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Resumen

El presente documento recoge el trabajo realizado sobre un globo dirigible disponible en el
laboratorio del Grupo de Control Predictivo y Optimizacién Heuristica, CPOH, del Departamento
de Ingenieria de Sistemas y Automatica, DISA, de la Universidad Politécnica de Valencia.
Primero, se ha estudiado y aplicado un modelo matemdtico completo. A continuacién, en base
a los resultados de las estimaciones semi-empiricas de los efectos aerodinamicos, se ha disefiado
el conjunto propulsivo junto con la electrdnica necesaria para proporcionarle la capacidad de
volar auténomamente una ruta preestablecida. A este efecto, se ha disefiado un control de
vuelo en dos fases basado en la teoria de realimentacién de estados y la técnica LQR con la ayuda
de Matlab Simulink y Wolfram Mathematica. Finalmente, se ha validado el conjunto del trabajo
mediante distintas simulaciones.
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Nomenclatura

a Semieje mayor del elipsoide prolato

A,B,CD Matrices del sistema linealizado

b, c Semiejes menores del elipsoide prolato

c Matriz de controlabilidad

Can Coeficiente de resistencia aerodinamica para un cilindro infinito situado normal al flujo
Cao Coeficiente de resistencia axial

F; Escalar. Fuerza del motor i

F Vector fuerza

FR=a/b Ratio de esbeltez o finura

g Aceleracion de la gravedad

g Vector aceleracion en ejes horizonte local

I;; Momentos y productos de inercia.

] 3x3 Tensor de inercia

] Funcidn de coste

ki, ko, ks Factores de masa afiadida o aparente del elipsoide.

ky, Control revoluciones motor

Ky Derivada del momento debido a masa aparente en el eje X debida a la aceleracién p
K 3x11 Matriz de ganancias para la realimentacién de los estados

L Longitud total del dirigible

Ly Vector sustentacion aerostatica en ejes horizonte local

m Masa del dirigible

m', I’ Masa e Inercia del volumen de aire desplazado por dirigible

M 6x6 Matriz de masas

M, 6x6 Matriz de masa aparente

Mc Vector de momentos debidos a las fuerzas de control

M,y 3x3 Matriz de transformacidn ejes horizonte local a ejes cuerpo

M 3x3 Submatriz de la matriz de masa aparente

M Derivada del momento debido a masa aparente en el eje Y debida a la aceleracion ¢
N; Derivada del momento debido a masa aparente en el eje X debida a la aceleracion r
q Presién dindmica

Q 11x11 Matriz de coste de estados

I'g Vector desde el origen del sistema ejes cuerpo a la posicién del centro de flotacion
Ic Vector desde el origen del sistema ejes cuerpo a la posicion del motor

Ig Vector desde el origen del sistema ejes cuerpo a la posicién del centro de gravedad
Iy Vector desde el origen del sistema ejes cuerpo a la posicidn de efectos viscosos
ref Vector de referencias

R Funcion del radio respecto a la coordenada ¢

R 3x3 Matriz de coste del control

Re=VL/v NUmero de Reynolds

S Funcién de la seccion transversal respecto a la coordenada &

Srep = Vol?/3 Superficie de referencia del dirigible

U Vector de entradas de control

v=[v],wl]" Vector de velocidades generalizadas

Vo = [ug, v, wo]T  Velocidad lineal

4 Mddulo de la velocidad

Vol Volumen del globo

w Vector con las referencias del control en el punto de funcionamiento

X, Y, Z Coordenadas de un punto en los ejes cuerpo

xX,y,7 Coordenadas del dirigible en el sistema inercial

X, Y,Z Ejes del triedro ortogonal a derechas del correspondiente sistema de referencia (ver subindice)



8x1 Vector de estados
11x1 Vector de estados ampliado

> )

u Valor de derivada de la fuerza debida a masa aparente en el eje X debida a la aceleracién
Vector de salidas
Valor de la derivada de la fuerza debida a masa aparente en el eje Y debida a la aceleracién v

N <

W Valor de la derivada de la fuerza debida a masa aparente en el eje Z debida a la aceleracion w

a, By

S S X ™

a

< N9 0O

W, = [por o, TO]T

Subindices
A

Axial

C

B

e

Siglas, acrénimos
ASL
BEC
C.B
CG
CwW
CCW
ESC
IMU
LTA
UAV

Angulo entre el eje x y el vector velocidad

Integrales geométricas para los factores de masa aparente
Distancia longitudinal desde la nariz del globo

Angulo entre el eje x y el vector velocidad en la posicién &,
Factor de correccidn para la resistencia por flujo cruzado en cuerpos finitos
Autovalores del sistema

Densidad del aire a nivel del mar

Angulo de guifiada, yaw

Angulo de cabeceo

Angulo de alabeo

Vector de fuerzas y momentos

Viscosidad cinematica del fluido

Vector velocidad angular

Masa afiadida o aparente

Resistencia axial

Control

Flotacidn

Error

Equilibrio

Gravedad

En referencia al sistema de ejes Horizonte Local
Inercial

En referencia al sistema de ejes cuerpo
Referencia del control

En referencia al sistema de ejes tierra
Viscosidad

At Sea Level, a nivel del mar

Battery eliminator circuit, circuito eliminador de bateria

Center of Buoyancy, centro de flotacion

Centro de gravedad

Clock Wise, en el sentido de las agujas del reloj o giro a derechas

Counter Clock Wise, sentido contrario a las agujas del reloj o giro a izquierdas
Electronic Speed Control, controladora electrénica de la velocidad

Unidad de medicioén inercial

Lighter Than Air, mas ligeros que el aire

Unmanned aerial vehicle, vehiculo aéreo no tripulado









Introduccion

Memoria

1. Introduccion

En los ultimos afos se ha observado un creciente interés por los vehiculos aéreos LTA (Lighter Than
Air), mas conocidos como globos dirigibles, que se ha traducido en un resurgimiento de proyectos
basados en esta plataforma como alternativa a otras aeronaves.

Este aumento de popularidad se debe a las ventajas que ofrece el empleo de fuerzas aerostaticas para
generar la sustentacién en aplicaciones donde la velocidad no es relativamente importante: desde su
empleo con fines publicitarios, pasando por misiones de vigilancia y monitorizacién del medio
ambiente, hasta su uso como pseudosatélites de comunicacion y plataforma de testeo de sensores en
aplicaciones a gran altitud (véase [1],[2] vy [3]).

Algunas de estas ventajas frente a helicépteros y aviones, como se mencionan en [4] y [5], son:

e Llaindependencia de la velocidad para generar sustentacién conlleva un gasto energético muy
inferior.

e Esto posibilita vuelos de larga duracion con baterias o depdsitos de combustible pequefios.

e Lacapacidad de flotar les permite permanecer estaticos en el aire.

e También es posible el despegue vertical.

e Posibilidades de integrar tecnologia de energia solar para aumentar la autonomia [6].

1.1 Base del proyecto

El presente Trabajo de Fin de Grado (en adelante TFG) retoma un TFG anterior del Departamento de
Ingenieria de Sistemas y Automatica (en adelante DISA) realizado por Daniel Orient. En dicho proyecto
[7] se realizé un modelo dindamico del dirigible, se implementé en Matlab Simulink y se disefid un
sistema de control como base para el posterior disefio de un UAV, vehiculo aéreo no tripulado.

Se empleard el mismo dirigible comercial flexible de la empresa Publizeppelines, el modelo 1,7m RC
de 500L. El globo de este dirigible, Figura 1, sera la base del disefio del UAV de este TFG. En la Tabla 1
se recogen sus caracteristicas principales:

Longitud, L =2 a 1,7m
Diametro maximo, 2 b 0,75m
Ratio de esbeltez, FR 2,27
Volumen, Vol 0,5 m?
Peso (globo) 291¢g
Carga disponible! 180 g

Tabla 1 Especificaciones del globo

! Empleando Helio al 90%, calculo conservador.
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Figura 1 Publizeppelines, modelo 1,7m RC de 500L [7]

1.2 Estado del arte

Este creciente interés general también se ha visto reflejado en la literatura académica en forma de
memorias de proyectos de investigacion, articulos especificos y desarrollo de tesis por distintas
universidades.

En este apartado se va a mencionar resumidamente la literatura consultada y estudiada, asi como los
proyectos mds importantes.

Skyship-500 Airship de la McGill University

Este dirigible comercial es la base del extenso estudio de Y. Li y M. Nahon [8], [9] del comportamiento
dindmico de los dirigibles en su esfuerzo por ofrecer un modelo matematico lo mds completo posible
y que sirva como estandar para otros proyectos. Son estudios muy completos y bastante recientes
(2006/2007) que se han aplicado con éxito en proyectos posteriores y es la base del modelo dindmico
de este TFG.

YEZ-A2 de Cranfield Institute of Technology

Esta tesis de S.B.V. Gomes [10] es el primer modelo completo moderno. Pero es un poco farragoso.
Destaca el completo estudio aerodindmico.

FZ800E y TCOM de la Stellenbosh University

El primero es un Trabajo de Fin de Master (TFM) de G.C. Avenant [4] y es una muestra de la aplicacion
del modelo de Y. Li. Este trabajo se centra en el disefio de un sistema de control basado en ldgica
difusa, o Fuzzy logic, para vuelo auténomo.

El segundo proyecto es otro TFM, de D.A. Fourie [11] que también basa el modelo dindmico en el
trabajo de Y. Liy N. Mahon. Aunque en este caso el globo se emplea como plataforma para el posterior
desarrollo de sensores remotos.
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Figura 2 Dirigible FZ800E [4] y aeroestato TCOM [11]

Quanser's ALTAV MKII de McGill University

El dirigible ALTAV, desarrollado por la empresa Quanser con el apoyo de P. Peddiraju et al [12] es un
proyecto muy interesante por su configuracién propulsiva y carente de superficies en cola. Ademas,
hay que destacar su revisién del modelo de Y. Liy el desarrollo de un modelo matematico que incluye
la influencia de los vientos.

Servo Casing Brushless
J J Motor

Rotating Arm Propeller

.,

A
—

Speed

Contraller

Figura 3 Mkll ALTAV (izq.) y detalle de uno de los brazos de la propulsion (der.) [12]

Ademas de estos proyectos, a nivel empresarial hay que destacar las nuevas apuestas de empresas del
sector aeronautico por este tipo de aeronaves:

e Lockheed Martin y su disefio hibrido experimental P-791 [13]. También destacar el proyecto
ISIS (Integrated Sensor is Structure)

e Boeingy el desarrollo blimpcopter, un hibrido entre dirigible y helicéptero, SkyHook JHL-40.

e Lanueva empresa Hybrid Air Vehicles, que destaca por estar en la fase final del desarrollo del
el HAV-304 / Airlander 10 [14].

e Otra nueva empresa, Solarship, dedicada al desarrollo y fabricacion de dirigibles hibridos que
integran paneles solares [6].

Estos modelos hibridos se apoyan en la generacidén de sustentacién con el globo para, entre otras
cosas, evitar el empleo de lastres, ahorrar al maximo en infraestructura en tierra, reducir el volumen
necesario y poder aumentar la velocidad en vuelo y la autonomia global del conjunto [15].
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1.3 Objetivos y alcance del proyecto

Tras un estudio del proyecto anterior se establecen los siguientes objetivos para este TFG:

1.

Revisién bibliografica y estudio de la misma para el desarrollo de un nuevo modelo
matemadtico mas completo que describa el comportamiento dinamico del dirigible poniendo
especial interés en las diferentes contribuciones aerodindmicas presentes.

Realizar una estimacion inicial de dichas fuerzas aerodindmicas para el posterior
dimensionado de la parte propulsiva.

En base al globo disponible, estudiar posibles configuraciones para la propulsién y escoger
una.

Una vez se elija una configuracion, buscar y comprar las piezas necesarias que satisfagan las
necesidades estimadas en el punto 2.

Introducir en el modelo dindmico la configuracién y realizar simulaciones del modelo y
posterior analisis del comportamiento.

Disefiar un sistema de control para la direccion, posicién y velocidad para dotar de vuelo
auténomo al dirigible.
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2. Modelo matematico del dirigible

En esta seccién se va a desarrollar el modelo matematico de la aeronave. Las ecuaciones resultantes
son resultado de la aplicacién del modelo de Newton-Euler para un sdlido rigido particularizadas para
el globo dirigible de este proyecto. En concreto, este modelo estd basado en el trabajo realizado por
Yuwen Li y Meyer Nahon [8] el cual ha sido aplicado con éxito en varios proyectos ([2], [6]) pero sin
tener en cuenta algunas contribuciones, y con algunas simplificaciones que se detallaran mas adelante.

Al final de esta seccién se recogen todas las expresiones de forma general y una tabla con las
constantes particulares del globo empleado.

2.1 Hipotesis del modelo

Primero, se exponen las hipdtesis sobre las que se desarrolla el modelo:

1. Sdlido rigido. Se considera todo el conjunto como un cuerpo rigido, despreciando los efectos
aeroelasticos. Esto permitira describir el movimiento de vuelo como una traslacién y una
rotacién alrededor del origen del sistema de ejes cuerpo, detallado mas adelante.

2. Tierra como sistema casi-inercial y plana. Se despreciara la influencia del movimiento de giro
y sera el origen del sistema inercial.

3. Viento nulo. Aunque las velocidades de vuelo son de la misma magnitud que la de vientos
suaves, y la influencia de estos puede ser notable, el aparato estd disefiado para vuelo en
interiores por lo que esta simplificacidn tiene plena validez. Si resultara pertinente su inclusion
se puede consultar este proyecto [12].

4. Masa Constante. El modelo es eléctrico, por lo que la masa permanecera constante en todas
las actuaciones.

5. Simetria respecto del plano XoZ. Esto implica que los productos de inercia lyx e ly; son nulos.
Ademas, los centros de gravedad y flotacion estaran contenidos en dicho plano.

2.2 Propiedades y geometria del globo

A continuacién, se muestra geometria del globo empleado. Con estas dimensiones se han obtenido los
datos numéricos aqui reflejados. La mayoria de éstos son constantes de naturaleza aerodindmica que
se derivan de estas dimensiones.

Figura 4 Aproximacion del globo como un elipsoide de revolucion y sus cotas en mm
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Como se puede observar en la Figura 4, el globo se ha aproximado a un esferoide prolato, un elipsoide
de revolucién. Esta simplificacion geométrica, aunque se podria afinar, se empleada en varios
apartados por diferentes autores y, como se puede comparar en la Figura 1, se aproxima bastante bien
a la forma del globo. Por todo ello se ha considerado suficiente para el desarrollo del proyecto.

Figura 5 Vista isométrica de un render del globo en Catia

Se reproducen aqui de nuevo los datos del globo que seran utilizados en el resto del trabajo:

Longitud total, L 1,7m
Semieje mayor elipsoide, a 0,85m
Diametro maximo, 2 b 0,75m
Semieje menor elipsoide, b 0,37 m
Ratio de esbeltez, FR 2,27
Volumen, Vol 0,5 m?
Peso (sélo globo) 291¢g
Flotacion 59N

Tabla 2 Caracteristicas geométricas del globo

2.3 Sistemas de referencia

La posicion del dirigible esta descrita en coordenadas que van hasta el origen del sistema de ejes
cuerpo fijo en el sistema inercial. Estos sistemas de referencia se establecen de la siguiente forma:

e Sistema de ejes tierra o topocéntrico. Sistema considerado inercial con origen, Or, fijo en la
superficie terrestre ASL. El eje Xt con sentido norte, Yt al este y Zr perpendicular a los otros dos
formando un triedro a derechas (positivo hacia el interior de la Tierra).



Modelo matematico del dirigible

e Sistema de ejes cuerpo. Normalmente este sistema situa su origen en el centro de gravedad
(C.G) de las aeronaves porque los términos centrifugos se eliminan y los movimientos de
rotacion y traslacion estan desacoplados. Pero en el caso de los dirigibles es preferible tomar
el centro de flotaciéon (C.B) porque, como se vera en 0, la matriz de masas completa serd mas
sencilla. Ademas, aunque se definiese el modelo en el centro de gravedad los movimientos
seguirian acoplados [9].

El eje Xo estd contenido en el plano de simetria y sigue el eje central de revolucidn de globo,
hacia delante. El eje Z, también esta contenido en el plano de simetria, es perpendicular a X,
y apunta hacia abajo. El eje Y, es perpendicular a estos dos formando un triedro a derechas.

e Sistema de ejes horizonte local. Este sistema se emplea para expresar la actitud de la
aeronave. Su origen, Oy, coincide con el origen del sistema de ejes cuerpo, O,, pero sus ejes,
{Xu, Yu,, Zn} permanecen paralelos a los ejes tierra, {Xr, Yr, Z7}. Los angulos que se formen
entre los ejes de este sistema y los ejes cuerpo definirdn orientacién en el espacio.

Para mayor claridad se adjunta la Figura 6 donde se muestran los tres sistemas de ejes empleados. El
sistema de ejes cuerpo estd girado un cierto angulo sobre el eje Z.

Figura 6 Sistemas de ejes empleados

2.4  Angulos de Euler y transformacién de ejes

La orientacidn en el espacio se define mediante los angulos de Euler: alabeo (), cabeceo (6) y guiiiada
(). Estos angulos describen la actitud de la aeronave relacionando la orientacion del sistema no
inercial, los ejes cuerpos, respecto al sistema horizonte local efectuando tres rotaciones alrededor de
los ejes cuerpo.
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En el ambito aerondutico se emplea la secuencia Y - 8 - ¢, también conocida como secuencia 321
[16], [17]. Estas sucesiones de giros no son conmutativas porque el producto de las matrices que
definen cada rotacidn no lo es. Es por ello que se definen estos convenios. A continuacidén, se detalla
la secuencia:

e Giro 3: giro sobre el eje Z, con angulo de rumbo Y o movimiento de guifiada. Este giro
comprende valores entre - m < < 1t rad y esta definido positivo a derechas. La matriz que
define este giro:

cos(y) sin(y) O
mz() = <—Sin(llj) cos() 0)
0 0 1

e Giro 2: giro sobre el eje Y,, angulo de asiento longitudinal 8 o movimiento de cabeceo. Este
giro estd definido positivo por encima del horizonte, siguiendo el convenio de la mano
derecha. comprende valores entre —1t/2 rad < 6 < /2 rad:

cos(8) 0 —sin(0)
m,(0) = < 0 1 0 >
sin(@) 0 cos(0)

e Giro 1: giro sobre el eje X,, angulo de asiento lateral ¢ o movimiento de alabeo. Esta definido
positivo a derechas y comprende valores entre - m < { < T rad:

1 0 0
my(¢p) = <0 cos(d) —sin(q)))
0 -—sin(d) cos(d)

Como las rotaciones se realizan respecto a los ejes fijos de un sistema de referencia inercial las matrices
se postmultiplican, es decir, la multiplicacidn se realiza en el orden inverso al que corresponderia [16].
La matriz resultado de esta operacion serd la matriz de transformacién entre sistemas:

My, = my($) - my(8) - mz(P)

cos(0) cos(y) cos(0) sin(y) —sin(0)
cos(y) sin(B) sin($p) — cos(d) sin(xh) cos(P) cos(y) + sin(B) sin(Pp) sin(yp) cos(B) sin(P)
cos(d) cos(y) sin(0) — sin(d) sin(yp) cos(d) sin(0) sin(yp) — cos(y) sin(dp) cos(O) cos(Pp)

=M, 1
Para deshacer esta transformacidn se emplea la secuencia inversa, 123. Bastara con hallar la inversa
de esta matriz, que es su traspuesta.

Esta transformacién serd muy util para expresar en ejes cuerpo las componentes de la fuerza de la
gravedad y las debidas a la flotacion. Y su inversa permitira integrar la posicion [17].

(1)

(2)

(3)

(4)

(5)
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2.5 Ecuaciones del movimiento en el vacio.

Siguiendo el modelo de Y. Li [8], se comienza desde el caso mas simple: el de un sélido rigido
moviéndose en el vacio. Esto incluye los términos inerciales, la accién gravitatoria y los de las acciones
de control. Posteriormente se incluiran el resto de contribuciones al modelo. Segun la aproximacién
de Newton-Euler y expresado de forma matricial se tiene:

M1‘7:1.'1+TG+TC

,conv, = [Uy, Uy, Wo T y @, = [Py, 90, 7,17, €s el vector con las componentes

Donde v = [v}, w]]T

de las velocidades lineales y angulares expresadas en el sistema de ejes cuerpo y M es la matriz 6x6
de masas, que tiene la siguiente estructura:

mlys —mrg
mrg )

Donde m es la masa total del dirigible, J es el segundo momento de inercia y rg es el vector posicion
del centro de gravedad desde el origen, o. Es importante indicar que tanto J como rg estdn expresadas
en los ejes cuerpos:

IXX IXy IXZ XG
J=1lyx Ly lyz|; re={(Ye
L% Izy Iz2 Zg

El superindice “x” indica que es la matriz antisimétrica. Esa matriz es equivalente a realizar un producto
vectorial con el correspondiente vector. En este caso, para que sirva de ejemplo, estaria definida como:

0 -z Yyg
¢ =| zg 0 —xg
—YVe X 0

Los términos de Coriolis y las fuerzas centrifugas se concentran en el término inercial:

—Mmwy Vo + mwy i @,

T =
“l-mrwivy,— o*Jw,

El origen de este término y el de la estructura de la matriz M se puede encontrar en la literatura naval,
por ejemplo [18], donde es el desarrollo de las ecuaciones del movimiento suele hacerse en el centro
de flotacién.

Los términos debidos a la gravedad se recogen asi:

_[ Fe
fe = [ré FG]

(6)

(7)

(8)

(9)

(10)

(11)
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Siendo el vector F; igual a:

—gm sinf
Fo=mM,_y, g=|9mcosf sing
g m cos ¢ cos O

Donde se puede ver una aplicacién directa de la matriz de transformacién a ejes cuerpo para
transformar el vector gravedad. Por simplicidad, se define de valor constante g = 9,81 m/s y
perpendicular a la superficie terrestre:

0
g=|0
9
El término de control se discutird en 3.6, en la seccion de diseno. Aunque por ahora se incluye en la
parte derecha de las ecuaciones del movimiento como

F
fe = [Mcc]

Donde F¢ es el vector de fuerzas debidas al control y M el vector con los momentos creados por estas
fuerzas.

Aungue la mayoria de los datos numéricos de este apartado dependen del disefio mecdnico de la
propulsiéon y la configuracion final, estas expresiones pueden simplificarse de acuerdo a la hipétesis 5.
De este modo, la matriz de inercia J y el vector rg quedarian asi:

IXX 0 Ixz Xg
] = 0 Iyy 0 ; Ig = 0 ;
Ly 0 I, ZG

Al final de este capitulo se recogeran todas las ecuaciones expandidas.

2.6 Aerostatica

En la interaccion entre el aire y el globo existen dos componentes bien diferenciadas. La primera de
ellas es la aerostatica.

La aerostatica, como define la Real Academia de la Ingenieria, es la “Ciencia que trata del equilibrio del
aire u otros gases y de los cuerpos solidos inmersos en ellos bajo la influencia Unica de las fuerzas
gravitatorias naturales.” [19]

En el caso de los dirigibles, estos basan la generacién de la sustentacién necesaria para mantenerse en
vuelo en el empleo de gases mas ligeros que el aire atmosférico, principalmente. Actualmente prima
el uso del Helio por motivos seguridad. Matematicamente este término se introduce como:

10

(12)

(13)

(14)

(15)
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Fp
T8 = [r])S( FB]

La fuerza flotante, o buoyant force en inglés, tiene la siguiente expresion:

0 pgVol sing
Fp = M,y Lg = M0<_HL< 0 ) =|—pgVol cos@ sing
—p g Vol —p g Vol cos¢pcos8

Donde p es la densidad del aire y Vol el volumen del globo. En la seccion de disefio se comentara la
carga disponible, ya que es el mayor factor limitante. Por ahora solo indicar que se asumird que el
dirigible tiene flotabilidad neutra, por lo que:

Al haber tomado el centro de flotacién como origen del sistema de ejes, la fuerza de sustentacién
aerostatica no produce momentos.

2.7 Aerodinamica

A continuacidn se van a detallar las interacciones mas relevantes entre el dirigible y el aire circundante
y los movimientos relativos entre ellos. La mayoria de estos efectos, a diferencia de los aviones, atafien
al globo y no a las posibles superficies planas de sustentacidn. Independientemente de este hecho, la
interaccion entre las superficies de cola y el globo es importante. Pero en este proyecto no se
modelaran al haber prescindido de ellas, como se comentara en la seccién 3.5.

2.7.1 Masa aparente y momento de Munk

El efecto de masa aparente, afiadida o ficticia es un efecto que afecta a todos los cuerpos que
experimentan una aceleracién por el simple hecho de estar inmersos en un fluido [5]. La cuestién es
que el efecto comienza a ser relevante en el momento en el que la masa del objeto es similar a la del
fluido circundante desplazado (como es el caso de los dirigibles y globos).

Estas fuerzas son el producto de la variacion de energia cinética transmitida al fluido. Es decir, cuando
el vehiculo acelera debe también acelerar el fluido que lo rodea. Por ello, se comporta como si tuviera
mas masa de la que realmente tiene (de ahi el nombre del efecto) [20].

Relativo a éste existen bastantes trabajos que recogen las ecuaciones aplicadas directamente a
dirigibles aproximados como esferoides prolatos [5]. Aunque lo habitual en esta clase de trabajos es
presentar los resultados mas significativos —véase en [9] y [4]—, en el transcurso del trabajo no fue
posible reproducir los resultados de [10] y [11] (base del resto de trabajos). Finalmente, recurriendo a
la fuente principal [21] de dichos trabajos, se obtuvieron los resultados esperados.

Se define ahora la matriz de masa aparente:

11

(16)

(17)

(18)
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MA:

Mqq M12] (19)

M3, Mo,

Esta matriz, M4, estd compuesta por cuatro submatrices cuyos elementos serdn discutidos a lo largo
de esta seccién. Se sumara directamente a la matriz de masas M en el lado izquierdo de las ecuaciones
del movimiento y en el lado derecho se incluiran los efectos con el siguiente vector:

T, = — [ wy (M11v9 + M1z @,) )] (20)

Vo(My11 Vo + Mq; w,) + @f (M2 Vo + M3p @

El cual estd relacionado con el acoplamiento de las velocidades lineales y angulares y que es
practicamente igual que T; pero incluyendo un término, —vy (M41 V,), conocido como el momento
de Munk [22]. Este momento aparece cuando el globo se inclina y tiende a desestabilizarlo en Ia
guifiada y el cabeceo. El motivo del aumento del momento se debe a la localizacién asimétrica de los
puntos de estancamiento frontal (punto de maxima presion) y trasero (punto de menor presién).

Se procede ahora a estimar ahora el valor de este efecto. En el caso de los dirigibles tiene dos
contribuciones: el globo y las superficies de cola. En [23] se encuentra un método para el cdlculo para
dichas superficies pero, como se ha comentado, al haber prescindido de ellas sélo se estimara el efecto
sobre el globo. Por esto las matrices M1, y M54 son nulas.

Los cdlculos para estimar el efecto sobre el globo se basan en la aplicacion de la teoria potencial y las
derivadas obtenidas son funcidn directa de la forma y tamanio del elipsoide y la densidad del fluido, p.
La gran simetria del elipsoide de revolucion reduce el nimero de derivadas o términos de masa
aparente dejando las submatrices M,y M,, con la siguiente estructura:

0 0
M; 0 (21)
0 N;

M11= 0 YU 0 5 M22=

X, 0 0 Ky
0
0 0 Z, 0

T

Su simplicidad es uno de los motivos para la eleccidn de los ejes cuerpo en el centro de flotacién.
Ademas, si las dimensiones b y ¢ del esferoide (semi-ejes menores) son iguales, como en el caso de
este proyecto, las derivadas Y, y Zy, son iguales y My N; también. Por lo que el calculo queda
reducido a 3 constantes, ya que K se puede considerar 0 [20]. Las expresiones de estas son:

X’Ll = k1 m, (22)
Y,'] = ZV'V = k2 m’ (23)

Mq :N.,::k:; I’ (24)

Conm’yI' lamasay lainercia del aire desplazado por el globo, respectivamente:

12
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4
m = §npab2 (25)
4
I' = —mpab?(a? + b?) (26)
15
Es importante seialar que el hecho de que exista una relacién con la masa de aire desplazada por el
globo esto no significa que se pueda asumir que este efecto esté relacionado con un volumen limitado
del campo fluido o que una cantidad limitada de fluido se desplace con el dirigible [20].
Volviendo a las constantes k, estas son también funciones de la geometria y tienen las siguientes
expresiones:
ey = = 27
B1
ky = ; (28)
2—p4
—(b?-a*)?*(PB; —«
(6% — a®)* (B — ) 29)

= @2 b —a®) T b2+ D) Br — )

Donde a,y B; son dos integrales puramente numéricas:

°° da
— ab
e fo (a2 + DJ(a? + (b2 + A)(cZ + ) (30)

°° da
— ab
1 = abe fo (b2 + D)J(a? + A)(b2 + (2 + A) 51)

Si se Introducen los datos geométricos del globo del proyecto se obtiene:

k, = 0,178; k, = 0,738; k5 = 0,311

Y asumiendo que la densidad del aire es la 1,223 kg/m3, como marca la atmdsfera ISA al nivel del mar,
las matrices M,y M5, quedarian asi:

0,108 0 0 0 o0 0
My,=| 0 0451 o0 ]; M22=[0 00327 0 ]
0 0 0451 0 0 00327

13
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2.7.2 Efectos viscosos en movimientos transversales

Para el modelado de los efectos viscosos se han revisado varias propuestas y tras realizar algunas
simulaciones se ha decidido emplear un modelo semi-empirico propuesto por Hopkins [24]
ligeramente modificado por L. Yu y M. Nahon [9] en su trabajo. Otro modelo estudiado puede
encontrarse en el proyecto de P. Peddiraju et al [12] donde se desarrolla un método desarrollado por
L. Jorgensen [25], también semi-empirico.

El método de Hopkins original modela el comportamiento de las fuerzas y momentos sobre el cuerpo
distinguiendo dos contribuciones. El primer término proviene de la teoria potencial y el segundo de la
contribucion viscosa del fluido. En el trabajo de Y. Li introducen este mismo método pero con ciertos
cambios. El primer término se emplea para retirar eficazmente la contribucién potencial en el tramo
donde predominan los efectos viscosos y el segundo término estima y agrega dichos efectos al modelo

Hay que sefalar que en el trabajo de Hopkins se emplean cuerpos de revolucidén bastante mds esbeltos
que el globo del que se dispone. Este tiene un ratio de esbeltez, FR = a/b, de 2,27 y en dicho estudio
el cuerpo con menor ratio es de 4.

Dicho esto, la fuerza debida a efectos viscosos tiene la siguiente expresion:

L ds L
F,=—q sin2y- (k, _kl)f —de + qn Cygysin? y-f 2Rde (32)
gy dS gy
Donde q es la presion dindmica (no confundir con la velocidad angular):
1
q=5p V2 (33)

Con V el médulo de la velocidad, V = |vy| = Vu? + v? + w2,

k, y kq son los coeficientes de masa aparente transversal y longitudinal respectivamente que han sido
calculados en del aparatado anterior.

Cqn es el coeficiente de resistencia aerodinamica para un cilindro infinito situado normal al flujo y cuyo
valor se puede encontrar en la literatura aerondutica en funcién del Reynolds. Para este proyecto se
estimaen Cy, = 1,2.

1 es un factor de correccién debido a que el cuerpo es finito. Se calcula con la relacién de finura o
esbeltez del cuerpo empleando un grafico proporcionado en [24] obteniéndose un valor de n = 0,57.

Sy R son las expresiones del drea de la seccion transversal y su radio a lo largo del eje x. Las
expresiones empleadas estan derivadas de la formula cartesiana de la elipse con el origen desplazado
una distancia a en el eje de abcisas. € es la coordenada de la posicién longitudinal desde la “nariz” del
globo:
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(34)

— 1)2
S=nR2=nb2<1—@> (35)
a

El limite de integracion &, marca el punto en el cual el flujo deja de poder ser considerado potencial
porque los efectos viscosos comienzan a ser no despreciables. Dicho punto estd determinado
empiricamente en [24] y se obtiene con la siguiente expresion:

ey = 0,378 L+ 0,527 & (36)

Siendo L la longitud total del globo, y &; la posicidon donde dS/de tiene su maximo valor negativo, que
en el caso del elipsoide coincide con el extremo final, &; = 2 a, con lo que se obtiene que ¢, = 1,54
m.

y es el angulo que forma el vector velocidad respecto del eje central en ¢,, :

y =tan™! (— v + Wv2>

Uy

(37)
Las componentes de la velocidad en dicho punto serian:

vy = [y, vy, Wy ]T = vg + @, X1, (38)

Siendo el vector de posicidnigualar, = [(en, — &) 0 0]T.

La contribucién de esta fuerza se puede anadir con el siguiente vector en el lado derecho de las
ecuaciones:

(39)

0 -1, -w, 1T
F = F ) )
Y V[ JvZ +w? Jﬁ+M]

Por otra parte, el momento correspondiente se calcula mediante:

LdS L
My, = —qsin 2y (k, — kl)f E(sm —&)de+ qnCy, sinzyf 2 R(g,, —€)de (40)
&y &

v

Donde ¢, es la posicidn del origen del sistema de ejes cuerpo respecto de la nariz, &, = a.

El vector del momento seria:

Wy —Uy T

Dz w v w?

M, = M, [0 (41)
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Tras integrar y aplicar todos los datos numéricos se obtiene:
Fy = —Ctep,; q sin2y + Cteg, q sin®y = 0,0849 q sin2y + 0,033 q sin®y

My, = —Ctey, 1 q sin2y + Ctey,, q sin®y = —0,0656 q sin2y — 0,0249 q sin®y

Los valores obtenidos son muy pequefios pero parecen razonables a tenor de que el globo lo es. Llama
también la atencidn los signos que se obtienen porque el término que corrige la contribucién potencial
(el primero) deberia tener signo contrario (se resta), tanto en la fuerza como el momento, y en cambio
tiene el mismo signo que la contribucidn viscosa. En otro trabajo consultado los resultados también
tienen estos mismos signos [4] y, por ejemplo, en el proyecto de P. Peddiraju et al eliminan ese primer
término, aunque no queda clara la razén.

Estas discrepancias entre proyectos y métodos tampoco son de una gran importancia porque, como
suele sefalarse, todos estos datos deben ser corregidos con diferentes pruebas de vuelo, aunque
sirven como primera aproximacion.

2.7.3 Resistencia axial

La contribucidn a la resistencia aerodindmica se puede modelar de forma clasica:

T
Faxia = [_q Cao Sref cos?a, 0, 0]

Donde Cy es el coeficiente de resistencia, Sy es la superficie de referenciay a es el angulo que forma
el vector velocidad con el eje longitudinal en el punto origen, similar a la férmula (37) (se estima que
el centro aerodindmico queda cerca del C.B.).

Para el valor del coeficiente Cy4q el libro de fundamentos de disefio [5] sugiere como primera
estimacion el trabajo de Hoerner [26]. En éste se recoge una expresidn empirica para tubos con perfiles
elipticos en funcidn del FR con el que se obtiene un Cy igual a 0.534 en referencia al area frontal
maxima. Y, aunque este mismo autor sefale que los resultados obtenidos en modelos 3D son similares
al perfil en 2D, al aplicar otra estimacién para cuerpos de revolucion poco esbeltos y un Re subcritico
(< 1-10°) el dato obtenido para el C;, es practicamente la mitad. En otras fuentes consultadas online,
[27] y [28], se puede encontrar una aproximacion al valor del €4, para un elipsoide de revolucién de
FR igual a 2 y un Re entorno 10° igual a 0,3.

A falta de pruebas de vuelo pertinentes, se toma un Cy igual a 0,45 para no subestimar el valor e
incluir las aportaciones de la cabina y la propulsién. Como se ha comentado, estas medidas estan
referenciadas al drea frontal maxima, b?. Si se emplea la superficie de referencia de los dirigibles [5],
Srer = Vol?/3, el valor final de Cy es 0,316.

2.8 Derivadas de los dngulos de Euler en funcién de las velocidades angulares

Una vez se tiene las seis ecuaciones; 3 fuerzas y 3 momentos, es necesario establecer la relacién entre
velocidades angulares y las derivadas de los angulos de Euler. Como el desarrollo se puede encontrar
en cualquier libro de Mecanica simplemente se exponen las ecuaciones:
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0= g, cosp—7, sing (45)
¢ =p, + (1, cosp tan 6 + q, sin ) tan 8 (46)
J = sech (1, cos  + q, sin ) (47)
2.9 Ecuaciones cinematicas
Para terminar, también se incluyen aqui las ecuaciones cinemdticas necesarias para integrar
posteriormente la posicién. Para ello simplemente es necesario emplear la transformacién inversa de
ejes cuerpo a ejes horizonte local con la inversa de la matriz M,y
[x ¥ 2]"= Mocp) HUo Vo WolT (48)
2.10 Resumeny reordenacion
Expuestas todas las contribuciones y el resto de las ecuaciones el conjunto quedaria, de forma
matricial, de la siguiente forma:
M+M)V =1, +T5+Tc+Tp + Ty + Ty + Taxial (49)
La suma de las matrices M y M, tendria la siguiente apariencia:
m + Xy, 0 0 0 mzg 0
0 m+Y, 0 —m Zg 0 mXxg
0 0 m+ Zy, 0 —m Xg 0
0 -mz 0 Iy 0 I, (50)
mz; 0 -m Xxg 0 lyy + N;: 0
0 mxg 0 IZX 0 IZZ + Mq_

Para tener una idea mas clara se han adjuntado al final las ecuaciones del modelo matematico
completo (49) con todos los vectores expandidos. Se sefalaran las contribuciones para facilitar la
identificacién y para no resultar muy engorroso no se introduciran las expresiones de g (33), ¥ (37), vy
(38), ni . En la Tabla 3 se recogen todas las constantes estimadas del globo.

El modelo se completara al final del apartado de disefio con los términos de control y los datos de masa
e inercias en los puntos 3.5y 3.6.
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7, k, 0,178 X, 0,108 kg
ks, 0,738 Y, Z;,  0,451kg
ks 0,311 K 0

Mq, Nru 0,0327 kg m2

Ty & 1,54 m Ctep,;  -0,0849 m?
& 1,7m Ctep, 0,033m’
e,  085m Ctey,;  0,0656 m’
Con 12 Ctey,, -0,0249 m’
n 0,57
Tarial Cso 0,316 Syef 0,629 m?

Tabla 3 Constantes y pardmetros derivados de la geometria del globo
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2.10.1 Ecuaciones generales

Modelo matematico del dirigible

M+ My) v T; T T
(m + Xu) uo +m Zg QO = _m(qawa - Tovo) + m(quG + Tosz —DPoTo ZG) —gm sin @ +FCX
(m+Yy) v, —mzgp, + m x¢7, = —m(1Uy — PoW,) + M Qo (—PoXc — ToZg) +g mcos 0 sin ¢ +Fcy
(m + Zy;) w, — m x4, = —M(PoVo — qolho) + M(—PoToXc + PiZc + q52c) +g mcos ¢ cos 6 +F,
Iix Po + Ixz To — M 257, = —IxzP0q0 + Iyyqo‘r'o = lp2qoTo — M 26 (—ToUy + PoW,) —g mzg cos 6 sin ¢ +MCx
(Iyy + Mq) Go + M 2Zglo — M XGW, = Pollxx — Ixz) = To(xz — Iz2) — m(qouoXG + qoWoZg + Vo (—DoXg — roZG)) —g m(xg cos ¢ cos 6 + z; sinF) +Mcy
(Izz + Nf) To + Ixz Do + M X7, = +lxx Poqo — Iyypoqa + Lz qoTo — M(TUoXg — DoWoX6) +g m xg cos 0 sin ¢ +MCZ
Tp T4 Ty + Taxial
+pg Volsin 6 +7,0, Yy — GoWoZy, —q Cqo Syep cOS*a
Vol cos 8 sin ¢ Xy, + PoWoZ, +< in2y - (k k)deSd+ C,p, sin? fLZRd) i
—pg Vol cos 6 sin —ToUe Xy + DoWoZy; —qsinzy - -(K; —k; —-agr+ qnlgpysSin” y- €|l —/——0—7=
o“%ou o"Wocw e de n e m
Vol cos ¢ cos 6 +qouX Y, +( in2y - (k k)deSd+ C. sin? fLZRd) W
—pg Vol cos ¢ cos QoUoXy — DoVo Y —qsin2y-(k;—k) | —de+ qnCysin? y- £ —nr—=
oUody oVo Iy . de n . \/m
- + qoto(—My + Ni) + vow, (Vs — Zy) -
+ Doty My + Xy+Z +( —gsin2y (k k)deS de+ qnC 'ZJ’LZR d il
- PoTo My + uowo (—Xy W) qsin 2y (k; 1 . ds (em —€)de+ qnCaysin®y . (em — &) de \/m
—vy

—Po4o Ni’ + uovo(Xu - Yii)

LdS L
+ (—q sin 2y (k, — kl)f E(sm —&)de+ qnCyy sinzyj 2R(&y — €) d£>
v

&y

(2 2
vy +wy
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3. Disefio mecdanico del sistema propulsivo

En esta seccidn se va a mostrar el trabajo de disefio llevado a cabo. En primer lugar, se valorardn las
limitaciones del proyecto. A continuacién, se describiran las distintas opciones que se han barajado
respecto a la configuracion del dirigible viendo los aspectos positivos y negativos de cada una. Tras
estas valoraciones, se detallard la propuesta escogida y se completard el modelo matematico
conforme a dicho disefio para proceder a las simulaciones.

3.1 Limitaciones y condicionantes del proyecto

En el proceso de disefio y fabricacién de un dirigible, uno de los puntos cruciales, tras el primer
dimensionamiento inicial y sus estimaciones, es el disefio del globo y su fabricacion. Como la mayoria
de los disefios presenta un fuerte compromiso entre aerodindmica, estructura, carga disponible,
maniobrabilidad, etc [5].

Pero como ya se adelantaba en el apartado 1.1, ya se dispone de un globo, proveniente del proyecto
anterior. Sus caracteristicas, recogidas en las Tabla 1 y Tabla 2, son la base del proyecto y también el
origen de las limitaciones del diseino:

La estimacion de carga disponible parte de la aplicacion del Principio de Arquimedes:

Sustentacion, Lg Ls =p g Vol 611,5 g
Helio 90% Helio 100%
Masa Helio mHe 141,4 89
Masa Globo mGl 291
Carga disponible L; - (mHe+mGl) 179,1 231,5

Tabla 4 Cdlculo de la carga disponible

Tomando la densidad del aire a la altura del mar que marca la atmdsfera ISA, 1,223 kg/m3, y 9,8 m/s?
para la aceleracién de la gravedad y el volumen de 500 litros, 0,5 m3, el globo experimenta un empuje
de 6 N. Si lo convertimos a gramos se tienen 612 g.

El Helio puro tiene una densidad 0,179 kg/m3. En el mercado se pueden encontrar diferentes calidades
segun el grado de pureza. El Helio mas barato ronda el 90% mezclado con otros gases. Para tener una
aproximacioén conservadora, si se mezcla con un 10% de aire la densidad del Helio se eleva a 0,282
kg/m3. Para conocer la carga disponible solo falta multiplicar las densidades por el volumen del globo
y restar al empuje este dato y el peso del propio globo. En la Tabla 4 se recoge el célculo.

Estos datos de carga disponible son una referencia importante tanto si se quiere mantener un disefio
con flotabilidad neutra o se decide como base un disefio hibrido.

Los datos numéricos de las matrices de inercia y otros puntos de interés han sido obtenidos del modelo
en 3D creado en CATIA que reproduce bastante fielmente el globo disponible. De este modelo 3D es
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importante sefialar que el globo se ha aproximado a un esferoide prolato. Esta simplificacidon se ha
considerado mas que suficiente porque se ajusta bien a la forma original.

El globo tiene asociada una resistencia aerodindamica, estimada en 2.7.2 y 2.7.3, que debe ser vencida
por la propulsidn.

Se va a calcular aqui las necesidades propulsivas derivadas de esta resistencia para tener una
referencia sobre la cual escoger los motores. Los valores de la Tabla 5 se han obtenido en base al dato
estimado del coeficiente de resistencia axial y la férmula (44).

Velocidad de vuelo (m/s) 0,5 1 1,5 2 2,5 3
Resistencia (N) 0,030 0,121 0,273 0,485 0,758 1,092
Resistencia (g) 3,096 12,382 27,860 49,528 77,388 111,439

Tabla 5 Resistencia aerodindmica frente a la velocidad de vuelo horizontal

El motivo por el cual se ha introducido una fila con los valores en gramos? se debe a una costumbre en
el mundo del aeromodelismo por proporcionar el valor del empuje en estas unidades.

También se puede realizar este mismo calculo para el caso de vuelo vertical aplicando la ecuacion (42).
Pero se obtienen valores pequefios; casi la mitad, como se recoge en la Tabla 6, lo cual parece un poco
contradictorio®. Asi que en vista de que el vuelo horizontal es mas restrictivo y que serd el modo normal
de vuelo se prefieren los datos anteriores.

Ascenso Vertical 0,5 1 1,5 2 2,5 3
Resistencia (N) | 0,018 0,072 0,162 0,288 0,451 0,649
Resistencia (g) 1,839 7,357 16,553 29,427 45,979 66,210

Tabla 6 Resistencia aerodindmica en ascenso vertical

La velocidad habitual de vuelo estara en torno a 1 m/s. Pero a la hora de elegir motores se fijard como
meta que el conjunto sea capaz de proporcionar esos 111 gramos de propulsidon por cuestiones de
maniobrabilidad. Es decir, por si la resultante de resistencia aerodindmica resultara ser superior o, por
ejemplo, las especificaciones de control como el tiempo de establecimiento fueran grandes.

También podria resultar que, dependiendo del disefio o la carga, la propulsidon deba cargar con parte
del peso. En este caso los motores elegidos deberian ser capaces de hacer frente a las dos cargas.

3.2 Soluciones alternativas

A continuacién, se van a describir las 3 propuestas consideradas a lo largo del proceso de disefio y se
discutiran las ventajas e inconvenientes al respecto.

2 Conceptualmente similar a los kilopondios.
3 Como ya se ha mencionado estos datos hay que ajustarlos mediante pruebas de vuelo.
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3.2.1 Configuracién 1

La primera opcién barajada fue extraida de las conclusiones del TFG anterior de D. Orent: construir un
hibrido entre dirigible y cuadricdptero, concepto conocido como Blimpcopter. Para hacerse una mejor
idea, en la Figura 7 se muestra un modelo en 3D de este concepto.

Esta tipologia no es nueva. El concepto aparecid por primera vez con el accidentado PA-97 Helistat
[29]. Y mas recientemente se ha vuelto a escoger para el proyecto SkyHook de Boeing, que
actualmente se encuentra a la espera de financiacion para completar el desarrollo.

Figura 7 Vistas del render en Catia para la propuesta de disefio 1, hibrido blimcopter

El disefio consistiria en unir una base de fibra de carbono de cuadricéptero con cuatro brazos con
motores a los extremos para combinar sus caracteristicas. El disefio, a priori, se beneficiaria de la
sustentacion proporcionada por el globo. Esto permitiria reducir el tamafio del conjunto propulsivo
con lo que se dispondria de mayor capacidad de carga y mayor autonomia y, ademas, en caso de fallo
el conjunto podria regresar a tierra con relativa suavidad.

Las razones que llevaron a descartarlo fueron, principalmente, la necesidad de unos brazos muy largos
y, por tanto, pesados para que los motores pudieran operar sin interferencia con el globo y las dudas
existentes sobre la maniobrabilidad del conjunto.
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Sobre el ultimo punto se pensd que se podrian solucionar mediante un mecanismo con dos pares de
rotacion que permitiera la inclinacidn de todo el conjunto de la base respecto del globo para facilitar
los movimientos de avance. Pero aun quedaria por resolver si la inercia de los motores seria suficiente
para girar (al estilo cuadricéptero).

Una posibilidad seria incluir pequefios motores horizontales para ayudar a este cometido, como en la
Figura 8. Pero este concepto estd mas bien ligado al transporte de cargas muy pesadas y es por ello
gue a esta escala no tenga mucho sentido.

Figura 8 Concepto hibrido para transporte de grandes cargas [30]

3.2.2 Configuracién 2

Dados los inconvenientes encontrados en el disefio anterior, se pensd en una propuesta inspirada en
el dirigible ALTAV de Quansar (ver Figura 3). Este concepto, esbozado en la Figura 9, resuelve dichos
problemas montando 4 motores en brazos independientes sobre el dirigible. Cada brazo podria girar
sobre su eje gracias a la accidon de un servomotor situado en la base. Dicha base estaria asegurada por
varios tirantes para dar estabilidad al conjunto. En la géndola inferior se cargaria el resto de la
electrénica necesaria y las cdmaras o sensores segun el caso.

El conjunto superaria la carga disponible por flotacion pero también se dispondria de mayor potencia
para permitir vuelos en el exterior.

El principal motivo por el cual se ha descartado esta configuracion es la gran complejidad del disefio
de los brazos y su base de montaje sobre una superficie muy deformable como es la del globo. Cada
brazo deberia integrar en su estructura el motor, su controladora electrdnica, un servo para modificar
la inclinacién y su propia bateria. Ademas de la necesidad de un presupuesto serio para llevar a cabo
el disefio, se considera que excede la extensidon de este TFG. Pero queda como propuesta para un
futuro proyecto.

En la Figura 10 se muestra una vista en detalle del prototipo realizado sobre este brazo empleando
para ilustrar el concepto.
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Figura 9 Modelado 3D de la propuesta de disefio 2

Figura 10 Vistas en detalle de un render de un concepto para el brazo propulsivo
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3.2.3 Configuracién 3

Por ultimo, el disefio mds conservador. Esta propuesta, ver Figura 11, apuesta por una configuracidn
similar a la actual llevando a cabo remodelacién de la parte electronica para permitir el vuelo
auténomo. La principal diferencia estaria en la eliminacidn de las superficies de cola®.

Las ventajas de esta propuesta radican en la simplicidad del modelo: los motores se montan sobre una
barra horizontal y ésta atraviesa la gdndola, donde se alojan el resto de componentes electrdnicos, un
servomotor controla el angulo de los motores respecto del horizonte para poder modificar la altura.

Figura 11 Vistas del modelado 3D de la propuesta de disefio 3

Las pocas piezas necesarias para llevar a cabo este disefio, junto al hecho de reutilizar componentes
ya existentes, convierten a esta propuesta en la mas factible. Ademas, su sencillez es una solucién de
bajo coste que servird para ajustar y validar el modelo matematico mediante pruebas de vuelo. Con
los resultados en mano, si la plataforma despierta el suficiente interés, pondran plantearse proyectos
futuros que traten de aplicar la propuesta de disefio anterior, por ejemplo, o continuar sobre esta
misma base desarrollando experimentos.

Los detalles del disefio se comentaran a continuacion.

4 Esta decision se explicara en el punto 3.5.
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33 Equipos y piezas de la configuracion elegida

El principal reto de la configuracion elegida es lograr un disefio funcional con el minimo peso posible
para dotarle de la suficiente capacidad de carga para montar otros sensores a testear o pequenas
camaras con las que dotar al proyecto de capacidad de reconocimiento de imagen. Esto es, no superar
los 180 gramos de carga disponibles. En los siguientes apartados se describiran detalladamente las
piezas

3.3.1 Motores

Después de estudiar las diferentes opciones que se pueden encontrar en el mercado, se optd por un
motor RotorX Racing RX1105, Figura 12, ya que satisfacia todas las condiciones mencionadas
anteriormente en el apartado 3.1.

Figura 12 Motor RX1105

Este motor es un motor brushless outrunner. Es decir, que no emplea escobillas para realizar el cambio
de polaridad (necesitando de un ESC para el control del mismo) y en los cuales la carcasa externa es la
que gira con el eje. Este tipo de motores producen mas par que su contraparte, los motores inrunners,
permitiendo con un menor tamano montar hélices mayores.

En la Tabla 7 se recogen las especificaciones de este modelo. Y en la Tabla 8 una prueba de empuje
llevada a cabo con el motor por un proveedor. Los resultados de dicha prueba concuerdan con otros
realizados por otros usuarios.

KV 4000

Rango LiPo 2-4S (3,7-14,8 V)

Hélices recomendadas | 3020 y 3025

Peso 5,1 g (incluyendo cables y tornillos)
Diametro eje 1,5 mm

Longitud eje 4 mm

Dimensiones carcasa |14 x 12,5 mm (ancho x alto)
Tabla 7 Especificaciones del motor RX1105
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Celdas LiPo Acelerador Empuje (g) Empuje (N) Intensidad (A) Hélice
3S 50% 52 0,510 1,3 RX3020
3S 100% 130 1,274 3,7 RX3020
45 50% 100 0,980 2,5 RX3020
45 100% 178 1,744 4,8 RX3020

Tabla 8 Pruebas de Empuje con el motor [30]

Como se puede ver, con una bateria LiPo® con 3 celdas (35/11,1 V) y un solo motor montando una
hélice 3020, se podria cubrir las necesidades establecidas en el punto 3.1. Ademas, el conjunto hélice-
motor es muy liviano: 6 g (incluyendo los cables y los tornillos en el montaje).

3.3.2 Hélices

Para la hélice se ha optado por uno de los modelos recomendados por el fabricante, la RX3020, Figura
13. La hélice tiene un montaje estilo T, es decir, que se asegura su fijacién mediante dos tornillos a la
carcasa externa del motor.

Figura 13 Hélice antigua (Arriba) y hélices RX2030 (Abajo)

Los nimeros que acompanan a la hélice son una notacién estandar en el mundo del aeromodelismo.
Hacen referencia a sus caracteristicas principales: los dos primeros digitos marcan el didmetro en
pulgadas, 3 inch 6 7,62cm, y los dos segundos hacen mencidn al paso.

El paso de una hélice indica el espacio tedrico e ideal que avanzaria dicha hélice en una revolucién. En
este caso 2 inch, 6 5,08 cm, de avance por vuelta.

En el conjunto propulsivo se emplearan dos: una dextrégira, o CW, en el motor izquierdo y una
levégira, o CWW, en el motor derecho.

333 ESC

Para las ESC se ha elegido un modelo de alta calidad de la marca alemana YGE de 8A. Estas
controladoras de velocidad son muy livianas e incluyendo los cables su peso es de 4,9g. Ademas, el
modelo integra un BEC. Este circuito elimina la necesidad de montar dos baterias en el equipo, una

5> Bateria de polimero de litio.
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para alimentar los motores y otra para otros componentes electrdnicos, lo cual contribuye a la
reduccion de peso del sistema. En la Tabla 9 se recogen algunos datos proporcionados por la empresa:

Rango de Baterias | LiPo 2/3S
Intensidad maxima | 8 A
BEC |5V, 2A
Limite de velocidad | 240.000 rpm
Dimensiones | 25 x 17 x4 mm

Peso (sin/con cables) | 2,2 /4,9 g

Tabla 9 Especificaciones técnicas de la ESC

Estas ESC cuentan también con circuito de proteccién ante bajo voltaje y alarmas sonoras de alta
temperaturay por sobrecarga del motor. Ademas, se trataran de montar fuera de la cabina, en la barra
horizontal, para disipar el calor.

Figura 14 ESC YGE 8S

3.3.4 Bateria

En la eleccién de las baterias se ha elegido una bateria LiPo del fabricante Turnigy modelo nano-tech
850mah 2S 25~40C Lipo. En la Tabla 10 se recogen sus caracteristicas principales.

Capacidad 850 mAh
Construccion 2S1P
Voltaje 7,4V

Peso (con cables) |49 g

Dimensiones 60x31x16 mm

Tabla 10 Especificaciones de la bateria

La principal razén por la que se ha optado por esta bateria y no una con tres celdas, 3S, es el peso. Pero
si fuese necesario se podria sacrificar algo de la carga disponible en favor de ésta.
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3.3.5 Controladoray estacién en tierra

Se empleara la controladora OpenPilot CC3D. Este modelo, disponible en el laboratorio, integra una
IMU y ademds permitira pilotar el dirigible con el ordenador empleando el transceptor OPLINK [31], lo
cual ahorrara el uso de otro sistema para el radio control y, por tanto, también se ahorrara en peso.

La controladora, en la Figura 15 con la estacion en tierra a la derecha, pesa 27 gramos en total,
incluyendo la antena y la carcasa. Es posible que para reducir peso se retire la cubierta exterior.

Figura 15 Controladora con antena (izq.) y estacion en tierra (der.)

3.3.6 GPS

Como parte de la electrénica se incluirda un modulo GPS Ublox Neo-M8N. El papel del GPS en este
proyecto serd el de tener datos de telemetria en la estacidn de tierra. Este mddulo trabaja con las
principales constelaciones de satélites GNSS: GPS, GLONASS, Galileo, BEIDU y sus sistemas de
aumentacién (WAAS, EGNOS, MSAS). Y es capaz de trabajar simultdaneamente con hasta 3 sefiales [32].
Ademas, dispone de un magnetémetro empleado como brujula que permite conocer la orientacién.

El peso con carcasa y cable de este mddulo es de 30 g. La cubierta se retirara para ahorrar peso.

Figura 16 Unidad GPS Ublox M8N
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3.3.7 Piezas reutilizadas

Como se ha mencionado en el punto 3.2.3, se van a reutilizar algunos componentes que venian de
serie con el modelo a radiocontrol.

Esto incluye la cabina, la barra de plastico horizontal y el servomotor encargado de la inclinacion. En la

Tabla 11 se recogen las dimensiones y sus pesos. En la Figura 17 dos vistas con las cotas principales de
la cabina actual.

Cabina Tubo

Dimensiones 165x105x60 mm Longitud 320 mm
Peso 20¢g Didmetro exterior 4 mm
Servomotor Didmetro interior 3mm
Peso 78 Peso 8¢g

Tabla 11 Dimensiones y pesos de la cabina, servo y tubo

198.862

75

Figura 17 Cabina del dirigible, dimensiones principales. Cotas en mm

3.3.8 Anclaje del motor

Para unir el motor a la barra horizontal se ha disefiado una pequena pieza que servira de anclaje. En la
Figura 18 se puede ver un render y varias vistas acotadas de la pieza en cuestion.
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La pieza estd pensada para ser fabricada mediante impresidn 3D y en total no superaria el gramo de
peso®. Con cuatro tornillos M2 se fijaria el motor y con un tornillo M1 de 8mm se ajustaria el apriete
para fijarla a la barra horizontal.

11.36

Figura 18 Vistas del anclaje del motor a la barra. Cotas en mm

34 Ensamblaje del conjunto

En la Figura 19 se ilustra el montaje del sistema propulsivo. El bloque a la derecha de la barra antes de
la carcasa simula el volumen de la ESC y su posible ubicacion. A la izquierda el conjunto del anclaje-
motor-disco de la hélice con los tornillos necesarios para el montaje.

El motivo por el cual la hélice en el disefio 3D tiene esa forma es porque se ha modelado pensando en
un disco actuador que, a la hora de calcular la matriz de inercia, se asemeje a una hélice girando.

Se adjunta, en la Figura 20, un esquema de las conexiones extraido de la wiki de OpenPilot [33],
completado con informacidén de un manual online [34] y adaptado a este proyecto. Sobre este
diagrama simplemente comentar que sélo es necesario un cable positivo desde un ESC a la
controladora.

La géndola se une al globo mediante unas tiras de velcro. En su interior se dispondran el resto de
componentes. El médulo GPS ird montado encima del globo.

6 Asigndndole una densidad promedio, conservadora, de 2 g/cm?3. Puede variar segun el hilo empleado.
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Figura 19 Vista del montaje del sistema propulsivo

35 Pesos y matriz de inercia
Una vez se tienen las piezas y su disposicidn es posible completar el modelo dindmico del proyecto. En

este apartado se va a estimar la masa total del dirigible y su matriz de inercia.

Telemetria
Flexi and Main
extension ports
-S.Bus /12C / UART

-Spektrum Satellite
-NMEA GPS

Integrated
OPLink Radio
o= T ¥ .0

Figura 20 Esquema de conexion completo [33] [34]
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En cuanto a la masa, en la Tabla 12 se recogen todas las piezas, sus pesos y una estimacion de la carga
libre que tendria esta configuracién partiendo de las estimaciones de carga disponible calculadas en la
Tabla 4.

Piezas Cantidad | Peso ud., g Peso, g
Controladora 1 27 27
GPS 1 30 30
Bateria 1 50 50
Cabina 1 20 20
Varilla 1 8 8
Servo 1 7 7
Motores 2 5 10
ESC 2 5 10
Hélices 2 1 2
Anclajes 2 1 2
Total peso, g 166
Helio 90% | Helio 100%
Carga disponible, g 179,1 231,5
Cargallibre, g 13,1 65,5

Tabla 12 Pesos del dirigible

Como se comentd en el punto 2.6, se busca la flotabilidad neutra del conjunto. Por lo tanto, si dicha
carga libre no se emplea serd necesario el uso de algun lastre. La masa final del conjunto serd de 612

g.

Segun los cdlculos mas conservadores, la carga libre es de tan solo de 13 g. Y de 66 g si el helio
empleado es de calidad. Aun asi, es muy probable que eliminando las carcasas de los componentes
electrénicos (controladora y GPS) y ajustando la longitud de los cables, la carga libre final mejore.

A la vista de estos datos se decidid prescindir de las superficies de cola horizontales que venian de
serie con el globo de para ahorrar unos 20g de peso. Estas son simples planos de cartédn pluma sin
superficies de control. Esta decisién debera ser discutida en las pruebas de vuelo que se realicen con
el modelo.

La matriz de inercia, ], se ha obtenido gracias al modelado 3D en Catia. Para calcularla se ha asignado
una densidad ficticia a cada pieza generada en ordenador. Las densidades se han estimado a partir de
los volumenes, proporcionados por el programa, y los datos de masa conocidos. Para modelar la carga
en cabina se sitla un bloque con el peso conjunto de toda la electrénica menos los motores vy las
hélices, situados en su posicion. La matriz resultante, expresada en los ejes cuerpo, queda:
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0,068 0 0,00095
] = 0 0,12 0 kg m?
0,00095 0 0,098

Y la posicidn del centro de gravedad:

0,008
Ig = 0 m
0,119

La posicion ligeramente adelantada del centro de gravedad respecto del centro de flotacion es
intencionada. Asi, el peso del dirigible creard un momento que contrarresta efectivamente el
momento de cabeceo debido a la propulsidon y permitird un vuelo equilibrado con valores de 6
cercanos a cero cuando se vuela entorno al punto de funcionamiento. Este valor en concreto ha sido
determinado a partir de las ecuaciones del modelo matematico para un vuelo horizontal equilibrado,
6 =0,aun1m-s?

En el siguiente grafico se adjunta el valor de la coordenada en x que equilibraria el dirigible en 6 igual
a cero segun la velocidad u.

[=]
[=]

=]
=]
T

[=]
=]

F
=]
T

[=]
=
T

[=]
=]
=]

[=]

=

=
T

Figura 21 Posicion del CDG en funcion de u para que 6 sea cero

En los dirigibles comerciales y de gran tamaifo la posicién del centro de gravedad se modifica
empleando dos o mas ballonets. Estos dispositivos consisten en bolsas de aire situadas
estratégicamente en el interior del globo que se hinchan o deshinchan para controlar la distribucién
de masas y controlar el angulo 8 deseado.

3.6 Términos de control

Los términos de control mediante la propulsidn se introducen en el modelo matematico siguiendo el
esquema de la Figura 22. Los motores eléctricos se regulan con un voltaje o sefial ky. El motor izquierdo
se etiqueta con el subindice 1y el derecho con el 2. Y a cada uno de ellos se le asigna una fuerza F; (k).
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El servo que controla la inclinacién se modela como un angulo sobre la horizontal, §, definido positivo
en contra de 6,. De esta forma el vector F. de los motores quedaria:

(F(k,) + Fa(ky,) ) cos
Fc=Fc, +Fc, = 0 (53)

(Fy(kv,) + Fa(ky,) ) sin 6

Cada motor introducird un momento respecto al origen del sistema de ejes cuerpo. Gracias a la
simetria del conjunto las coordenadas de cada motor seran iguales excepto en el eje Y,, que en el
motor izquierdo serd de signo contrario. Teniendo esto en cuenta, el término del momento quedaria
de la siguiente manera:

|[ Yc (Fz (kvz) - Fl(kvl)) sin & ]I
M¢ = M¢, +M¢, =& Fe +1& Fe, = |(F1(k,,1) + FZ(kvz)) (z¢c cos & — x¢ sin 6) (54)
I

Ye (Fl (ky,) — F, (ka)) cos 8 ]

Recurriendo al modelado 3D en Catia, se obtienen las coordenadas de la posicidn de los dos motores:

xXc -0,01 —0,01
= (yc> = < 0,16 >m; re, = <—0,16>m (55)
zc 0,402 0,402

I'c

N

402.74

(Xp1s¥e1sZpy)

(Xpz; Yrzs Zpz)

Zo

Figura 22 Esquema geométrico de la posicion y dngulo de la propulsion y en el contexto del globo
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4. Disefo e implementacién del control

4.1 Introduccién

Una vez completado el modelo dindmico del dirigible se procede al disefio del control. Primero se
implementardn las ecuaciones y se validard a través de la respuesta a distintas entradas de los
controles. Después, se obtendrd e modelo lineal en espacio de estados y se disefiara un control por
realimentacion de los estados basado en el algoritmo LQR.

Antes de comenzar a detallar la implementacion es necesario comentar que en la mecanica de vuelo
clasica se suele hacer distincién entre los parametros que rigen la dinamica longitudinal y aquellos que
afectan a la dinamica lateral-direccional. La dindmica longitudinal es la que contiene los movimientos
en el plano XoZ y esta constituida por u, w, q y 0. La dindmica lateral-direccional recogeria el resto de
movimientos y estaria definida por v, p, ry ¢.

Cada variable sera un estado del sistema. Estos estados, reordenados de esta manera y recogidos en
un vector, X, serviran, junto al vector de entradas o de control, U, para expresar el modelo linealizado
en espacio de estados.

X=[u, wo, qo 0o Vo Do To ¢0]T
U=[F, F, &]"

El modelo matemdtico desarrollado se puede escribir, despejando la matriz de masas, como un
conjunto de 8 ecuaciones diferenciales de primer orden fuertemente acopladas entre si, F(X,U) =

[fl! f2' ---'fS]T:

X =F(X,U)

Donde se han incluido las ecuaciones de 0 y ¢, (45) y (46) respectivamente.

4.2 Implementacion de las ecuaciones

Las ecuaciones se han implementado en dos programas con la intencién de sacar partido a las ventajas
que ofrecia cada uno. Primero se programaron con Wolfram Mathematica con la idea de desarrollar
las ecuaciones, estudiarlas, realizar simulaciones comparativas y ayudar con el disefio del dirigible
calculando puntos de funcionamiento. Ademas, se obtuvo un modelo linealizado analitico con las
matrices en espacio de estados. Dicho modelo se desechd tras cambios en el modelo matematico, lo
costoso de volver obtenerla y llegar a la conclusidn de su nula utilidad practica. Debido a un problema
con el otro software, al final si se empled Mathematica para calcular estas matrices pero de forma
numérica, como se comentara mas adelante.

Los resultados obtenidos con este programa se trasladaron después a Matlab Simulink para asi poder
aprovecharse de las funciones de Matlab y disefar el control de la aeronave.
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421 Mathematica

La programacion de las ecuacion (58) en Mathematica es bastante sencilla gracias a su flexibilidad para
trabajar de modo simbdlico con las expresiones. El trabajo en este punto consistid, basicamente, en
programar todos los términos de la ecuacién (49), calcular la inversa de matriz de masas (50) para
despejar el sistema, e incluir las ecuaciones (45) y (46).

El cédigo desarrollado se encuentra en el Manual de Programacion del proyecto.

Una vez introducidas todas las contribuciones, se despeja el sistema y se asignan las ecuaciones a cada
estado reordenandolas segln se ha mencionado en la Introduccién:

El modelo se completa con las ecuaciones cinematicas (48) y la del ratio de cambio del angulo de
rumbo, ljJ , (47) haciendo un total de doce.

Introduciendo los datos del proyecto y las condiciones iniciales se podra simular la respuesta del
dirigible ante las entradas de los controles.

4.2.2 Simulink

El modelo en Simulink ha sido programado con la ayuda de Mathematica y el pagquete ToMatlab.m
[35] que permite la conversion de las expresiones en Mathematica a Matlab en forma de cadenas de
caracteres o strings. Para dicho cometido se desarrollé otro cuaderno en Mathematica, el cual se
puede consultar en el Manual de Programacidn del proyecto.

Para la implementacion se ha creado un subsistema en Simulink con las doce ecuaciones. Este bloque
tiene una entrada para el vector de control y cuatro salidas: un vector con los ocho estados, otro con
los estados escogidos para el seguimiento de las referencias, la posicidén en el espacio y un vector con
los dngulos de Euler.

Los strings generados con las ecuaciones son modificados para introducirlas en los bloques Fcn de
Simulink, como se detallara a continuacion.

Para empezar, la entrada de estos bloques Fcn trabaja con un vector u. Este vector tendra quince
elementos: los ocho estados, el rumbo, la posicidn en el espacio y las tres componentes del vector de
control. En la Tabla 13 se adjunta su estructura.

Din. Longitudinal Din. Lateral-Direccional | Rumbo Posicion Entradas control
u(d) | u2) | u@) | u@) | us) | u®d) | u(? | u® u(9) u(10) | u(11) | u(12) | u(13) | u(14) | u(15)
uO WO qO 90 UO pO TO q)O q’JO x’ y, Z’ Fl FZ 6

Tabla 13 Estructura del vector entradas u para el bloque Fcn de Simulink

Las ecuaciones cinematicas se han incluido por comodidad. En el interior del subsistema, mostrado en
la Figura 23, se distinguen, destacados en colores, los 4 bloques del modelo: la dindmica longitudinal,
la dinamica lateral-direccional, el rumbo y las ecuaciones cinemdticas y las entradas del control. Las
expresiones de las velocidades lineales y angulares se han introducido separando sus numeradores y
denominadores. Los distintos numeradores de cada estado se han introducido separando por
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contribuciones al modelo, ver Figura 24, en bloques Subsystem. Y los denominadores, uno para la
dindmica longitudinal y otro para la lateral-direccional, se han implementado como bloques Gain ya
gue son constantes. Finalmente, en el bloque integrador se han especificado las condiciones iniciales
de cada estado.

v ) J& =E
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Figura 23 Interior del subsistema del modelo no lineal

¥

¥ flu)

Inerciales

—

Gravedad

—

Aercesiaticas

f

¥

¥

1) *  flu) d (1)
G I Cr
Propuls ivas

v

| am—— flu)

Masa aparente

.

¥

Momento de Murk

L f)

¥

Resistencia Aerodinamica —

Figura 24 Esquema interno en Simulink del bloque subsystem que contiene el numerador de una de las aceleraciones del
sistema, du.
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4.3 Linealizacion del modelo

4.3.1 Punto de funcionamiento

Una vez se tiene el modelo completo implementado en los dos programas se procede a obtener el
modelo dindmico lineal. El primer paso necesario es calcular e introducir un punto de funcionamiento
en equilibrio. Para que el dirigible lleve un vuelo equilibrado y estacionario el vector de estados debe

T
ser Xeq = [ueq, 0,0,0,0,0,0, 0] , donde u,, es la velocidad de equilibrio, y se debe obtener el vector
de entradas que proporciona dicho equilibrio, Ugq. Ademas, como en el equilibrio los valores son

constantes sus derivadas seran cero.

Para calcular dicho punto y el valor del vector de entradas que proporciona dicho equilibrio se emplea
Mathematica. De estos cdlculos recordar que, primero, se calculé la coordenada x; del centro de
gravedad que proporciona un dngulo 8 igual a cero para una velocidad de vuelo de 1 m-s?, como se
menciond en el apartado de disefio 3.5.

Xeq = [1,0,0,0,0,0,0,0]"

Ueq = [0,061 0,061 0]T

En la Figura 25 se han adjuntado dos graficas con el valor de la propulsién necesaria y del angulo 6 que
se obtendria en un rango de velocidades comprendido entre 0y 3 m-s™.

=}

[=]
T

[=]

[X]

(&)
=R
I
[=

Figura 25 Variacion de la propulsion y 8 en un rango de velocidades

Los valores de la propulsién ya se han mostrado en la Tabla 5. Por otra parte, los grandes valores de
0 se explican porque el centro de gravedad esta muy cerca del centro de flotacidn y la propulsion muy
alejada, como se aprecia en la Figura 22. Ademads, a partir de 20 grados la hipdtesis de dngulos
pequefios, aplicada para resolver el sistema, deja de tener sentido y se pierde precisién por lo que se
obtienen valores mas grandes de lo que realmente sucederia. Pero el resultado es importante porque
para volar equilibradamente § debe adoptar ese valor para contrarrestar la inclinacién y no ascender
o descender, aunque con el punto de equilibrio escogido su valor de referencia sera cero.
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4.3.2 Comportamiento del sistema

Una vez calculado el punto de funcionamiento y los pardmetros del disefio que se han derivado de éste
es posible realizar simulaciones de respuesta del sistema ante entradas. En este caso, partiendo desde
el punto de equilibrio se ha introducido un incremento de 0,01 N en forma de escalén en ambos
motores simultdneamente, en total 0,02 N, en el segundo 10. La respuesta en el plano longitudinal (la

dindmica lateral-direccional permanece en cero) obtenida se muestra en la Figura 26.
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Figura 26 Respuesta de la dindmica longitudinal del dirigible a un escalén de 0,01 N en cada motor simultédneamente

La respuesta del conjunto en esta simulacidon es la esperada. A simple vista se observa un pequefo
incremento en la velocidad u y en 8 y como w y q tienden a cero hasta que el conjunto alcanza un
estado estacionario. En este punto la aeronave estd ascendiendo ligeramente ya que 6 no es cero.

La lentitud en la disipacidn se explica tanto por la ausencia de superficies en cola que amortiglien estos
movimientos como por los pequefios valores de las constantes de efectos viscosos que se traducen en
valores de resistencia aerodindmica transversales muy pequefios en comparacion con la propia
resistencia longitudinal del modelo estimada, como se recoge en la Tabla 6. Estos valores deberan ser

ajustados en las pruebas de vuelo.

En otra prueba realizada se modificaron ligeramente las condiciones iniciales del sistema
introduciendo un valor minimo en las condiciones iniciales de las variables de la dindmica lateral
direccional, igual a 107, y se mantuvo la misma entrada. El resultado se muestra en la Figura 27.
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Figura 27 Respuesta de la dindmica completa del dirigible a un escalén de 0,01 N en cada motor simulténeamente. Cambio
en las condiciones iniciales
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Figura 28 Evolucidn del angulo i en el tiempo

Para describir en mayor detalle el comportamiento es conveniente fijarse en la Figura 28 dénde se ha
incluido la variacion del dngulo Y. Aqui se observa cual es el efecto del momento desestabilizante de
Munk sobre la dindmica del dirigible: la tendencia del globo a desviarse y colocarse transversalmente.

El hecho de que sea tan agresivo también se debe a los dos factores anteriormente mencionados. Por
una parte, la ausencia de planos estabilizadores en cola hace que el centro aerodindmico del dirigible
esté situado por delante del centro de gravedad y por tanto sea direccionalmente inestable y, ademss,

tampoco se tiene su efecto amortiguador por masa aparente. Esto, junto con los pequefios valores de
los términos de disipacidn viscosa, podria explicar esta respuesta.

Al disefiar el control, como se detallara en las proximas secciones, y realizar varias simulaciones en
distintas condiciones, se observd que el efecto era demasiado fuerte como para estar modelando de
forma realista el comportamiento del dirigible. Por esta razén, se decidié no incluir el Momento de

Munk en el modelo desconectdndolo en el modelo implementado en Simulink, ver Figura 24. Pero no
eliminandolo, para poder incluirlo de nuevo facilmente.

4.3.1 Modelo lineal en espacio de estados

Existen disefios de control sobre modelos no lineales, pero son, en general, muy complicados [36]. La
gran mayoria se basan en modelos lineales, linealizados, del modelo original.

El modelo lineal se obtiene escribiendo las ecuaciones como pequefias perturbaciones entorno a un
punto de equilibrio y aproximando los valores cercanos mediante el desarrollo en serie de Taylor

truncado en la primera derivada evaluada sobre dicho punto bajo la hipdtesis de que las variaciones
seran pequefias.

De forma matricial se puede expresar asi:
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AX = F(Xeq + AX,Ugq + AU) = A(Xeq, Ueq) - AX + B(Xeq, Ueq) - AU

X=A-X+B-U

Donde A = JF/0X es la matriz de espacio de estados, el Jacobiano de F respecto de X evaluada en el

punto de equilibrio. Y de manera similar pero con el vector de entradas B = dF/dU:

oh
6X1 Xe

A(Xeq Ueq) = | :
Ofn
09X,

Xeq

Ueq

o, o
6Xn Xeq 6U1 Xe
eq I ( ) I eq
: ; B(Xeq Ueq) = :
Ofn n
0X [ Xeq 0U, [Xeq
Ueq Ueq

6f1

Ueq

)

aU Xeq

Como X define los estados del sistema, las salidas o medidas tomadas del sistema deben ser funcién

de X. De forma general se tiene:

Y=C-X+D-U

Donde C es la matriz de salidas y D es la matriz de transmisién directa, que ha sido incluida por
generalidad pero que, como en la mayoria de sistemas fisicos, es nula. En la Figura 29 se muestra un

esquema del sistema en espacio de estados:

u(t)

X(t)

A

Figura 29 Esquema del sistema lineal en espacio de estados

Y(t)

Como se ha comentado al principio del apartado 4.2, se traté de obtener las matrices del sistema de
forma analitica al estilo de mecanica de vuelo. Pero el resultado obtenido; aunque correcto al

compararlo con las matrices obtenidas de forma numérica con Matlab, era muy farragoso y de poca

utilidad practica. Tras unos cambios en el modelo se deseché volver a calcularla y emplearla. Aun asi,

en el Manual de Programacidn se encuentra el cdédigo en Mathematica para obtenerla, aunque seria

necesario antes realizar simplificaciones en el término de efectos viscosos para que el resultado fuera

satisfactorio.
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Por esto, se decidié emplear el comando linmod(‘sys’) de Matlab. Este comando permite calcular estas

matrices entorno al punto de funcionamiento con gran facilidad y rapidez. Pero debido a algiin motivo

desconocido, la columna del control 6 en la matriz B era nula.

Primero se optd por cambiar el punto de funcionamiento y el disefio, pero el resultado fue siempre el

mismo. Tras comprobar que la matriz B analitica calculada con Mathematica si tenia valores en dicha

columna y que la respuesta del sistema completo y el lineal era la adecuada empleando dicha matriz

se optd por una tercera via: se calcularon con Mathematica las matrices pero de forma numérica y el

resultado se trasladd a Matlab empleando la funcién ToMatlab.m. Las matrices resultado, idénticas a

las anteriores pero con la columna mencionada corregida, son:

A=

-0,354 0,0534 10,0378
0,000756 -0,1
0,161 -0,526

0

o O O o

0

o O O o

0,609
-0,373

1

o O O o

0,474
-0,0219
-4,671
0

o O O o

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0
-0,109 0 -0,577 -0,785
-0,126 0 0,461 -11,383
0,619 0 -0,442 0,487

0 1 0 0

B =
1,19
0,0092
1,96

-0,0075
-0,0253
1,224
0

1,19
0,0092
1,96
0
0,0075
0,0253
-1,224
0

-0,00118
0,114
0,0117
0

o O O O

C = I(8) es una matriz identidad de ocho por ocho. Todos los estados se corresponden a magnitudes

fisicas y reales y se dispondra de sensores que los mediran directamente. D, como ya se ha comentado,

es nula.

4.4

Analisis dinamico

Una vez calculadas las matrices del sistema se puede realizar un estudio detallado de su

comportamiento.

441

Andlisis de estabilidad

Se entiende por estabilidad aquella respuesta del sistema que estd acotada al ser excitado por una

entrada también acotada [37]. Para analizarla es necesario conocer los polos del sistema, es decir,

obtener los valores propios de la matriz A del sistema. Como resultado se obtiene:

—0,0141 £ 3,37 i

—0,199 + 2,224 i

—-0,261+ 0,591
—0,338
—0,0915

Tabla 14 Polos del sistema
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Todos los polos del sistema; tres polos complejos conjugados y dos simples, son negativos y, por tanto,
el sistema es estable. Como se acaba de mencionar, esto es debido a la eliminacién del Momento de
Munk del modelo. Si se incluyese dicho momento, el resultado seria el siguiente, apareciendo un polo
inestable:

—0,0122 £ 3,382
—-0,176 £ 1,894 i
-1,371

0,859
—-0,338
—0,126

Tabla 15 Polos del sistema incluyendo el Momento de Munk

4.4.2 Controlabilidad y observabilidad

Un sistema se dice controlable si la senal de control permite llevar los estados del sistema desde una
posicién inicial al estado final deseado. La controlabilidad del sistema se puede estudiar de dos
maneras: via la forma modal del sistema en espacio de estados o a través de la matriz de
controlabilidad. Por comodidad se elegira esta ultima. Esta matriz se define asi:

C=[B AB A’B - A"1B] (65)

Si la matriz resultante de esta operacion tiene el mismo rango que el numero de variables del estado
del sistema se puede afirmar que el sistema es controlable.

Esto se puede obtener facilmente con Matlab empleando el comando ctrb:

Co = ctrb(A, B);

rank(Co)

De donde se obtiene que el rango es 8 y, por tanto, el sistema es controlable.

La controlabilidad también se puede estudiar por entrada realizando un estudio similar pero con cada
columna de la matriz B:

C; = [B; AB; A’B; - A" 1B;] (66)

Los resultados por entrada han sido los siguientes:
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e Motor izquierdo, F;. Se ha obtenido rango ocho, por lo que se puede afirmar que todos
los estados son controlables, a priori, con esta entrada.

e Motor derecho, F,. Al igual que la anterior entrada, se ha obtenido rango ocho.

e Entrada 3, 4. Se ha obtenido rango cuatro.

También se pueden determinar los indices de controlabilidad de cada entrada. Esto se realiza con la
siguiente matriz:
W=[B, AB, A?B, Am-1p, B, Ar2-1p,

B,, Arm=1B ]

Donde la suma de los indices de controlabilidad, u, s, ..., tnm, debe ser igual al nimero de variables,
n.Y, por tanto, la matriz W sera cuadrada.

Esta matriz debe contener n columnas linealmente independientes. Tras varias pruebas la Unica forma
de lograr una matriz de rango completo fue con estas dos selecciones de indices, ver Tabla 16.

Hi Hi
F, 4 3
F, 3 4
1) 1 1

Tabla 16 Seleccion de indices de controlabilidad del sistema

Estos indices determinan el niUmero de variables que cada entrada va a controlar. El mayor de estos
indices marcard el indice de controlabilidad del sistema, pc, que en los dos casos es 4. Este indice
determina el tiempo minimo en el cual se puede controlar el sistema.

El esfuerzo de control, o controlabilidad relativa, se obtiene como el determinante de la matriz W.
Para esta eleccidn de indices’ el valor obtenido, en global, es -81,104. Si se realiza este mismo estudio
para las dos entradas de los motores se obtiene, en ambos, 58092. Y con delta se obtiene -3,704e-7.

Respecto a la observabilidad se comprueba que el vector de estados se corresponde a magnitudes
fisicas reales, por tanto, es posible reconstruirlo completamente mediante la utilizaciéon de sensores
apropiados. Como consecuencia, no es necesario implementar un observador completo ni parcial.

4.5 Disefio del control

Para dotar al dirigible de la capacidad de navegacién auténoma por los puntos, waypoints, de una ruta
se ha programado en Simulink un control divido en dos etapas. El esquema simplificado de control se
muestra en la Figura 30.

7 Son indices simétricos, la eleccién de unos u otros da el mismo valor para el esfuerzo de control.
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Figura 30 Esquema del control

La primera etapa calcula las referencias que debe seguir el sistema para alcanzar el punto objetivo. La
segunda etapa es el control por realimentacién de los estados, el cual se realizard sobre un sistema
ampliado que incluye el seguimiento de dichas referencias. En esta seccién se explicard en detalle
ambas.

En la Figura 31 se ha incluido el esquema completo en Simulink.

Estados

PesicionActual PosRef u, Psi, Theta

Entradas (F1,F2 delta)
Refs.

-’
. ControlM i
Waypomom B Sm—b.

ControlNavegacian Stop Simulation

LYz

Euler A

i

Dirigible_MonLin

Figura 31 Programa del control en Simulink.

4.5.1 Etapa de navegacién

La primera etapa del sistema de control es un bloque programado en Matlab que se encarga de la
navegacion del sistema. Todo este bloque trabaja con coordenadas cartesianas en el espacio bajo el
supuesto simplificado de tierra plana.

-—bposiciummm PosRef |—#<  [RefPos|

Refs

. ControlNavegacion
Pos.Ruta [— Waypoints Stop STOP

ControlNavegacion Stap Sirmulation

Figura 32 Etapa de Navegacion
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Como se ve en la Figura 32, este bloque programado en Matlab tiene dos entradas y tres salidas. En la
Tabla 17 se recoge su descripcion.

Entradas  Descripcidn Estructura
Vector con la posicion actual del dirigible en el espacio. Calculado en el bloque
PosEsp . [1x3]
del modelo matematico.
Matriz con las m coordenadas de la ruta en el espacio. Cargado desde el
Pos.Ruta [mx3]
workspace.
Salidas Descripcidn Estructura
Vector con las coordenadas del punto de referencia actual. Opcional.
RefPos o S [1x3]
Empleado para visualizacion en los Scopes del programa Simulink.
Vector con las referencias escogidas que debe seguir del sistema: la velocidad
Refs , [1x3]
uylos angulos Yyer y 0,
Sto Esta salida envia una seial al bloque Stop de Simulink cuando se alcanza el [1x1]
X
P ultimo punto de la ruta para terminar la simulacién del sistema

Tabla 17 Descripcion de las entradas y salidas del bloque de navegacion

El control de la navegacidon comienza cargando el primer punto de la ruta y calculando la diferencia
con respecto a la posicidn actual del dirigible, a la que se denominard error en la posicién (68).
Calculado el error de cada coordenada se pueden establecer los dngulos de referencia, azimut y
elevacién, a seguir.

Xe = Xref —x'5 Y = Yref =y X = Vref -y
Yrep = arctan2(x,, ye)

0, = arctan? (—Ze,\/ xz + Yez)

Estos angulos tienen como marco de referencia el fijo-inercial. La funcidn arctan2 calcula el dngulo en
los cuatro cuadrantes del plano cartesiano y tiene un rango comprendido entre [-180°, 180°]. En la
elevacién no es problema porque no se solicitardan nunca grandes angulos. Pero en el caso del angulo
U,r, al volar con rumbos cercanos a 180° es posible que se dé el caso ilustrado en la Figura 33. En este
caso la referencia puede cambiar bruscamente de valores positivos a negativos.
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Figura 33 Una posible situacion del dirigible volando de A a B en rumbo 180°

Para solucionar este problema y evitar solicitar al dirigible que dé una vuelta sobre si mismo se ha
programado un cédigo en Matlab, mostrado en la Figura 34.

Este codigo detecta si se ha producido un salto al comparar con el dato anterior y afiade o resta una
vuelta, segun proceda, modificando el contador de vueltas n. Acto seguido se corrige el angulo de
referencia, se guarda para el siguiente paso, y se asigna a la referencia.

En el caso de 8, se ha incluido una condicién que marca a cero esta referencia cuando el erroren la
altura es, en valor absoluto, de un metro. Esto se ha incluido porque al estar cerca del punto objetivo
la funcién trigonométrica calculaba grandes angulos.

% Yaw Ref
YHN=atan2z (vE, xE) : % Se calcula =1 nuevo Yaw
if ({(YH 4+ (n)*Z2*pi)- ¥YR) < (-350%GZR)
n=n+l;
elseif ((TH 4+ (n)*Z%*pi)- YR) > (3IS50*GZIR)
..-=.,-_ll:
end
YH=YH+n*Z*pi:; % Se
Y. ., % Se para comnparar
YawRef=7L;

Figura 34 Codigo en Matlab para corregir la referencia
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La velocidad de referencia se mantendrd constante en todo momento para exigirle al dirigible que
vuele en el punto de funcionamiento, 1 m-s, a modo de accién integral en la realimentacién de estado.

Este bloque se ha programado para que al situarse a menos de un metro del punto de referencia el
sistema se dirija al siguiente y que detenga la simulacién al alcanzar el ultimo punto.

4.5.2 Control por realimentacidn de los estados

Cuando se trabaja en espacio de estados una de las formas mas simples de control es la realimentacién
de los estados. Este control presenta la siguiente ley [38]:

U=w-K-X

Donde w seria el vector con la referencia de las entradas de control en el punto de funcionamiento y
K la matriz de ganancias para realimentar el sistema

Este control tiene el siguiente esquema, conocido como bucle cerrado:

w U X X Y
., B—»@—»[ »Cc[—»
A

Figura 35 Esquema de un sistema en espacio de estados realimentado

Si se introduce en la ecuacion (62) se tiene:

X=A-X+B-W—-K-X)= (A-B-K)-X+B-w

Planteando ahora el problema de autovalores del sistema realimentado:

A—B-K—2A.-1=0

Se puede observar que el valor de los polos del sistema pueden ser modificados con la matriz K y con
ello cambiar la dindmica del sistema. El problema ahora es el disefio de esta matriz, que ahora se
detallara.

Antes, es necesario modificar el sistema para dotarle de la posibilidad de seguir las referencias: la
velocidad u, y los angulos Y, y 8,,. Esto se logra ampliando el sistema para incorporar la accion integral
sobre los errores para minimizarlos y llevarlos a cero [37]. Entendiendo por error la diferencia entre
los valores de referencia y el valor de dichas variables en un instante dado. El sistema ampliado tiene
la siguiente forma:
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X=A-X+B-U+I-ref

B=12% ol 5+ (5] u+[{] rer

Que, esquematizado, tiene la siguiente forma:

uw, Y, 0 ‘

h

Figura 36 Esquema de la realimentacion de estado con seguimiento de las referencias

Las matrices ampliadas serian:

A=
-0,354 0,0534 0,0378 0,474 0 0 0 0
0,00075  -0,1 0,609 -0,0219 0 0 0 0
0,161 -0,526 -0,373 -4,671 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0 0 0
0 0 0 0 -0,109 0 -0,577  -0,785
0 0 0 0 -0,126 0 0,461 -11,383
0 0 0 0 0,619 0 -0,442 0,487
0 0 0 0 0 1 0 0
-1 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 -1 0
0 0 0 -1 0 0 0 0
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B=
1,19 1,19 -0,00118
0,0092 0,0092 0,114
1,96 196 0,0117
0 0 0
- 0,0075 0
- 0,0253 0
1,224 -1,224 0
0 0 0
0 0 0
0 0 0
0 0 0

4,53 Disefio de la matriz de realimentacién de los estados

Para el disefio de la matriz de realimentacion K se ha empleado la técnica de control éptimo LQR,
linear quadratic regulator. Este algoritmo proporciona automdticamente un resultado para la matriz
de realimentacién tal que minimiza la funcién de coste ] (76). Este indice cuadrético esta sujeto a la
dindmica del modelo.

J= f (X7 Q- X(® + UT® - R- U®) dt
0

Donde Q y R son las matrices de coste de los estados y del control, la primera definida simétrica no
negativa y la otra simétrica definida positiva. Estas matrices ponderan el valor de los estados y las
acciones de control En el caso de Q los valores grandes llevan los estados al equilibrio con mayor
rapidez. Y al contrario con R: unos valores grandes conllevaran acciones de control pequefas ya que
al tratar de minimizar el indice los valores dicho vector debera ser pequefio. Deben ser ajustadas a
mano para lograr la dindmica requerida, para lo cual se han llevado a cabo numerosas simulaciones y
pruebas. Las pruebas principales se detallaran en la seccion 5 de resultados.

Matlab incorpora un comando, Iqr(), que permite disefiar el regulador buscado. Tras las pruebas, las
matrices que ofrecian, en conjunto, una buena respuesta del sistema son las siguientes:

Q=

1000 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 2000 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 2000 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 10 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 30000 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 1000 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 10 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 100 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 500 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 2000 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 2000
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R =
400 0 0
0 400 0
0 0 20

Dando como resultado la siguiente matriz K:

1,300 0,246 1,243 2,270 -3,636 1,429 1,720 -0,259 -0,765 ~-1,581 -0,402
1,300 0,246 1,243 2,270 3,636 -1,429 -1,720 0,259 -0,765 1,581 -0,402
2,716 10,055 -1,276 -3,655 0,000 0,000 0,000 0,000 -1,272 0,000 9,671

4.5.4 Etapa de realimentacion de los estados

Finalmente, la implementacion en Simulink de la segunda etapa de control se muestra en detalle en la
Figura 37.

En el esquema se han incluido tres bloques de saturacidn. Los dos primeros, situados en el bloque gris
antes de la integral del error, limitan los errores del seguimiento tanto de ., como de 6, para no
solicitar un gran esfuerzo al control y conseguir un seguimiento mas suave de las referencias. El tercero
se situa antes de la entrada al modelo matemadtico para simular las limitaciones fisicas de los motores
y acotar su rango de actuacion.

[F10, F20,deltal) [RefContral]

[u¥awTh] *Euladun]

Estados [Estados]

u, Psi, Theta

_/_ oW Eniradas (F1.F2.delis)

XNz

—

Eular &

i

Dingible_MonLin

Figura 37 Etapa de realimentacion de los estados

Es importante sefialar que para llevar a cabo las simulaciones en Simulink es necesario configurar los
parametros del documento para emplear el solver odel5s y bajar la tolerancia relativa a 1e-6.
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455 Visualizacién 3D

Para terminar la implementacién del control se ha incluido en el archivo Simulink un bloque de
comunicacion con el software FlightGear. La conexidn con este simulador de vuelo no es indispensable,
pero facilita la comprensién del comportamiento de la aeronave de una forma visual y mas intuitiva.

Para la visualizacion se ha empleado un modelo CAD de un dirigible comercial que venia de serie con
el simulador, el Zeppelin NT ilustrado en la Figura 40, ya que no fue posible emplear el modelo creado

con Catia.
- i Eu o
Lat, Long, Al
B0 b, h
Altura Referencia Flat Earth to LLA FlightGear Connection
Figura 38 Conexion Simulink con FlightGear
O ! !
— L LTI =
M [
—
Lat, Long, Alt FlightGear
Preconfigured
> GDoF Animation
ersion Selected: vZ.10
pif180 |
L]
:
CoO— >
Eul allil
wer | Sand
ul L ——— packet I net_fdm packet
v 0D [ convert > to FlightGear
Send net_fdm Packet to FlightGear
convert g
GEMN
- FG
convert oy EnTy

Pack net_fdm Packet for FlightGear Seneraie Run Script

Version Salectad: v2.10 (if FG is installed)

Figura 39 Bloque de conexion con FlightGear
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propeller-speed-cmd-fpm-=-hil

E L
5 r = .
— engine/blate-angte =il
i

ballonet]
ift-1b
-in = nil

propeller
engine[1}/hlade-angl
gropeller-speed-cmd=rpm
engine lade-anglel= nil

Figura 40 Captura de pantalla con el Zeppelin NT en el entorno FlightGear
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5. Resultados

En esta apartado se van a mostrar los resultados de dos pruebas de vuelo llevadas a cabo en el
programa Simulink implementado. Estas pruebas cumplen una doble funcién. Por una parte, mostrar
la efectividad del control disefiado y, por otra, han sido base para el ajuste de los indices de las matrices
Q vy R del apartado 4.5.3.

Las pruebas consisten en el seguimiento de unas rutas programadas y seran descritas a continuacion.
En las dos el dirigible parte del reposo en unas coordenadas y orientacién iniciales. Se ha dado la vuelta
al eje z y se ha representado la variacion de altura, h, para que las explicaciones sean mds intuitivas.

En el Anexo A se puede encontrar la evolucién temporal de los estados y de la acciéon de control

completas de las dos pruebas.

5.1 Primera prueba

5.1.1 Explicacidon de la ruta

Enla Figura 41 se muestra la primera ruta disefiada para las pruebas de vuelo. Esta ruta esta compuesta
por dieciséis puntos, o waypoints. La primera parte, con el punto de inicio marcado en verde, consiste
en dos vueltas a derechas en descenso. Entre estos puntos hay cinco metros de diferencia en alturay
cien metros en el plano horizontal. La segunda parte consiste, tras un tramo a altura constante, en dos
vueltas ascendiendo hasta la meta, marcada en rojo. La distancia horizontal se mantiene pero la
diferencia de altura entre puntos es el doble. Es importante sefialar que la linea discontinua se ha
afiadido sdlo por claridad. Las referencias irdn marcadas por las coordenadas de los waypoints.

@ Waypaints
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< Meta
Resultado Simulacion

40
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Figura 41 Ruta de la primera prueba de vuelo
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5.1.2

Resultados de la simulacién

x {m)

h {(m)

150

100

O Waypaoints
= Punto Inicial
< Meta

Resultado Simulacion

40 —

30 —

20 —

10 —

=10 —

=20 —

=30 —

40 —

50
O Waypoints
= Punto Inicial

< Meta
Resultado Simulacion

-50 —

200

y (m)

Figura 42 Resultados de la primera prueba de vuelo



Resultados

En la Figura 42 se muestran dos vistas de los resultados de esta primera prueba de vuelo. En la primera
se puede observar la planta del trazado y en la segunda una vista en perspectiva para poder apreciar
los cambios de altura.

Se observa como el dirigible sigue la ruta marcada. Es necesario recalcar que la linea discontinua sélo
estd para ayudar a la visualizacion de la ruta que marcan los waypoints porque puede aparentar que
el dirigible asciende y desciende bruscamente pero lo que estd haciendo realmente es alcanzar la
referencia en altura que le marca el waypoint objetivo y después volar horizontalmente, en el punto
de funcionamiento establecido, hasta llegar a él, luego dirigirse al siguiente punto y asi sucesivamente
hasta alcanzar la meta de la ruta.

Como se ha mencionado, en el Anexo A se ha recogido la accidn de control y la respuesta del sistema
a lo largo de esta primera prueba. En la accién de control se distinguen las dos etapas de esta prueba
y de ésta cabe destacar que nunca alcanza valores extremos y presenta una actuacion razonable, como
se puede ver con mas detalle en la Figura 43, donde se ha cogido un segmento temporal que abarca
dos waypoints iniciales.

Es cierto que para la escala del proyecto puede parecer que tarda mucho en corregir y establecer el
rumbo constante al nuevo punto. Pero hay que apuntar que el control estd corrigiendo
simultdaneamente el rumbo y la altura mientras trata de mantener una respuesta dinamica controlada.
Por otra parte, el dirigible completa los tramos en un tiempo acorde a la velocidad marcada y la
distancia horizontal establecida entre puntos.
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Figura 43 Detalle de la accion de control de la primera prueba
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5.2 Segunda prueba

5.2.1 Explicacién de la ruta

Para la segunda prueba de vuelo se ha programado una espiral levédgira ascendente de 50 m de radio
y 0,02 rad de pendiente como la mostrada en la Figura 44. Los objetivos de esta segunda prueba son,
por una parte, comprobar que el control puede realizar un seguimiento suave de las referencias en
constante cambio y, por otra, comparar los resultados de esta simulacién con otra en la que se han
fijado los controles y calculado el punto de establecimiento de los estados para poder realizar esta
espiral.

Punta Inicial
<]l Meta
-+ -Recorrido Espiral

Figura 44 Ruta espiral de la segunda prueba de vuelo

5.2.2 Resultados de la simulacién

Los resultados de esta simulacién se muestran en la Figura 45. En la vista en planta se observa como
el dirigible traza la circunferencia en el plano horizontal. Y en la vista en alzado se aprecia como se
activa el seguimiento de altura cuando el error es mayor al programado. Este error estd fijado
actualmenteen £ 1 m.

Como se ha comentado al inicio, este trazado esta realizado sin cambiar el control. Y es importante
recordar que estad calculado en base a un punto de funcionamiento de vuelo horizontal recto
estacionario.
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Figura 45 Vistas de los resultados de la segunda prueba de vuelo
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Figura 46 Detalle de la actuacion de los motores durante la segunda prueba

En la Figura 46 se recoge un segmento temporal de la actuacion de los controles durante esta segunda
prueba. En general es mucho mas suave y constante, acorde a una ruta establecida con muchos mas
puntos.

Con las ecuaciones es posible calcular el punto de funcionamiento necesario para realizar dicha espiral
sin necesidad de un control. Los resultados de dicho célculo se recogen en la Tabla 18 y en la Figura 47
se puede comparar las trayectorias de las dos simulaciones. La simulacién del punto de funcionamiento
no estd controlada para seguir las referencias.

Datos trayectoria espiral Valores estados
Velocidad de vuelo, u (m/s) 1 u(m/s) 1
radio (m) 50 w (m/s) -0,02
Pendiente, y (rad) 0,02 g (rad/s) | 0,0000453

0 (rad) 0,003
Datos controles v (m/s) 0,123
Motor izquierdo, F1 (N) 0,0274 | | p (rad/s) | 0,0000621
Motor derecho, F2 (N) 0,0968 | |r(rad/s) 0,02
6 (rad) -0,0146 | | ¢ (rad) -0,0023

Tabla 18 Datos del punto de funcionamiento para la trayectoria espiral

Algunos valores de esta tabla coinciden, o estdn muy cerca, de los valores de las gréficas de la
simulacidn con el control.
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Resultados

De los datos del punto de funcionamiento cabe sefialar que para lograr la pendiente de ascenso es mds
sencillo establecer la velocidad vertical w que el dngulo 8. Esto se debe al disefio de la aeronave porque
al volar a 1 m/s de velocidad se establecié en el apartado 3.5 que O fuese O.

20 —

15 —

10 —

Espiral Punto Func.
Espiral Control

-5 =

& 40 40 o

Figura 47 Comparativa de las trayectorias realizadas por dirigible con control y en el punto de funcionamiento

En cuanto a la trayectoria seguida, el trazado realizado por el dirigible en el punto de funcionamiento
es suave y realiza sin problemas la espiral de esta prueba de vuelo.
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6. Conclusiones

El objetivo final del proyecto era desarrollar un sistema con la capacidad de vuelo auténomo en base
a un dirigible. A la vista de los resultados obtenidos se puede concluir que el proyecto ha resultado ser
un éxito parcial. Todos los objetivos fijados han sido abordados y trabajos. Pero hay un margen de
mejora en algunos puntos, como se comentard a continuacion.

Para comenzar, destacar el nuevo modelo dindmico desarrollado y aplicado, punto crucial para el
disefo del conjunto propulsivo. Sobre éste comentar que las estimaciones realizadas sobre las
constantes aerodindmicas empleando métodos semi-empiricos han proporcionado unos resultados
parcialmente admisibles, ya que los valores de resistencia lateral son muy pequefios en comparacion®
con el valor de la resistencia longitudinal. Por tanto, seria recomendable incluir pruebas de vuelo reales
para el ajuste de todas las constantes del sistema y del modelo matematico en si. Por otra parte, dentro
del ajuste seria importante estudiar la necesidad de incorporar los efectos debidos al momento de
Munk.

El disefio del conjunto propulsivo es satisfactorio. Se ha logrado un disefio que cumple con el objetivo
propuesto de lograr una aeronave con flotabilidad neutra a un bajo coste. Aun asi, es necesario
comprobar cuanta carga libre se dispone realmente, ya que los cdlculos han sido muy conservadores
en este aspecto.

Se ha logrado implementar un control de vuelo en dos fases. La primera de ellas calcula las referencias
a seguir que marcan los puntos de la ruta. La segunda etapa es un control basado en realimentacién
de los estados que incluye la accidn integral sobre los errores de las referencias y cuya matriz de
realimentacion se ha calculado mediante la técnica de control 6ptimo LQR.

Los resultados de las diferentes simulaciones de pruebas de vuelo validan los puntos anteriores y
certifican que se ha cumplido el objetivo principal. Ahora bien, estos resultados presentan un margen
de mejora. Empezando por el ajuste de la matriz de realimentacién, que actualmente presenta una
configuracion mas bien conservadora. Otras mejoras pueden ser introducidas en la etapa de
navegacion.

Finalmente, la conexion con el simulador de vuelo FlightGear ha proporcionado un visualizador a
tiempo real de la respuesta del dirigible que ha servido para ajustar el control.

8 Ver Tabla 5 Tabla 6 donde se recogen los valores de resistencia axial y transversal respectivamente.
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Anexo A. Resultados de las simulaciones
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Figura 48 Actuadores del sistema en la primera prueba de vuelo
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A.2 Prueba 2
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Figura 51 Actuadores del sistema durante la segunda prueba de vuelo
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