.

© = [¢,0,7] — es el vector de dngulos de Euler.

W — es la matriz de transformacion de dinamicas rotacionales.

w = [p,q,r]" — son las velocidades angulares en el marco del cuerpo.

I — es la matriz de momentos de inercia.

T — son los momentos aplicados al sistema

Para continuar con el modelo de la plataforma, primeramente se hacen tres suposiciones

que ayudaran a la simplificacién del modelo:
= Se considera al vehiculo como un cuerpo rigido

= El vehiculo es simétrico sobre el plano transversal y longitudinal, y su masa

interna es simétrica (por lo tanto, el producto inercial es cero).

= La aceleracién de la gravedad es constante.
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Previo al analisis de las fuerzas que actian en la plataforma se debe esclarecer la
simbologia: e, que representa el marco inercial vertical, e;, el marco inercial horizontal,

b, el marco del cuerpo vertical y b, el marco del cuerpo horizontal.

Para el modelado del VTOL es necesario una matriz de transicién que transforme del
espacio del modo de vuelo vertical al espacio del modo de vuelo horizontal, y viceversa.
Se muestra una imagen a continuacién que brindard al lector una mejor comprension

sobre esta matriz.

Zyy

—
P

X Xy

cos(@)

cos(6)

\
=

|
1
I
1 sin(60)
I
I

,

X

Figura 2.3: Transicién del VTOL

Es posible visualizar que para pasar de su posicion vertical a la horizontal se requiere
una rotacion de 90 grados sobre el eje y. En la imagen anterior se muestra esta ro-
tacion con el desplazamiento de los ejes z y z, siendo el marco de color negro aquel
que representa al marco inercial de forma vertical y el marco de color azul aquel que

representa al marco inercial de forma horizontal.

Con el respectivo analisis trigonométrico se construye la matriz de rotacion sobre el eje
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y de la siguiente forma:

x cd 0 sb x
y | = 0O 1 0 Y
z —s6 0 b 2!

o] ] ey 0 so0) | [
y | = 0 1 0 Y
z —s(90) 0 ¢(90) z'

| x ] i 0 01 x
y| = 0 10 Y
z -1 0 0 2!

| x ] i 2!

y | =1V
z —a

Obteniendo que el nuevo eje x del vuelo horizontal representa el eje z negativo del
vuelo vertical, el nuevo eje z del vuelo horizontal representa el eje x del vuelo vertical

y el eje y se mantiene igual.

Esta matriz transforma del modo de vuelo vertical al horizontal, por lo que para pasar
del vuelo horizontal al vuelo vertical se necesita la inversa de la matriz. Las matrices
de rotacion presentan una propiedad en la que la su inversa es igual a su transpuesta,

de esta forma las matrices quedan de la siguiente forma:

0 01
Rr=(Ry)'=(Rg) =10 10 (2.13)
100

Una vez definidas las matrices de transformacion es factible hacer el analisis de las
fuerzas que actuan sobre el vehiculo. Se haran dos andlisis, uno para el modo de vuelo
vertical y otro para el horizontal, en donde cada uno incluye sus dinamicas traslacio-

nales y rotacionales.
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2.2.1. Modo de vuelo vertical

En estas fuerzas que actiian en el vehiculo estan involucradas la fuerza traslacional
y la fuerza gravitacional. La fuerza principal en modo vertical denominada como T’

aplicada al vehiculo, que a su vez es la entrada de control principal, se define como:
2
Tr=> f (2.14)
i=1

En donde f; es la fuerza generada por los dos motores del VTOL en la direccion del

2

7, siendo £ una

eje z. De igual forma la fuerza f; puede ser modelada como f; = kw
constante mayor a cero y w; la velocidad angular del iésimo motor. Con lo anterior se

puede definir el vector de fuerzas en los ejes =, y y z2:

f=10 (2.15)

Para la fuerza gravitacional se define de forma negativa ya que apunta en direccién
contraria a la del eje en z definido en el marco del cuerpo, por lo que esta fuerza esta

definida como:

fo=1 0 (2.16)

Es importante remarcar que este analisis se esta haciendo en el marco de referencia del
cuerpo, por lo que para poder representarlo en el marco inercial se hace uso de una

matriz de rotacion.

Esta matriz de rotacién transforma las velocidades lineales expresadas en el marco
del cuerpo al marco inercial y es una composicion de rotaciones independientes de

los angulos de Euler ¢, 0,1 — roll, pitch, yaw respectivamente. Esta composicién se
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expresa de la siguiente manera:

Ry, = R(¢) - R(0) - R(¢)
cp —syp 0 cd 0 sb 1 0 0
Ry =1 sy e 0 0 1 0 0 cp —s¢
0 0 1 —sf 0 cb 0 s¢ co

Obteniendo la siguiente matriz como resultado:

cpcl  cpspst — copsy  sps + copcypsh
Ry = | csyp copcp + spspsl  copsipst) — cipse (2.17)
—s0 cls¢p cocl

Una vez definidos los parametros de esta matriz de rotacion, el vector de la fuerza
gravitacional f, y el vector de de la fuerza traslacional f, es posible reescribir el vector

de fuerzas no conservativas:

F=R:f+f, (2.18)

Dinamicas traslacionales

Habiendo obtenido los parametros del vector principal de fuerzas no conservativas es
viable calcular las dinamicas traslacionales del sistema. Para esto se hara uso de la
ecuacién (2.10). Recapitulando, se tiene que esta ecuacién es la ley fundamental de la

dindmica, mejor conocida como la segunda ley de Newton:

my = F

Representando esta ecuacién en su forma matricial:

m 0 0 T cpcl  cspsh — cosy  sps + copcst 0 0
0 m O y | = | sy coc + spsipsh  copsisld — cso 0 |+ 0
0 0 m Z —s6 clso cocl Ty —mg
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Por simplificacién se hara el siguiente cambio de variable T} = u; puesto que también

representa la entrada de control principal. Realizando las operaciones correspondientes

se tiene:
mi (cpsbcd + sihsp)uy
mij | = | (svstcd — cvse)u
mZz (cOcop)uy — mg

Para un comportamiento més realista del vehiculo se incluye una fuerza de arrastre
generada por la resistencia del aire en direccién del eje x, obteniendo asi las siguientes

dindmicas:

§ _ mlcbsteo + suso) (2.19)

m
j— U1(S¢SQC:; — c)so) (2.20)
uy (cfco)

y = \TEY) 2.91
Z - g (2.21)

Dinamicas rotacionales

Para estas dindmicas se hard uso de la ecuacién (2.12), la ecuacién de Euler, la cual

representa las velocidades y aceleraciones angulares expresadas en el marco del cuerpo:
lw=—-wxIw+T

Debido a que las dindamicas de interés son las aceleraciones angulares se hace el despeje

de este vector:

w=11(1—wx Iw) (2.22)

Un punto importante a aclarar antes de proceder con los calculos es que la matriz de
inercia en el cuerpo se considera como I = diag[l,, Iy, I..] debido a que el VTOL
tiene una seccién transversal consistente en el menos dos de sus ejes (eje z y eje z),es

decir, es simétrico en estos ejes.
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Con esta consideracion es posible representar la ecuacién (2.22) en su forma matricial:

D - 0 0 Té D I.. 0 0 D
qg | = 0 ﬁ 0 To | — | q | X 0 I, O q
r 0 0 I:z Ty r 0 0 I, r

Obteniendo asi los siguientes resultados:

. T+ qr(l,, — 1.,

p=-2 (]yy ) (2.23)

- T +p7“ [zz - [x:c

j= " (I ) (2.24)
vy

P +pq<jfyy — L) (2.25)

Sin embargo, las velocidades angulares estan expresadas en el marco del cuerpo, cuando
se requiere que estén expresadas en el marco inercial. Claramente no se puede hacer
uso de la misma matriz de rotacién RyY, puesto que ahora se requiere una matriz de

transformacion. Para esto se utiliza la ecuacién (2.11):

0=Wuw

En donde W es la matriz de transformacion de las aceleraciones angulares y se obtiene

de la siguiente manera [13]:

p ¢ 0 0
g | =10 |+Reo| 0 |+ReoRyo| 0 (2.26)
r 0 0 ¥

P 1 0 —s6 b

g | =10 co spch 0 (2.27)

r 0 —s¢ coch ¢

En la ecuacion anterior se hace una relacion de velocidades angulares inerciales al

cuerpo, por lo que para obtener la relacion del cuerpo al inercial se utiliza la inversa
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de W, teniendo entonces:

0=Ww"lw (2.28)
b 1 t0s¢p thco p
0 |=10 ¢ —so |]|q (2:29)
W 0 sp/cb co/ch r

Ahora bien, si colocamos al sistema de tal forma que sus ejes coincidan con los ejes
del marco inercial, es decir, que la magnitud de los dngulos de un marco con respecto
al otro sea cero, entonces tendremos W~ = diag[1, 1, 1], por lo que se puede hacer la

siguiente aproximacion:

) 10 0] »
O |~|010 q (2.30)
¥ 00 1]|r
P
0|~ q (2.31)
W r

Con esta aproximacion y su respectiva derivada podemos sustituir en el conjunto de
ecuaciones (2.23), (2.24) y (2.25), ademds de agregar las fuerzas de arrastre generadas

por la resistencia del aire y asi obtener las siguientes dindmicas rotacionales:

T _To + ‘%Z)Uyy — 1)
(

¢ 7 (2.32)
"9‘ o To + ¢¢ Izz - ]:m)
B I

o vy
& . 7—1/] -+ (ZSQ(IZ;E — Iyy)
B [ZZ

+ fu) (2.33)

(2.34)
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2.2.2. Modo de vuelo horizontal
Dinamicas traslacionales

Para este modo de vuelo el procedimiento para obtener las dindmicas es el mismo que
el utilizado para el modo vertical, sin embargo se deben tomar algunas consideraciones

ya que los ejes de los marcos han rotado 90 grados.

Primeramente se debe tomar en cuenta que ahora se desea representar las dinamicas
de la plataforma desde el marco del cuerpo en forma horizontal hasta el marco inercial
original (vertical). Es aqui donde se hace uso de la matriz de transformacién (2.13),
puesto que no es posible utilizar la matriz de rotacién (2.17). Ademads, ahora la gravedad

no esta en direccion del eje z, sino sobre el eje x.

La nueva matriz de rotacién se obtiene utilizando (2.13) y (2.17):

Ry = Rey Ry (2.35)
[ 0 0 —1 chcl  cspsh — cosy  spsy + copcpst

Ry=101 0 Hst) che + spsish  cosisd — cibsd (2.36)
I 10 O —s6 cls¢ cocl
- —s6 —s¢pct —copch

Ry = | chst) copc + spshsih coshsty — spcy (2.37)
i clcp  spstc) — chpsp  spsi + copstcy

Nuevamente se hace uso de la segunda Ley de Newton considerando ahora las fuerzas
aerodinamicas que influyen en la plataforma, esto debido al modo de vuelo horizontal

donde se genera un arrastre y un levantamiento sobre las alas:

mv =R f + f, + fa (2.38)

Donde las fuerzas aerodindmicas presentes son la resistencia al avance (D), levantamien-

to (L) y momento aerodindmico (7y), las cuales se expresan cominmente en funcién
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del angulo de ataque como:

L= S pV2SCi(a)

1
D= §prSC’D(a) (2.39)
1
M, = 5pva%*ccm(a)

El término de p representa la densidad del aire, V,, es la velocidad del aire con respecto

al avién, S es la superficie alar y C; es una constante para cada fuerza.

El vector de fuerzas aerodinamicas f, se define como:
-D
fa=1 0 (2.40)

Sin embargo, estas fuerzas aerodinamicas estan expresadas en el marco de referencia
aerodinamico, por lo que para poder integrarlas a la ecuacién de Newton se deben

expresar en el cuerpo:

mi =R f + RyRS o + f, (2.41)

h

Siendo R la matriz de transformacién del marco aerodindmico al marco del cuerpo y
R} la matriz de rotacién del cuerpo al inercial en un plano de dos dimensiones, la cual
es viable utilizar debido a que so6lo se incluyen las fuerzas aerodinamicas longitudinales
que estan en funcion del angulo de ataque y no las fuerzas laterales que estan en funcién

de B. Dichas matrices estan constituidas de la siguiente manera:

cos) 0 —sind
Rg = 0 1 0 (2.42)

sin@ 0 cosb

cosae 0 siha
0 1 0 (2.43)

—sina 0 cosa

Rb
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Representando (2.41) en su forma matricial:

mi =REF + RyRf, + f, (2.44)
cos 0 —sinf cosae 0 sina -D mg

my=RIF+| 0 1 0 0 1 o0 0 |+] o | (245)
sinf 0 cosf —sina 0 cosa —L 0

Sustituyendo y realizando las operaciones correspondientes se obtienen las siguientes

dindmicas:

—uy(cbeg) — Deos(f — o) + Lsin(6 — )

j o taateo i) (2.47)
. u(cypsbeg + spsp) — Dsin(f — o) — Leos(0 — a) (2.48)

m

Dinamicas rotacionales

En estas dinamicas sucede algo similar con las traslacionales; el procedimiento es el
mismo que se utilizo para el modo de vuelo vertical, sin embargo la matriz de trans-
formacién de velocidades angulares W~! no puede ser la misma puesto que el vehiculo

estd en el modo de vuelo horizontal. Calculando la nueva matriz de transformacion:

Wi = Rewi (2.49)
0 01 1 ths¢p thco
Wet=1 0 100 cd —so (2.50)

-100 0 s¢/cl cp/ch

0 s¢/cd co/ch

Wet=10 ¢ —s¢ (2.51)
—1 —ths¢p —thco

Se hace uso nuevamente de la ecuacién (2.11) para obtener las velocidades angulares
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expresadas en el cuerpo y utilizando la nueva matriz de transformacién (2.49) se tiene:

0= Wlf:_lw
o 0 s¢p/cd co/ch P
0 |=1 0 co —50 q
¥ —1 —thsp —tlco r

Haciendo el mismo andlisis en el que los ejes del cuerpo coincidan con los ejes de su
marco inercial, es decir, una aproximacion por angulos pequenos, admeds de agregar
las fuerzas de arrastre generadas por la resistencia del aire, se obtienen las siguientes

dindmicas rotacionales para el vuelo horizontal:

9¢(Iyy — Izz)

. T
¢ = ; + [_¢ (2.52)
(I, — L) | T
0= 0% 7 ) + I_g + fu) (2.53)
vy vy
e Oy — I T,
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Capitulo 3

Control y simulacién

3.1. Control lineal vuelo vertical

Primeramente se trabajé con el vuelo vertical del VTOL, en donde se linealizaron las
dinamicas para obtener un control lineal. En el proceso de obtencién de este control,
como primer paso se manipularon las dindmicas rotacionales (¢, #,1) donde se pro-
pusieron 3 diferentes 7 para llevar al sistema a una retroalimentacién de estado. Es

importante destacar que no se considero la perturbacion mencionada previamente.
Dinamica de ¢

Teniendo la ecuacion, previamente obtenida en el capitulo 2 del presente trabajo, de

la forma:

" (]yy - ]zZ)‘%) To
— Vw27V e 1
¢ L. L. (3.1)

Se propone una 7, tal que en la ecuacién previa se eliminen términos no deseados y

resulte una dindmica con solamente un PD. La 74 propuesta es la siguiente:

Te = _([yy - Izz)9¢ - k1¢jx:(: - k2(¢ - ¢d)[x:r; (32)

34



En donde k; y ko son las ganancias del control y ¢4 es el angulo deseado, el cual es una

constante. Sustituyendo la tau propuesta en (3.2), se obtiene el siguiente resultado:

¢ =—ki — ka(d — ba)

Dindmica 6

Se tiene la siguiente dinamica:

Ahora se propone la siguiente 7y:
79 = (L2 = L) 9t — k1Ol — ko (6 — 0a) 1,

Y sustituyendo se obtiene:

0= —k0 — ko(0 — 6)

Dinamica v

Se realiza el mismo procedimiento para esta dindmica. Se tiene la ecuacion:

v (Im — ]yy)ﬁ'bé Ty
L S

Se propone una Tw:
Ty = _(IMU - Iyy)(be - k1¢IZZ - k2(¢ - wd)jzz

Y sustituyendo en (3.7), finalmente se obtiene:

b=~k — ko (¢ — a)

(3.3)

(3.4)

(3.5)

(3.6)

(3.8)

(3.9)

Para las dinamicas translacionales, al igual que en las rotacionales, se linealizaron

mediante una simplificacién de aproximacion para angulos pequenos en donde sin 6 ~

CINVESTAV

35



6 y cosf ~ 1. Entonces utilizando las ecuaciones (2.19), (2.20) y (2.21), su forma

linealizada queda de la siguiente forma:

5= W (3.10)
j=— Y wgl_ ?) (3.11)
b:%—g (3.12)

El siguiente paso es proponer un control u; para la dindmica de z, en este caso el

control propuesto es el siguiente:

uy =m(c1 + g) (3.13)

Donde:
C1 = —klz - kQ(Z — Zd) (314)

Sustituyendo el control en la ecuacién (3.12), el resultado para la dindmica de z es el
siguiente:

Ahora el control propuesto previamente se utilizara para las dindmicas de = y y.
Dinamica =z
Tomando la ecuacién linealizada (3.10), se sustituye u; previamente mostrada en (3.13)

& =m(c1 +9)(0a+ ¥9) (3.16)

Sabiendo que el error y la velocidad en z tienden a cero y que estan implicitas en c¢q,

se tiene la siguiente ecuacion:

&= g(0q + o) (3.17)

Por lo que ahora se propone una 6, para llevar la dindmica a un control PD

kit ka(r — wa)
9 9

A (3.18)
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Sustituyendo en (3.17) finalmente se obtiene:

Dinamica y
Nuevamente se toma la ecuacién linealizada (3.11) y al igual que en la dindmica x, el

error y la velocidad en z tienden a cero, por lo que se tiene:
j= g0 — ¢a) (3.20)

Se propone la siguiente ¢q4

kg ka(y —
bo = v+ 00 | Ry —9a) (3.21)
9 g
Sustituyendo (3.21) en (3.20) se obtiene
§=—k1y — k2(y — ya) (3.22)

Habiendo obtenido el control u; y comprobado el funcionamiento en el sistema linea-
lizado, es prudente utilizarlo para verificar los resultados que este control arrojaria en

las ecuaciones dinamicas traslacionales no lineales para el modo de vuelo vertical.

3.2. Control no lineal vuelo vertical
Dinamica z

Con el objetivo de comparar el alcance del control lineal anterior, se disend un control
no lineal. Tomando la ecuacién (2.19), se propone un control no lineal que lleve a la

dindmica z a la forma de un control PD.

m(cy + g)
=< 3.23
“ clco (3.23)
Sustituyendo se tiene
Z=cy=—k1Z2 — ko(z — zq) (3.24)
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Dindmicas z y y

Para las ecuaciones (2.20) y (2.21) se proponen una nueva 6, y una nueva ¢, respecti-

vamente. oo bos
sis + c3cuc
g
= 2
504 p— (3.25)
sysheo + —C4°;c¢
— 3.26
5¢q o (3.26)

Donde ¢3 = —k1§ — ko(x — x4) v ¢4 = —k1y — k2(y — ya). Sustituyendo y teniendo en
cuenta que el error y la velocidad implicitas en ¢y tienden a cero, las ecuaciones toman

la forma de un PD.

3 Grafica X
—_ prm—
1S
© 25 4/
o
e/
*@' 2
a
15
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GréficaY

N
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Distancia [m]

OH
N
Sy
(o2}
[oe]

10 12 14 16 18 20
Gréficaz

IN

Distancia [m]
w

N

o
N
IN
o

8 10 12 14 16 18 20
Tiempo [s]

Figura 3.1: Posiciones
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3.3. Entradas de los actuadores

Si bien se disenaron diferentes 7 en la seccién anterior para obtener un control por

retroalimentacién de estado, estas no son las entradas reales del VTOL.

Estas entradas estdan dadas por el dngulo de los elevones (d;,4,) y las fuerzas de los
motores (F}, F,.), y para obtenerlas se precisa de una relacién entre las entradas 7
propuestas con los torques y fuerzas que actiian sobre el vehiculo. Como se ha mostrado

y explicado previamente, las fuerzas y torques estan dados de la siguiente manera:

[ F, — (F,sind, + Fsing))
F, | = 0
F, F,.cosd, 4+ Fjcosd,
[ To a(F,cosd, — Fjcosd)
9 | = | —b(Frsind, + Fisind)
Ty —a (F,sind, — F;sind)

Despejando y sustituyendo se obtienen las siguientes relaciones:

F = 2“—(5) (3.27)

= % (3.28)
0, = arctan (%) (3.29)
0, = arctan (_Zf;—%) (3.30)

Utilizando Simulink, se obtuvieron los siguientes resultados para cada entrada:
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Figura 3.2: Fuerza motor derecho
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Figura 3.3: Fuerza motor izquierdo

Con las primeras dos graficas que muestran la fuerza de los motores derecho e izquiero,
se puede comprobar que es la fuerza necesaria para mantener al vehiculo en modo de
vuelo estacionario. Este calculo es muy sencillo, sabiendo que el peso del vehiculo es
de 1.2 kg aproximadamente, se multiplica por la gravedad. Lo que da un resultado de
11.77 kgm/s?, ligeramente por debajo de los 12 N que dan los motores en conjunto; lo

minimo necesario para mantenerlo suspendido.
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Figura 3.4: Delta derecha
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Figura 3.5: Delta izquierda

Las dos graficas de los angulos delta, los cuales representan la magnitud de movimien-
to de las superficies de control, presentan un comportamiento oscilatorio, no una linea
recta. estas oscilaciones rondan los 2 o 3 grados, lo cual es consistente con el comporta-
miento real de la plataforma, ya que para mantener el vuelo estacionario, las superficies

de control no pueden estar completamente rectas.
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3.4. Modos deslizantes

Una vez obtenidos los resultados del comportamiento del vehiculo con un control lineal

y un control no lineal despreciando la perturbacion del modelo matematico, ahora se

utilizara un control robusto de modos deslizantes para contrarrestar la perturbacién

causada por el viento y se comparara con los controles ya mencionados.

Existe una nueva funcién (perturbacion) que esta acotada y puede variar en el tiempo,

pero también puede depender de las posiciones, y se define de la siguiente forma:

|f(z1,22,8))| < L >0 (3.31)
Tomando la ecuacion dindmica traslacional del VTOL:
. glepsbact) + sipsg)
T = oo + Y (3.32)
Espacio de estados
T =z (3.33)
i‘l = X9 (335)
... glcosbicy + s1psg)
T =1 = o + 9 (3.36)
Sigma
g = O(.Tl, 33’2) = T2 + C(QEl — xld) (337)
o =x9+ c(x] — 114) (3.38)
0= To + C(Il — xld) (339)
0= [513'1] -+ C(l’l — xld) (340)
jﬁ'l = —C(ZE1 — Z’ld) (341)
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Sigma es la distancia con respecto a la superficie deslizante y se considera como un

nuevo estado. Su derivada es la velocidad con la que se acerca a la superficie:

o= 1.]2 + C(.Tl — Z).’Jld) (342)
o= g<c¢sgd§;ﬁcg $5¢) + Yo + cxo (3.43)

Considerando estos nuevos dos estados (3.38) y (3.43), se busca analizar la estabilidad
del sistema. Se quiere que el origen de sigma sea estable, entonces se transforma el
sistema a una recta y se hace un andlisis de estabilidad de la superficie. Se utiliza una
funcién de Lyapunov y se debe probar las siguientes condiciones por el teorema de
barbashin-krasovskii, ya que se busca que el origen de o sea global asintéticamente

estable, o mejor aun, global estable en tiempo finito.

V<0€o#0 (3.44)
lim V = o0 (3.45)
|o|—o0

Estas dos condiciones son la condiciéon de Lyapunov y que sea radialmente no acotada.

Proponiendo la funcién de Lyapunov:

v % 2 (3.46)
b (3.47)
v U(g(cgbsﬁdab + 5159) + g + cx2) (3.48)

cOco

Se propone ahora una sy, para cancelar términos:

—Sw8¢ + (ug —cx24v)cpcyp

_ g
s6, = - (3.49)
Donde:
Uy = —k'l.%' — kQ(iIZ' — iCd) (350)
v = —psign(o) (3.51)
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Sustituyendo en (3.48) se obtiene:

V=0(y +v) (3.52)

V=0y+ov < |og|]L+ov (3.53)

La expresién anterior estd acotada de la siguiente manera: || < L. v se va a proponer

de la siguiente manera:

v = —psign(o) (3.54)

donde p es una constante positiva que se elegira. Se propone asi ya que se cumple
la condicién (3.44). La condicién (3.45) se cumple de manera automatica ya que la
funcion de Lyapunov es cuadratica, por lo tanto es radialmente no acotada. Ademas

se tiene la siguiente propiedad:

sign(o)o = |o] (3.55)

El sign(o) se define de la siguiente manera:

sign(c) =1—0 >0 (3.56)
sign(c) =—-1—0<0 (3.57)
sign(0) € [—1,1] (3.58)

Ahora reescribiendo la ecuacion (3.53)

V <|o|L 4+ ov
V <|o|L + o(—psign(z))
V<lolL — |ol(p)

V < —lol(p— L)
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Para que (3.62) sea negativo, entonces debe cumplir que p > L, entonces podemos

definir una nueva variable & = p — L > 0.
V < —alo| (3.63)

El valor absoluto de o esta relacionado directamente con la funcion de Lyapunov,

tomando esta funcién (3.46) para encontrar una nueva forma de escribir o se tiene:

1

V= 502 (3.64)
Vo2 =2V (3.65)
o] = V2V2 (3.66)
Entonces ahora se puede reescribir (3.63):

V < —a|o| (3.67)
V < av2ve (3.68)

Redefiniendo una nueva variable o = G+/2, finalmente se tiene:
V< —aV? (3.69)

Todo este procedimiento es importante ya que el término a la % garantiza que la solucién
o las trayectorias de o va a converger en tiempo finito al origen. Con un nimero menor
a 1 en la exponencial se puede comprobar convergencia en tiempo finito; propiedad
de los modos deslizantes. Las soluciones del sistema convergeran asintéticamente a la
superficie.

_ m(—psign(o) — cxy)

= cpsbcod + sso

(3.70)

El control tiene un componente continuo y uno discontinuo, ya que sign() tiene una

discontinuidad en el origen.
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A continuacién se muestra los resultados de la simulacién del modelo con una pertur-

bacién sobre el eje x sin utilizar y utilizando modos deslizantes.

4.5

3.5

2.5

f T — o g ~l
-0.5
0 5 10 15 20 25
Tiempo (s)
Figura 3.6: Sistema perturbado sin modos deslizantes
4.5
x
4 theta
_-_-.xd
3.5
3
2.5

0.5
~——" ~ - B [
05
0 5 10 15 20 25
Tiempo (s)

Figura 3.7: Sistema perturbado con modos deslizantes
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La ventaja de los modos deslizantes (gracias a la discontinuidad) es que si se converge
asintoticamente al origen a pesar de las perturbaciones, ya que con la retroalimentaciéon

estatica de estados solamente se converge a un elipsoide muy cerca del origen.

En la primera grafica es claro ver que con una simple retroalimentacién de estado, el
sistema no converge a la posicion deseada en el eje x, ademas de tardar mas de siete
segundos en alcanzar la posicién.

Por el contrario, al utilizar modos deslizantes la dinamica de x si converge a lo deseado

y lo hace en un tiempo menor comparado con la retroalimentacién de estados.

La dindmica de theta permanece oscilando entre 0.16 y -0.16 radianes, lo que equivale

a 9 grados aproximadamente, debido a que esta acoplada con la dinamica de z.
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Capitulo 4

Implementacion

4.1. Componentes

Lo primero que constituyo la implementacién de la electrénica en el vehiculo fue la
eleccién de los componentes para la plataforma previamente establecida, la cual es

una Arkbird VTOL de ala delta. El Pixhawk 2.4.8 es el controlador elegido para la

plataforma.
Componente Especificaciones
Servo PDI-0909MG || 4.8V-6V / 9.4g
Bateria LiPo 14.8v / 4c
Motor brushless 2750kv / 30A
ESC 25A
Pixhawk 2.4.8
Transmisor 7 ch / Spektrum
Moédulo GPS M8NS
Telemetria 915MHz
Receptor DSMX

Con los componentes definidos es necesario calcular el centro de gravedad de la plata-
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forma ya que los primeros retos que se presentaron fueron la selecciéon y posicionamiento
de los ESC y la ubicacion de la electrénica dentro del fuselaje. Con la primera dispo-
sicion elegida de los espacios, el centro de gravedad se movia a un punto muy trasero
de la aeronave, lo que presentaria un gran problema al intentar realizar la transicién a

vuelo horizontal.

4.2. Centro de gravedad

Para este célculo se siguieron tres pasos. El primero fue determinar la forma del ala,
donde se requiere de lineas constructivas para que se observe la geometria a analizar, asi

como identificar las cuerdas de raiz y de punta tedricas como se muestra a continuacion:

Cr

T
\

' C

e T P |

I’
/

[\

P —

=

(_

Figura 4.1: Lineas constructivas

Donde:
» Cr = Cuerda de raiz
= Cp = Cuerda de punta

= b = Envergadura
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El siguiente paso es determinar la cuerda aerodinamica media, en la cual actian las
fuerzas aerodinamicas a las que el ala del VTOL se enfrenta en su modo de vuelo

horizontal. Se calcula de la siguiente manera:

b, +20,)
CAM =2~ "% 4.1
3(Cr +Cy) (4.1)
Sustituyendo
42 2(1
cang = 2emB3em + A156em) ¢ yq., (4.2)

3(33c¢m + 15,6¢m)

Con este valor es posible trazar la linea de la CAM; que es la linea perpendicular a la

hélice del motor.

El dltimo paso es determinar la linea del CG (centro de gravedad). Por convencién en
un escenario ideal, el centro de gravedad se encuentra a 1/4 del ala, es por esto que se
debe trazar una linea recta que va de 1/4 de la cuerda de raiz a 1/4 de la cuerda de
punta, y el punto donde se intersectan la CAM y la linea mencionada anteriormente se
considera el eje donde se encuentra el CG, y debido a que es una aeronave simétrica,

el CG en el eje vertical queda al centro, como se muestra a continuacion:

Figura 4.2: Centro de gravedad

Con el CG calculado, ahora se pueden implementar todos los componentes en la ae-
ronave. A continuacion se muestra un diagrama eléctrico para facilitar la comprension

de las conexiones que se llevaron a cabo.
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Motor 1 Motor 2

Telemetria

ESC ESC

Bateria LiPo (
]
VEC
Médulo de poder

Figura 4.3: Diagrama eléctrico

Un paso fundamental para el correcto desempenio de los motores es la sujecién de los
mismos a su cavidad predestinada en el vehiculo, esto con la finalidad de evitar vi-
braciones y posteriormente fallas en el control del VTOL. Se disenaron e imprimieron
un par de piezas para fijarse dentro de esta cavidad, las cuales cuentan con 4 ranu-
ras circulares que permiten colocar motores con diferente separacion entre sus roscas

mientras que estas se encuentran fijas a la cavidad.

Figura 4.4: Sujetador

El software utilizado fue QGroundControl debido a la comprensibilidad y a la co-

modidad de la interfaz de programacion, tomando en cuenta que todo el coédigo es
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open-source por lo que se puede contribuir o modificar si se desea. Desde este progra-
ma se pueden calibrar el giroscopio y acelerémetro del Pixhawk, asi como los ESC y la

bateria.

Posteriormente se definieron los canales del control tanto para los movimientos trasla-
cionales y rotacionales, como para modos de vuelo (manual, altitud y posicionamiento)
y el armado. La siguiente lista muestra la relacion de los canales con la accion que

controlan:

Canal 1: Roll (¢)

Canal 2: Pitch ()

Canal 3: Thrust

Canal 4: Yaw (¢)

Canal 5: Armado

Canal 6: Modos de vuelo

Canal 7: Transicién

Otros cambios que se hicieron fueron los parametros CBRK_AIRSPD_CHK = 162128
y COM_CPU_MAX = -1 mediante software con el fin de garantizar el funcionamiento

sin un tubo pitot.

Durante las pruebas experimentales se percaté que los motores elegidos inicialmente
sufrian exceso de calentamiento, danando uno de ellos. Esto se debié a la relacién
motor-hélice que se habia elegido, pues los motores tenian un KV alto, el cual es una
relacién de velocidad-torque, y las hélices eran grandes para el tipo de motor.

Con un motor danado se decidié adquirir otros dos con una relacién de velocidad-torque

de 1700KV y se mantuvieron las mismas hélices de 7 pulgadas de didmetro.
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Figura 4.5: Reemplazo de motor

Por dltimo, para definir la aeronave como un tailsitter de dos motores y dos elevones,
se modificaron los parametros CA_AIRFRAME = Tailsitter VTOL y MAV_TYPE =
VTOL Two-rotor Tailsitter. Ademas, fisicamente se pegaron los soportes de aterrizaje

a las alas del VTOL. La plataforma con la electréonica implementada se muestra a

continuacion:
! —
A
. V|
al

Figura 4.6: Plataforma real
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Capitulo 5

Pruebas experimentales

Durante la etapa de pruebas experimentales se realizaron mas de 30 intentos para
corroborar el correcto funcionamiento de la plataforma de forma general, que va desde
el desempeno del controlador de vuelo y la electrénica hasta la sintonizacion de la ley

de control.

Todos los vuelos consistieron de tres etapas y de tres modos de vuelo diferentes: ma-
nual, altitud y posicién. El modo de vuelo manual mantiene al vehiculo en su posicién
vertical, sin tener una altitud o posicion fija. En el modo altitud, como su nombre lo in-
dica, el vehiculo se eleva y mantiene la altitud. Por 1iltimo, el modo posicion permanece

en una posicién fija incluso contra rafagas de viento.

Durante la primera etapa de vuelo se requeria un 55% de empuje de la palanca del
radio control como minimo para el despegue, elevando al vehiculo a una altura de 10
metros en promedio por cada vuelo. En esta etapa el modo de vuelo utilizado fue el
manual.

La segunda etapa consistio en cambiar al modo de vuelo altitud, fijando asi el movi-
miento a lo largo del eje z y permitiéndolo en los ejes x y .

Finalmente se hace el cambio al modo posicién, manteniendo asi un punto fijo en los

tres ejes. Transcurrido cierto tiempo en este modo de vuelo se procedié al descenso y
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posterior aterrizaje, finalizando asi la prueba.

Figura 5.1: VTOL en vuelo vertical

Para el angulo de roll en los modos de vuelo manual y altitud no se muestra ningiin
cambio en el dngulo actual debido a que las palancas del control no se movieron puesto
que en estas etapas lo primordial era un despegue y altitud adecuados. Por el contrario,
en el modo posicién si se muestran cambios en el d&ngulo debido a las corrientes de viento
y a la compensacion del control para mantenerse en un punto fijo.

Roll Angle

— Roll Estimated

Manual
Position

— Roll Setpoint

—107 VTOL mode

5.00 520 5:40 6:00 6:20 640 7.00

Figura 5.2: Angulo de roll (¢)

En pitch se observa un un angulo estimado muy alto en el primer etapa del vuelo, sin

embargo el valor actual se mantiene intacto por el nulo movimiento de las palancas del
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radiocontrol por lo que se menciond anteriormente. En el modo posicion se observa que
el valor estimado y el actual son muy similares por las compensaciones hechas por el

control PID.

Pitch Angle

— Pitch Estimated
— Pitch Setpoint

©
S
c
[}
=

Position

20

VTOL mode

4:40 500 5:20 5:40 6:00 6:20 6:40 7:00

Figura 5.3: Angulo de pitch (6)

En el modo posicién en yaw, expone una muy buena estabilidad sobre este eje ya que
los valores estimados y los reales son practicamente los mismos. Ademas, al igual que
en las graficas anteriores, en los segundos finales el VTOL regresa al modo de vuelo

manual para garantizar el aterrizaje de forma correcta.

Yaw Angle
5 M 5 — Yaw Estimated
c
150 o ;
= — Yaw Setpoint
100 Yaw FF Setpoint [deg/s]
50
e
= i, .
Lg- 0 —_— VI
-50
-100
i
-150 1AV "
VTOL mode

440 5.00 5:20 5:40 6:00 6:20 6:40 7.00

Figura 5.4: Angulo de Yaw ()
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Por 1ultimo se presenta una gréfica de la altura estimada que tuvo el vehiculo durante
todo el vuelo, haciendo énfasis en la etapa final donde el descenso lo hace de forma

gradual.

Distance Sensor

12 — Estimated Distance Bottom [m]
— Dist Bottom Valid

440 5.00 5:20 5:40 6:00 6:20 6:40 7.00

Figura 5.5: Angulo de Yaw (0)
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Capitulo 6

Conclusiones y trabajo futuro

6.1. Conclusiones

Este trabajo presenté el modelo matematico de un UAV VTOL tailsitter para sus
modos de vuelo vertical y horizontal utilizando el método de Euler-Lagrange. En este
modelo se consideraron perturbaciones del viento que afectarian la estabilidad del vuelo
vertical, por lo que para reducir estas oscilaciones se disenaron tres leyes de control; un
PD lineal, un PD no lineal y una por Modos Deslizantes. Se llevaron a cabo simulaciones
mediante el software Simulink, mostrando la mejoria que hay con los Modos Deslizantes

en comparacién con los otros controles.

Se instrumento6 una plataforma para visualizar el comportamiento de vuelo y aterrizaje
con un control PID utilizando el controlador de vuelo Pixhawk 2.4.8. Se logré de manera
exitosa el despegue, vuelo y aterrizaje de forma vertical asi como la transicién a modo

de vuelo de ala fija.

La ley de control propuesta y la instrumentacién de la aeronave, amplia la linea de
investigacion de los VT OL tailsitter ya que histéricamente el control del vuelo vertical

y aterrizaje de este tipo de UAV’s siempre ha presentado un gran reto.
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En general se alcanzé el objetivo general y los objetivos especificos de implementacion
y simulacién, brindando asi las bases para mejoras e investigaciones futuras, las cuales

pueden incluir modos de vuelo auténomos para misiones especificas.

6.2. Trabajo futuro

Para trabajo futuro se plantea implementar la ley de control de modos deslizantes di-
rectamente en el controlador de vuelo de la aeronave, esto con la finalidad de comprobar
experimentalmente la estabilidad y comparar con otras leyes de control. De igual forma
se propone realizar pruebas experimentales de la transicién y una ley de control para

este modo de vuelo.
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