MASTER EN AUTOMATICA E INFORMATICA INDUSTRIAL

UNIVERSIDAD POLITECNICA DE VALENCIA

Identificacion de modelos dinamicos y ajuste
de controladores basado en algoritmos
evolutivos multiobjetivo

Autor:
Jesus Velasco Carrau
Directores:
Xavier Blasco Ferragud

Juan Manuel Herrero Dura

Septiembre/2013

control predictivo vy
[l optimizacion heuristica Jf =

[€po






Tesina-UPV. Jesus Velasco Carrau

INDICE
1. INTRODUCCION Y DEFINICION DE OBJETIVOS ....ccceereererrereereereeseesesssessessessesseaensenes 5
2. INTRODUCCION A LOS UAVS.......ccoereereereerneseessessessessessessessessessssssessessesssssessessessnsen 9
2.1. Definicion ¥ clasifiCaCion.......cccurierieenieiiieenieerieenieetteeneetteeneeerensseesesnssessrenssessssnsssssssnnnnns 9
8y R & 13 o4 - TN 11
D25 TR Ve [T ok= Yol Lo 4 1= ON 12
3. BASE MATEMATICA DEL MODELO........cocerreeeeeeeeeeeeeessessessessssssssessessessssssesenes 17
3.1. Sistemas de coordenadas y orientacion de la aeronave [1], [12] ...cccceeerrrencrrreenncrrennnes 17
3.2. Superficies aerodiNAmMICaSs ....cccceeerreenrerirenniertrennieeteeeseereenseserrassesseeassessenssssssssnssssssnnnes 20
0 R o o s Yol o] o XE=1 =1 G PPRTRPRP 20
3.2.2.  Control de OrieNtACION ...cccueiiiieiiiiie ettt 21
3.3. Ecuaciones del SOlido rgido. ......cceeeeuerireenieriiennieeiteenieeireeneeeeeensesseenssessennssesssnnssessennnes 22
3.4. Ecuaciones de la Cinematica rotacional .........ccccovviinnenereeiiiiiinineeneceeeee s 26
3.5. Ecuaciones de fuerza en ejes de VIENtO ......ccccereeiireeiiieniiieniereeireeerensereeseernsersenseennenes 27
3.6. Ecuaciones del modelo Aerodindmico ........cccceeiiiiiiiinenereeiiiniiinneereeeseee s 29
3.7. Ecuaciones de NaVeZaCiON ....ccccceereeeuueerrennrerrrennereeenssesseensseseesassessssnssessssnsssssssnssssssnnnes 32
3.8. Agrupacion de las ecuaciones del Modelo........c.cceeveeeeeiieenieiiieeniennieenceereeenserreenseeeeennes 33
4. PLATAFORMA Y EXPERIMENTACION .......ocoreereereereereereeeeeeseeeesseseesessessessessessensens 36
4.1. Descripcion de la plataforma......cccceeeieeeeiiiiieeiiiieeeeeieeeneereeenseerreenseessresseesssnssessssnnsenes 36
4.2, ENSAYOS BN tIEITA ..ccuuieeeireeirenirennertenerrneseresseensereaserensssrnsssensessasssrasssssssssensessnsessnsssenne 43
4.2.1. Modelos de deflexion .........cooiiiiiiiiiriiee e e e 44
4.2.2. MOUEIO UE EMPUJE.cevviriiiiiitiiciciiieieree e et e e e e e e e e ee e et e eeeeeeeereeeeeara e aeeeeeeaaaaaeens 46
4.3. ENSAYOS €N VUEIO «..ceurieeiiieiieec ittt trieeereesreanereanerensssensssensessasssrassssensssensesensessnsssenes 49
4.3.1.  Datos OBteNIAOS ....coocuiiiiiiiiiiiiti e 50
4.3.2.  INterpolacion de datOsS.......coocciirrieiiieee et eeee e e e e e e e e e e e etabrrareeaaeeeeens 53
5. IDENTIFICACION POR MINIMOS CUADRADOS ........ccecvuimimimimincneneneneseneseseseneseseneaens 56
L% R 11 4 o Yo [Tl (o] o TN I 1 U 56
5.2. Coeficientes aerodinamicos longitudinales ........cccceeueerieeniiiirienieenieenceerenenserreenneereennes 58
5.2.1.  CAICUIOS PIrEVIOS wevereeeeeeeeieiiciireteeeeeeeeeeeeeeectarrereeeeeeeeeeessatabsareeesaeeeeeeeeseatsrrsrreesaaaeeens 60
5.2.2. RESUIAUOS ...ttt s 62
5.3. Coeficientes aerodindmicos laterales.........cccceeeriiiiiiienereeiiiiiinnieereeeeeee s 68
5.3.1.  CAICUIOS PIrVIOS weveeeeeieeeeeeiiciirtrteeee e e e eeeeeeeitrrreeeeeeeeeeeeesetabsareresaeeeeeeeesesatsrrssreesaaaeeens 69
5.3.2.  RESUIAUOS ...ttt s 71
5.4. Conclusiones del Capitulo .....cccueeireeniiiiieenieriieenieeteeenieeteenseeeerassessreasessennsssssssnssessennnes 76
6. IDENTIFICACION POR OPTIMIZACION MULTIOBJETIVO ......cocueeereereeeenereesnennennenns 78



7.

8.

Tesina-UPV. Jesus Velasco Carrau

200 S 14§ o Y [T ol o T o N 78
6.1.1. Concepto de OPLIMIZACION ....uuvireiieieeeeeeieecciirree et ee e e e eee e eeeeeeeeeeeeeearrbrrreeeeaeeeeens 79
6.1.2.  Optimizacion MUILIODJEEIVO ...uvvveiieiiiiie et ee e e e e 80

6.2. Objetivos y algoritmo de optimizacion.......cccceeuueerreeneerieenierireenienreeeseeeenessessennssessennnes 81
6.2.1. DefiniCion de ODJETIVOS ...ccccuviriiiiieei e e e e e e e e rr e e e e e eeeeean 81
6.2.2.  AlZOritmMO SP-IMODE .....coeeeieiiiiccrcrcrtee e e e e e e e e s 83

6.3. 1dentificacion de PardmeEtrOS.....c.cccccreeireenrertrenneeteenneseeenssesereassessrenssessennssssssnnsssssnnnes 85
6.3.1. Coeficientes IoNGItUdINGIES .....uuueueuiiiiiceieeie e 85
6.3.2. Coeficientes laterales.......c.ccccoviiiiiiiiiiiiiii 88

6.4. Eleccion de un Modelo.........ccovuueereiiiiiiiininereeiiiiiieeeree e 91

6.5.  ReSUIAdOS...ccceiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii s 93
6.5.1. Coeficientes loNGIitUdiNAleS ......uuuueueiiiiiiieeie e 93
6.5.2.  LAterales..couiiiiiiiiiii e 101
6.5.3.  MO0delos fiNAlES....cccuiiiiiiiiiiii 108

6.6. Conclusiones del CAPItUID ....ccceuueirreenieiitennierienneetrenaeerrensneeseensseeseenssssesnssessesnssessennns 109
CONCLUSIONES FINALES Y TRABAJOS FUTUROS.......ccccoimimiiriniiieneiineennisnenennens 110
BIBLIOGRAFIA ..ottt sens 112



Tesina-UPV. Jesus Velasco Carrau

1. INTRODUCCION Y DEFINICION DE OBJETIVOS

El presente trabajo se enmarca en el proyecto de investigacion titulado ”Disefio e
Implementacién de pilotos automaticos para vehiculos aéreos no tripulados (UAVs)

mediante técnicas de Optimizacion y Control Avanzado”.

Una de las cuestiones mds relevantes a la hora de obtener modelos fiables para el disefio
de autopilotos y/o simuladores para UAVs, es la caracterizacion de los coeficientes
aerodindmicos particulares de cada aeronave. Las técnicas clasicas se basan
principalmente en el uso de tuneles de viento para la obtencion de datos experimentales

y en metodologias de regresién lineal para el calculo de dichos coeficientes.

Como alternativa, presentamos una metodologia basada Unicamente en datos de vuelo
real y herramientas de optimizacion multiobjetivo, que permiten incluir ademas del error
cuadratico, otros indicadores relacionados con la bondad del ajuste, la robustez y la

confiabilidad del modelo.

Los objetivos de este proyecto pueden resumirse principalmente en tres. El primero de
ellos es el de presentar y analizar la estructura del modelo matematico de una aeronave,
el cual establece la relacidn entre las variables del sistema que no son directamente
manipulables y las entradas, o variables que si pueden serlo. Ademas, a partir de ese
analisis debera indicarse cudles son los pardmetros incognita, que, de conocerse, nos
harian pasar de un modelo general, vdlido para practicamente cualquier aeronave, a un

modelo particular del vehiculo que se quiere modelar.

El segundo de los objetivos es el de presentar una plataforma ya constituida en el ambito
de este proyecto, y que contiene toda la sensorizacién y actuaciéon preparada para la
toma de datos. Ademas, deberdn definirse los ensayos tanto de vuelo como de
laboratorio, necesarios en este trabajo para la estimacidon de los parametros que
caracterizardan a nuestro modelo. Este segundo objetivo engloba, por tanto, todos las
tareas a realizar hasta alcanzar los conjuntos de datos de identificacion y de validacion. La
Figura 1 muestra un esquema de los agentes y dispositivos que intervienen en los ensayos

de vuelo a partir de los que conseguiremos los datos en crudo para la identificacion.
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Figura 1. Esquema de los agentes y dispositivos que intervienen en los ensayos de vuelo.

El tercero de los objetivos, y el principal de este trabajo, es el de obtener los mejores
modelos posibles para los coeficientes aerodindmicos de nuestra aeronave, empleando
para ello dos técnicas diferentes. La primera de ellas es la de seguir los pasos que se
establecen en [1], donde se sigue una metodologia que ha demostrado ser muy util en la
identificacion de aeronaves. La segunda es la de emplear la teoria y herramientas de la
optimizacién multiobjetivo en la estimacion de esos modelos. Por supuesto este objetivo
no se considerard como alcanzado sin un andlisis comparativo entre ambas metodologias,

gue desemboque en la obtencion de unas conclusiones finales.

Para terminar con esta introduccién, la Figura 2 muestra el proceso que se deberd seguir
una vez se hayan obtenido los datos de los ensayos de vuelo, hasta dejar resueltos dos
paquetes de medidas a emplear directamente, uno en la identificacion, y el otro en la
validacién de los modelos. La Figura 3 por su parte, muestra el conjunto de tareas a

realizar en la comparacion de ambas metodologias
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Pre-Procesado

Ensayos de tierra I*— Modelo variables de entrada
I

Modelo en primeros principios

I Coeficientes aerodinamicos ’

| +
DATOS DATOS
IDENTIFICACION VALIDACION

Figura 2. Proceso de obtencion de los conjuntos de identificacion y de validacion.

DATOS
IDENTIFICACION

Definicién de objetivos

I . . . .z
Optimizacion +— ESTRUCTURA MODELQ —— | Minimizacion
| - - error cuadratico |

| Seleccion de modelos }

p V/

— DATOS —
Validacion VALIDACION | Validacion
I » COMPARACION MODELOS ‘—’

Figura 3. Proceso a seguir en la realizacion de la comparativa entre las dos técnicas de identificacion.
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En el capitulo 2 se presenta una breve introduccién al mundo de los Aviones Aéreos no
Tripulados (UAVs), haciéndose una clasificacién de estos y nombrando algunos de los
vehiculos creados durante los Ultimos anos. A continuacion, en el capitulo 3 se muestra el
desarrollo de las ecuaciones matematicas que lleva hasta el modelo completo de una
aeronave, indicdndose los puntos clave de la identificacion a partir de datos
experimentales. En el capitulo 4, se presenta la plataforma concreta con la que realizar
los ensayos de vuelo, los ensayos de vuelo realizados y los datos obtenidos en esos
ensayos. Los capitulos 5 y 6 muestran el proceso de identificacién del vehiculo por medio
de las dos metodologias comentadas. Finalmente en el capitulo 7 se expondran algunas

conclusiones y lineas de trabajo futuras.
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2. INTRODUCCION A LOS UAVS

Antes de entrar a describir de forma mas exhaustiva la composicién del proyecto y con el
fin de introducir al lector en el campo de los vehiculos aéreos no tripulados se va a
proceder a dar una breve explicacién de su definicidn, clasificacion, historia mas reciente,

asi como algunas de sus aplicaciones presentes y futuras.
2.1. Definicion y clasificacion

Se entiende por UAV (vehiculo aéreo no tripulado) o UAS (Sistema aerondutico no
tripulado) aquella aeronave capaz de realizar una misién sin necesidad de tener una
tripulacién embarcada. Debe entenderse que esta condicién no excluye la existencia de
piloto, controlador de la misidén u otros operadores, que pueden realizar su trabajo desde
tierra. La extension del concepto de vehiculo a sistema refleja que el UAS precisa no solo
de la aeronave adecuadamente instrumentada sino también de una estacidén en tierra

gue completa la instrumentacion y capacidades embarcadas. [2]

La definicidn anterior es quizd demasiado general ya que alberga algunos sistemas que
responden a ella pero que sin embargo no son considerados como UAV. De esta forma y
completando lo descrito anteriormente podemos afiadir que un avidn no tripulado es un
vehiculo sin tripulacién, reutilizable, capaz de mantener un nivel de vuelo controlado y
sostenido, y propulsado por un motor de explosion o de reaccidn [3]. Queda claro a partir
de esto ultimo que por ejemplo un misil, aunque sea muchas veces controlado y sea no
tripulado, no se considera UAV por el hecho de no ser reutilizable. Otro ejemplo lo
podriamos encontrar en los globos aerostaticos, que siendo reutilizables y no tripulados

no son controlados.

Debe tenerse en cuenta entonces que estas definiciones no especifican en ningun
momento que el avion deba ser autonomo pudiendo entonces ser controlado desde
tierra. Cabe, por ende, definir el concepto de aeronave auténoma (AA: Autonomous
Aircraft) o Sistema Aéreo Auténomo (AAS: Autonomous Aerial System) como aquel capaz

de desarrollar la mision de forma auténoma sin la necesidad de intervencion humana [2].

Una vez definido el concepto, podemos pasar a clasificar los UAV segln algunas de sus
caracteristicas mas importantes. Una primera clasificacion la podriamos hacer atendiendo

al tipo de aeronave en si mismo. La Figura 4 muestra esta clasificacion.
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[

Despegue Vertical Despegue No Vertical
I
[ \ : ‘

Ala Rotativa Auto- sustentados Ala flexible Ala fija
Helicopteros Dirigibles Parapente Aeroplanos
(H) (D) (P) (A)
Quad-rotors Globos aerostaticos Ala delta

(QR) (GA) (AD)

Figura 4. Clasificacion de UAVs segun tipo de aeronave [2]

Del diagrama anterior podemos destacar los vehiculos de ala rotativa, los dirigibles y los
aeroplanos como aquellos que abarcan el mayor niumero de aeronaves no tripuladas
relegando el resto de ellos a aplicaciones mas especificas. Segun esto, la tabla siguiente

muestra las caracteristicas mas importantes de los UAVs mencionados.

Caracteristica Helicopteros | Aeroplanos | Dirigibles Quad-rotors
Capacidad de vuelo estacionario
Velocidad de desplazamiento * =2
Maniobrabilidad * x
Autonomia de vuelo (tiempo) i )
Resistencia a perturbaciones externas|™ . o
(viento)

Auto Estabilidad x — =
Capacidad de vuelos verticales *
Capacidad de carga x i
Capacidad de vuelo en interiores o5 .
Techo de vuelo o ?

Tabla 1. Caracteristicas de UAVs segun el tipo de aeronave. [2]

Asi dependiendo del uso que se le vaya a dar primaremos alguna o varias de esas

caracteristicas lo que conllevard la elecciéon de uno u otro tipo de aeronave.

También podemos clasificar los UAV atendiendo a las capacidades de vuelo que estos
poseen, tales como alcance, altitud de vuelo, autonomia y carga maxima en despegue. La
tabla incluida a continuacidn muestra precisamente esta clasificacion en 15 categorias y

selecciona el tipo o tipos de aeronave mas indicada para cada una de ellas.

10
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Altitud Autonomia Carga maxima

Categoria Acronimo (km) de vuelo (horas) en despegue
(m) (kg)

Alcance

Tipo de
aeronave

Micro H(Micro) <10 250 <5 H,A,otros
. - 150 a HA, P,

Mini Mini <10 300 <2 <30 Oleos

Alcance cercano CR 10a 30 3.000 2a4 150 H,A,P,Otros

Alcance corto SR 30a70 3.000 3a6 200 A,Otros

Alcance medio MR 70a 200 5.000 6a10 1.250 A, Otros

Altitud baja 50 a A

Penetracion profunda Laop ~ieal 9.000 Lo o2t

Autonomia media MRE > 500 8.000 10a18 1.250 AH

Autonomia alta A

Altitud baja LALE > 500 3.000 > 24 <30

Autonomia alta AH

Altitud media MALE > 500 14.000 24 a 48 1.500

Autonomia alta A

Altitud alta HALE > 2000 20.000 24 a 48 12.000

Combate UCAV aprox. 1500 | 10.000 aprox. 2 10.000 HA

Ofensivo LETH 300 4.000 3a4 250 A

Seiiuelo DEC 0a 500 5.000 <4 250 AH

Entre ND (no A
Estratosférico STRATO | >2000 20.000 y | > 48 : -
30.000 disponible)

 Exo-estratosférico i EXO ND >30.000 | ND ND A

Tabla 2. Clasificacion de UAVs segun alcance, altitud de vuelo, autonomia y carga maxima en despegue [2].

2.2. Historia

La historia de los UAVs se remonta a mediados del siglo XIX: un primitivo UAV formado
por un globo cargado de bombas se utilizd el 22 de agosto de 1849 en un ataque
austriaco a la cuidad de Venecia. Posteriormente llegaron los misiles crucero, controlados
por un sistema de giroscopios durante la Primera Guerra Mundial y aviones radio-
controlados utilizados para entrenar a los tiradores britanicos antiaéreos durante la

Segunda Guerra Mundial [4].

En 1950, el Ejército estadounidense se dio cuenta de la importancia y necesidad de una
plataforma aérea que entregara informacion veraz y oportuna que permitiera una toma
de decisiones correcta y a tiempo. En las guerras de Corea y Vietnam, el ejército de los
Estados Unidos encontrd en los UAVs una forma de desviar los ataques enemigos de sus
bombarderos y cazas tripulados y se desarrollaron también los primeros UAVs de
reconocimiento. Aunque Estados Unidos utilizd en la guerra de Vietham plataformas
aéreas no tripuladas, fue Israel quien confirmd, durante sus operaciones en el Libano en
1982, la importancia de contar con este tipo de sistemas, lo cual aumenté el interés

internacional por los UAV [5].

En la operacion Tormenta del Desierto en 1991, la Armada estadounidense utilizé el
sistema UAV Pioneer Israeli para suministrar inteligencia a nivel tactico. En Afganistan

durante la operacion Paz Duradera el sistema UAV Predator realizd misiones de

11
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reconocimiento armado y en el 2003 en Irak atacé objetivos de gran valor para la
coalicion. Cooperd ademas con las Fuerzas Especiales en la busqueda e informacion de las

ubicaciones de misiles SCUD [5].

Figura 5. Imagen de vehiculos aéreos no tripulados Pioneer y Predator.

2.3. Aplicaciones

Los usos generales que podemos encontrarle a los diferentes aviones no tripulados son
tantos como los de sus homdlogos tripulados. Sin embargo, los UAV poseen una ventaja
sobre los aviones convencionales en aquellas aplicaciones en las que la actividad llevada a
cabo supone un riesgo inherente para el piloto, son demasiado mondtonas é son en

general indeseadas por los pilotos.

Como se ha visto, los primero aviones no tripulados fueron concebidos para aplicaciones
militares y existen un gran numero de aplicaciones orientadas a este campo. Sin embargo,
recientemente pueden encontrarse un creciente nimero de UAVs disefiados para un
sinfin de aplicaciones civiles. A continuacién, podemos ver muchas de esas aplicaciones
gue pueden darsele a este tipo de vehiculos y el tipo o tipos de aeronave mas empleados

en ellas.

12
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Ejemplo

Tipo de
aeronave
mas
frecuente

Busqueda y rescate

Accidentes en montafia o zonas de dificil
acceso

e X Lineas eléctricas H
Inspeccion de infraestructuras Oleoducios y Gaseodiictos
o3 o Puentes, viaductos, presas
Inspeccion de obra civil
. : Inmigracion ilegal HA
Vigilancia de Fronteras Contrabando
. . - '-
Supervision de Trafico
i Inmigracion ilegal A
Patrulla maritima Contrabando
; Cine HA
Fllmog rafia Reporiaje fotografico
i 2 Huracanes HA
Reconocimiento y toma de datos | giagas
en desastres naturales Voloains
; Topografia A
Levantamiento de mapas
: Toma de muestras y monitorizacion de HAD
Climatologia particulas en Aerosol
Monitorizacion de contaminacion
atmosférica
: Aplicacion de fumigantes H
Agricultura Analisis del estrés hidrico
Agricultura de precision
. Radioactivos HA
Intervencion en desastres no Vertidos contaminantes (Petrdleo)
naturales Incendios forestales
) . AH
Enlace de comunicaciones
. .. Pesca AH
Localizacion de recursos naturales | yyineria
R A
Transporte de paqueteria
MNaufragios H

Tabla 3. Aplicaciones civiles para UAVs y tipo de aeronave mas empleado para cada aplicacién [2].

Seguidamente podemos encontrar algunos ejemplos de UAVs existentes actualmente y

creados para su utilizacién en algunas de las actividades en la tabla anterior

* Arcturus T-20

Este UAV es avidn capaz de transportar cargas externas e internas. Es lanzado desde una
catapulta y puede ser recuperado con un sistema de aterrizaje a bordo de una
embarcacién o mediante aterrizaje de panza en superficies de poco rozamiento. Esta
equipado con una camara Optica/infrarroja digitalmente estabilizada capaz de emitir

video en tiempo real a la estacion de tierra, montada sobre un soporte retractil cardan [6]

13
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Figura 6. Imagen UAV Arcturus T-20.

e Aerovision Fulmar

Se trata de un vehiculo aéreo no tripulado desarrollado por empresas privadas cuyo
principal objetivo es asistencia a pescadores en la busqueda y localizacion de bancos de
atunes gracias a sus habilidades de amerizaje. Es lanzado mediante catapulta vy

recuperado con una red [7].

Figura 7. Imagen UAV Aerovision Fulmar

¢ RQ-7 Shadow

El RQ-7 Shadow es usado por la armada estadounidense, cuerpos marinos, armada
australiana y la armada sueca para el reconocimiento, vigilancia, adquisicion de objetivos
y valoracién de dafios en el campo de batalla. Es lanzado desde una catapulta montada en
un camion y recuperado con la asistencia de una rueda de arresto similar a la de los cazas
que aterrizan en los portaviones. Estd equipado con una camara Optica/infrarroja

montada de forma similar a la del Arcturus T-20 [8].

14
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Figura 8. Imagen UAV RQ-7 Shadow

* ZALA 421-08

Micro vehiculo aéreo no tripulado desarrollado y producido por la compafiia ZALA Aero.
Con tan sélo un peso de 9kg incluye 2 aviones, una compacta estacion de control, 2 kits
para suministrar potencia extra y un conteiner para el transporte. Su misidon de disefio es
el reconocimiento de fronteras y la vigilancia sobre tierra y mar. Necesita 3 minutos de
preparacion para el despegue y puede ser operado en modo auténomo o semiauténomo
[9].

Figura 9. Imagen UAV ZALA 421-08

* DRS RQ-15 Neptune

UAV de reconocimiento desarrollado por los Estado Unidos a principios del siglo 21. El
disefio fue optimizado para misiones sobre el agua y con la capacidad de amerizajes
gracias a su casco tipo bote. Su motor propulsor estd montado en la parte mas alta para
gue se mantenga seco durante los despegues y aterrizajes. Puede también ser lanzado
desde una catapulta neumadtica y aterrizar por deslizamiento. En 2007 uno de ellos fue
lanzado sin éxito desde el USS Nashville chocando contra el agua menos de 2 segundos

después del despegue [10].

15
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Figura 10. Imagen UAV DRS RQ-15 Neptune
¢ Singular SA03

El Avion Singular SAO3 es un proyecto entre Gran Bretafia y Espaiia de UAV hidroavion
bimotor de ala alta y anfibio capaz de despegar y aterrizar en pistas cortas y no
pavimentadas y también en el agua. Sus cuatro configuraciones principales permitirdn
aplicaciones agricolas, de lucha contra incendios, vigilancia y transporte de mercancias

por si solo o mediante una flota y tanto por el dia como de noche [11].

Figura 11. Imagen UAV Singular SA03

Uno de los puntos principales que extraemos de estos ejemplos es que el aterrizaje y
despegue auténomo de la manera en que entendemos estos conceptos, tal y como lo
hacen los aviones pilotados, no estan, ni mucho menos, totalmente resueltos. Puede
apreciarse como en la mayoria de casos se emplean catapultas para el despegue y redes o
aterrizajes forzosos para la recuperacion de los aparatos. En otros muchos casos es un
piloto desde la estacién en tierra el encargado de estas operaciones. Por otro lado,
podemos ver que uno de los UAVs que han sido incluidos fallé durante su primera puesta
en marcha, no siendo este un hecho aislado ni mucho menos. Todo ello conduce a la
conclusiéon de que los AAS (Sistema aéreos auténomos) son sistemas realmente

complejos y que, todavia en la actualidad, siguen en fase de desarrollo.
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3. BASE MATEMATICA DEL MODELO

Como se comentd en el apartado uno, el principal objetivo de este proyecto es la
extraccién de un modelo matematico del sistema. Este sera obtenido mediante el ajuste
de los pardmetros desconocidos de un modelo mas general, basado en los principios
fisicos que explican el comportamiento dindmico de la aeronave en vuelo. Se entiende,
por tanto, que dichos principios son capaces de predecir la evolucién de un conjunto de
sistemas que comparten caracteristicas comunes, y que, Unicamente dando con los
pardmetros correctos, obtendremos las ecuaciones de movimiento de nuestra aeronave
en particular. Debe explicarse, sin embargo, que esto solo sera cierto si la estructura
basada en primeros principios es precisa. De lo contrario, las ecuaciones finalmente

obtenidas no seran sino una aproximacion lo mas cercana posible de la realidad.

En el apartado que nos ocupa trataran de explicarse cudles son esas ecuaciones, cuales
son las simplificaciones que nos separan en parte de la realidad, facilitando, por otro lado,
su desarrollo, y cudles son los parametros a ajustar mds adelante. Empezaremos para ello
explicando los diferentes ejes de coordenadas que se emplean para representar a un

avion en el espacio, y que ayudan a desarrollar las expresiones buscadas.

3.1.Sistemas de coordenadas y orientacion de la aeronave [1], [12]

* Sistema de coordenadas Inercial (X1,Y1,Z1)

El sistema de coordenadas inercial tiene su origen en el centro de la tierra y es no
rotacional respecto de estrellas fijas. El eje z; apunta al polo norte geografico terrestre.
(Ver Figura 12)

* Sistema de coordenadas centrado y fijo terrestre (X.,Ye,Z.)

El origen del sistema de coordenadas ECEF (Earth Centered and Earth Fixed) descansa en
el centro de la tierra. El eje X, se constituye partiendo desde el origen y haciéndolo pasar
por el punto de interseccién entre el meridiano de Greenwich y el Ecuador. El eje Z.
apunta hacia el polo Norte geografico de la Tierra. Finalmente el eje Y. completa sistema

de coordenadas dextrégiro, tal y como muestra la siguiente figura.
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Yr

Figura 12. Sistemas de coordenadas terresetres y de la aeronave.

* Sistema de coordenadas de navegacion (x,,yn,z,)

La orientacién del sistema de navegacion es Norte, Este, Abajo. Este sistema de
coordenadas no se mueve y esta fijo al plano tangencial terrestre local. Antes de que el
avion despegue, el origen O, del sistema de coordenadas de navegacién es inicializado
con la posicion del centro de masas del aeroplano. Estos ejes de referencia son

considerados un sistema local inercial en el que se aplican las leyes de Newton.

* Sistema de coordenadas de navegacion transportado por el vehiculo (x,,y.,z,)

La orientacion del sistema de navegacion transportado es también Norte, Este, Abajo. En
este caso el sistema de coordenadas si se mueve con la aeronave, aunque se mantiene
paralelo al plano tangencial terrestre local. Su origen O, lo encontramos en todo
momento en el centro de gravedad del aeroplano. El sistema de navegacion transportado
suele emplearse para mostrar convenientemente la orientacion rotacional del vehiculo

relativa a los ejes de navegacion.

* Sistema de coordenadas body frame (xp,yp,zp)

En el sistema de coordenadas body frame (ejes de cuerpo) el eje x, apunta hacia delante
a lo largo del eje longitudinal del avidn, el eje positivo y, esta dirigido a lo largo del ala
derecha y el eje positivo z, es normal a los ejes x, € yp, apuntando hacia abajo. El origen
Oy, esta situado en el centro de masas del avion. Esto define un sistema de coordenadas

local ortogonal, dextrdgiro y encadenado al avidén tal y como muestra la siguiente figura.
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rudder: 0,
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Figura 13. Sistemas de coordeandas body frame y de navegacion

* Angulos de Euler

Son tres y representan las rotaciones a las que se ve sometida la aeronave en su paso
desde el sistema de coordenadas de navegacién (x,Yn,z,) hasta la orientacién, en cada
instante de tiempo, del body frame (xp,Yp,z). Dicha rotacidén puede apreciarse en la Figura
14. En ella vemos como, a partir de una orientacién en la que ejes de cuerpo y de
navegacion coinciden, el proceso de girar ¥ radianes en el eje Z,, 6 radianes en el eje y; y
¢ radianes alrededor del eje x, nos hace coincidir en orientacidn con el body frame. Los
ejes oxyyiz; representan las orientaciones intermedias en ese paso de un sistema de
coordenadas al otro. A los angulos de Yaw v, Pitch 6,y Roll ¢, se les denomina Angulos

de Euler.

1 = Zp

Figura 14. Representacion los angulos de Euler
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3.2.Superficies aerodinamicas

3.2.1. Principio alar

El principio bdsico que ofrece una explicacion al hecho de que las aeronaves vuelen lo
encontramos en la ecuacion de Bernoulli. En ella, se postula que la energia contenida en
un flujo ideal, definido como un fluido no viscoso e incompresible en movimiento
estacionario e irrotacional, es constante e igual a la suma de los términos cinético,
potencial y de trabajo de las fuerzas externas. Obteniéndose que, en dos puntos 1y 2 del
espacio atravesado por dicho flujo, se cumple:

2 2
U1 VU,
Prtpgz+p—- =P +pgz +p—

Ecuacion 1

Ddnde p representa la densidad del fluido y g es la aceleracidn de la gravedad. P;, zj y v;

son la presidn, altura y velocidad, respectivamente, del fluido en el punto i.

La Figura 15 muestra una simplificacion del perfil de un ala de avion inmersa en el interior
de un flujo de aire. Desde el punto de vista practico, podemos asumir que es el aire el que
se mueve, en lugar del ala. Tal y como se observa en la imagen, este tipo de perfiles estan
disefiados para que el aire que pasa por encima recorra una mayor distancia que el que lo
hace por debajo. Al no comprimirse el aire (flujo ideal), las particulas del fluido deben,
necesariamente, tardar el mismo tiempo en ir de un punto a otro del flujo. Por ello,
obviamente, el aire que pasa por extradds (parte superior del perfil) debe hacerlo a una

velocidad superior que el que pasa por intradds (parte inferior del perfil).

V3
——
Vi V1
—_ R
.4
V1
V2
V1
Vi>V1i> V2 Va=0

Figura 15. Perfil alar inmerso en un flujo de aire [13]

Dada una velocidad inicial V; del fluido, y siendo V3 la velocidad del aire por encima del

perfil y V, la del aire por debajo, tenemos que V3>V>V,. Ademas, por Bernoulli:
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v, v, V32
1 2 3
Prtpgzs +p—— =P+ pgz + p—- =P+ pgzz +p—-
Ecuacion 2
Asumiendo z constante y simplificando obtenemos que:
L S
2 TP 5 ~ 13 P 2
Ecuacion 3

De la Ecuacidn 3 se desprende una conclusién esencial, y es que, si V,<V3 entonces P,>Ps.
Es por ello que el perfil inmerso en el interior del fluido experimenta una fuerza, en la
direcciéon perpendicular a su linea de curvatura media, conocida como fuerza de

Sustentacién (Lift). La fuerza de sustentacion es:
F,=5(P, — P3)
Ecuacion 4

Siendo S la superficie de referencia del ala.

3.2.2. Control de orientacion

Todo avidn posee cierto grado de control sobre las superficies aerodindmicas que lo
componen. De esta manera, al variar la forma de dichas superficies, se consigue
aumentar o disminuir la magnitud de las fuerzas aerodinamicas actuando sobre su
estructura. A su vez, esto modifica el equilibrio de fuerzas, con lo que se obtienen pares

de giro que varian la orientacién de la aeronave en el espacio.

Figura 16. Superficies de control y criterior de signos [1]
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La Figura 13 y Figura 16 muestran las denominadas superficies de control. Aunque las
aeronaves de gran envergadura poseen algunas superficies mas, practicamente todo
avion cuenta con, al menos, los tres tipos de superficie mostrados. Cada una de ellas esta
ideada para generar un par de fuerzas en cada uno de los ejes de cuerpo (body frame) del
avion. Asi, los alerones §,;, generan momento en el eje X, al variar la sustentacién en
ambas alas de manera inversa, los elevadores §, lo hacen en el eje Y, al alterar la
sustentacion en la cola, y, finalmente, el timén de cola §, crea un par en el eje Z, al

introducir una fuerza en la direccién del eje Y, desde la parte trasera del avién.

Para terminar, de nuevo en la Figura 16, queda definido el criterio de signos
generalmente asumido para las deflexiones de las superficies de control, que serd
también el que se tome en el presente trabajo. Dicho criterio establece que una deflexién

positiva serd aquella que cree un par negativo.

3.3.Ecuaciones del sélido rigido.

Una vez definidos los diferentes sistemas de coordenadas empleados para referenciar la
posicidn y orientacién del avidn en el espacio, y tras haber explicado algunos principios
fisicos a los que estd sujeta la aeronave, estamos en disposicion de presentar el modelo
completo. Quiere destacarse nuevamente que las ecuaciones expuestas seguidamente
estan generalizadas para un gran grupo de aeroplanos. Es el objetivo de este trabajo su
particularizacién para nuestra plataforma, que serd introducida en detalle en el apartado
4.1. Dicha particularizacién serd resuelta en apartados posteriores aplicando diferentes

técnicas.

Cuerda media

Envergadura

Figura 17. Dimensiones de una aeronave
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En la busqueda de esas expresiones partimos, tal y como se explica en [1], de los
principios de conservacion de la cantidad de movimiento y del momento cinético. Estos

pueden escribirse como:

= d -
zmp = — (V)

Ecuacion 5

z =L
=—(w
ext dt

Ecuacion 6

> —
Donde Y,xtF Y YextM son el sumatorio de fuerzas y momentos externos

respectivamente, m e / son la masa y tensor de inercias del avién, y Vv y w son los vectores
de velocidades lineales y angulares. La Ecuacidn 5 y Ecuacién 6 son Unicamente validas en
un sistema de referencia inercial, sin embargo, es conveniente expresar las variables que
intervienen en ellas en términos de sus componentes en el Body frame. La razén para ello
es que las medidas de los sensores se hacen en dicho sistema de ejes, y ademas, el tensor
de inercias deja de ser constante en el tiempo si se expresa en el sistema de ejes inercial.
Asi pues, las componentes, respecto de los ejes locales, de las variables expresadas en las

ecuaciones anteriores son:

u p
V=|v w=|q
w r
Ecuacion 7
Ix _Ixy _Ixz
I = |- I, -1,
_sz _Izy Iz
Ecuacion 8
F M,
ﬁ = Fy M = My
F, M,
Ecuacion 9

Ademads, dada la simetria existente en el plano OyX,Z, de practicamente cualquier
aeronave y dado que el tensor de inercias es una matriz simétrica, los productos de
inercia ly=l\x=1,y=l,,=0 [1]. De este modo, la matriz de inercias expresada en la Ecuacion 8

gueda:
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L 0 —I,
I=] 0 I, 0
-1, O I,
Ecuacion 10

En particular son 3 los tipos de fuerzas externas que afectan al comportamiento del avion.

Estos son: las fuerzas aerodinamicas (Fa), la fuerza aplicada por el motor (F7) y la fuerza

gravitatoria (Fg). A suvez, y ya que el eje del motor se encuentra situado a lo largo del eje

X, Unicamente las fuerzas aerodinamicas generan pares aerodinamicos (Ma) . Asi, la

Ecuacion 5y la Ecuacidon 6 quedan:

donde

F, + Fy + F, = mV + @xmV

Ecuacion 11

— CX T
FA = (75 Cy FT = O
C, 0

Ecuacion 13

bC,
bC,

Ecuacion 14

Siendo § = 1/2pV? la presién dindmica del aire. S es la superficie de referencia de las

alas, b es la envergadura alar y ¢ la cuerda aerodindmica media (ver Figura 17). Para

expresar el vector de campo gravitatorio en ejes de cuerpo, debemos hacer una rotacion

descrita a través de los angulos de Euler [1]:

“

0 J[cos® 0 —sin@][cosy sindy —I,7r8
sin ¢ 0 1 0 0 cosy O lOl
cospllsin®@ 0 cosO Il—siny 0 1 110dy

Ecuacion 15
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Por lo que la fuerza gravitatoria que el avién experimenta queda:

Ix —mg sin 6
FG)=m gy| =|mgsin¢cosf
9z1p mg cos ¢ cos 0

Ecuacion 16

La Ecuacién 11 y Ecuacién 12 son en realidad ecuaciones vectoriales, por lo que se tienen
un total de 6 ecuaciones que corresponden a los 6 grados de libertad de un sélido rigido
en el espacio. Desarrollando ambas y substituyendo cada término a partir de lo expresado

hasta el momento, se llega a las siguientes expresiones:

Cy —mg sin 6 T u p u
gS|Cy|+|mgsingpcosO|+|0|=m|v|+|[q|xm]|v
C, mg cos ¢ cos 8 0 w r w
Ecuacion 17
bC; I 0 -, p P Iy 0 -l P
gSfcCn|=]10 I, O [|g|+|a|x|] O I, O [|q
bC, -, 0 I, |Lr r -y 0 I, |'r
Ecuacion 18

Donde u, v, y w, tal y como ya se ha comentado, son las componentes de la velocidad
lineal del avion respecto de un sistema inercial expresadas en su sistema de referencia

local (xp,Yb,2b). Del mismo modo, p, g, y r son las 3 componentes de la velocidad angular.

Es importante destacar la aparicidon en la Ecuacion 17 y Ecuacién 18 de las variables C,
gue representan los coeficientes adimensionales de fuerzas y momentos aerodinamicos.
Dichas variables, también conocidas como coeficientes aerodinamicos, son funciones que
relacionan esas fuerzas y momentos con el resto de variables del sistema. Se emplean
debido a la dificultad practica que presenta la obtencidn y el uso de las relaciones exactas
a través de la geometria del avién. Suelen expresarse como polinomios de grado 1 o 2
provenientes de su desarrollo en series de Taylor y, para la obtencién de las constantes
de estos polinomios, es habitual emplear los resultados de multiples experimentos en

tuneles de viento y, en ciertas ocasiones, en vuelos reales [1].

Finalmente podemos reordenar la Ecuacién 17 y la Ecuacién 18 para obtener las

denominadas ecuaciones de fuerza y de momentos de una aeronave.
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e Ecuaciones de Fuerza

Uu=rv— W+§C (755 )— sin9+1
q m X y W Uy e g m
Ecuacion 19
. qs . - .
v=pw—ru+; CY(V,w,(S,...)+ g cos B sing
Ecuacion 20
. qs . —~_ .
W=qu—pv+ECZ(V,w,6,...)+gcos€sm¢

Ecuacion 21

e FEcuaciones de Momentos

)i gSh I,—1 I
p—£f=q—Cl(V,cT)’,5,...)— L _Yoar+Zgp
Ix Ix Ix
Ecuacion 22

gSc — L —1 1
Q=qI—Cm(V,5,6,...)— = Zpr—%(pz—rz)
y y y
Ecuacion 23
I gSh — I, —1 I
f—£ﬁ=q—6n(V,5,6,...)— Y qu—ﬂqr
I, I, I, I,

Ecuacion 24

3.4.Ecuaciones de la Cinematica rotacional

La orientacién de un sélido en el espacio cartesiano suele expresarse a través de los
denominados angulos de Euler, que fueron introducidos en el punto 3.1. Las ecuaciones

cinematicas que relacionan las velocidades angulares del avidn con los dangulos de Euler

son:
p 1 0 —sin6 0

[ql = [O cosf singcosO||g

T 0 —sing cos¢gcosbl |y

Ecuacion 25
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3.5.Ecuaciones de fuerza en ejes de viento

En la mayoria de aeronaves no se dispone de sensores para la medicion de las
componentes u, v, y w, sino que lo que se mide son la velocidad aerodinamica V = |V|, el
angulo de ataque a y el dngulo de deriva lateral f. Ademas, las derivadas de estabilidad
adimensionales se suelen caracterizar como ecuaciones dependientes de a, fy V. De
este modo, puede ser de utilidad escribir las ecuaciones de fuerza en funcién de a, S y V.

Para hacerlo, debemos, en primer lugar, definir dichas variables.

Figura 18. Representacion de ejes de viento [1].

Tal y como se puede deducir de la Figura 18, los dngulos de ataque y de deriva lateral se

definen como:
a =tan (—)
u
Ecuacion 26
v
i —1
= Sin (—)
B vV
Ecuacion 27

Ademads, la velocidad aerodindamica, suponiendo que el aire se encuentra en reposo,

viene dada por:

VE|I7)|=\/u2+UZ+W2

Ecuacion 28
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Asi pues, las componentes de velocidad se relacionan cona, fy V a través de las

siguientes tres ecuaciones:

u=Vcosacosf
Ecuacion 29
v="Vsinf
Ecuacion 30
w = Vsinacosf
Ecuacion 31

Tal y como viene expresado en [1] derivando la Ecuacion 26, la Ecuacidon 27 y la Ecuacion

28 respecto del tiempo y simplificando los términos se llega a:
N . .
V=V (uu + vv + ww)
Ecuacién 32
. <uv'v - wu>
a = —_—
u? + w?

Ecuaciéon 33

) Vo — vV Vo — vV
g =

V2 )m\zlvm

@+t +wHy v+ oo +ww) W +w?)v — vl + wi)

V2vu? + w2 V2vu? + w?
Ecuacion 34

Si tomamos estas tres ultimas ecuaciones y substituimos 1, 7 y w por las expresiones de
las ecuaciones de fuerza de la pdgina 26 por un lado, y substituimos u, vy w por los
términos expresados desde la Ecuacién 23 a la Ecuacién 31, por el otro, llegamos a unas

nuevas expresiones de las ecuaciones de fuerza en términos de a, S y V:

e Ecuaciones de Fuerzas en Ejes de Viento

. qsS T
V= —%(CD cos B — Cy sin ) +Ecosa’cos,8 + g(cos ¢ cos @ sin a cos
+ sin ¢ cos 8 sin § — sin @ cos a cos f3)
Ecuacion 35
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. qs :
a =WCL+q—tan,B(pcosa+rsma)

Tsina

cospcosBcosa +sinfsinag) — ——
(cos ¢ ) mV cos f8

L9
V cos B
Ecuacion 36

. qS
B =%(Cycosﬁ+CD sin B) +psina—rcosa+§cosﬁsin¢c059

sin ) ) T cosa
v (gcosasinf — gsinacos ¢ cos + ——

Ecuacion 37

Donde C. y Cp son los coeficientes aerodinamicos de sustentacion y rozamiento (Lift y

Drag), respectivamente, y vienen dados por:

C, =—Czcosa+ Cysina
Ecuacion 38

Cp =—Cxcosa—Cysina
Ecuacion 39

3.6.Ecuaciones del modelo Aerodinamico

Como ya se introdujo en 3.3, los coeficientes aerodindmicos son modelados como
polinomios de Taylor de orden 1 o 2. Las constantes de estos polinomios se denominan
derivadas adimensionales de estabilidad y control y su cdlculo suele realizarse, bien
mediante software de tipo CFD (Computational Fluid Dynamics), o bien mediante datos
experimentales provenientes de ensayos en vuelo real o en tunel de viento. En la
Ecuacion 40 se muestra un ejemplo de la aproximacién de los coeficientes aerodindmicos

a un polinomio de grado 1.
Ci(xi,6i) = CiO + Cixlxl + Cl-xzxz + -+ Cl-xnxn + Ci6161 + -+ Ci5h6h

Ecuacion 40

Como se mencionaba en el parrafo anterior, la Ecuacidon 40 muestra una aproximacién de
la dependencia de los coeficientes aerodindmicos con el resto de variables del sistema.
Donde xj, ..., X, sonvariables tales como las componentes de velocidad angular y lineal,
entre otras. Las variables 65, ... , &, representan la deflexién de las h superficies de
control, tales como alerones, elevadores o flaps. Son pues los coeficientes aerodindamicos
los que relacionan las acciones de control con el comportamiento de la aeronave en

vuelo.
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En su libro “Aircraft System Identification”, Vladislav Klein y Eugene A. Morelli
proporcionan informacidon detallada sobre la forma de proceder para obtener las
dependencias de estos coeficientes con el resto de variables. En primer lugar, si
asumimos un escenario en el que la aeronave se encuentra generalmente en vuelo
estable y Unicamente realiza maniobras cortas que la sacan de este estado, podemos
truncar el desarrollo de la serie de Taylor para mantener solamente los términos de
primer orden. Ademads, bajo este supuesto de pequenas perturbaciones, y basandonos en
la simetria del vehiculo, puede asumirse que 1) las variables simétricas (longitudinales) u,
w vy g no afectan a las fuerzas y momentos asimétricos (laterales) Y, L y N; y del mismo
modo, 2) las variables asimétricas (laterales) v, p y r, no afectan a las fuerzas y momentos

simétricos (longitudinales) X, Zy M.

A partir de lo visto en el parrafo anterior, en las expresiones desde la Ecuacién 41 a la
Ecuacion 45 se muestran las dependencias entres las variables del sistema y los
coeficientes aerodinamicos.
CX = CX(u' w, q' 6)
Ecuacion 41
C,=C,(u,w,w,q,9) a=7Z06m
Ecuacion 42
Cp=Cp(V,a,q,6)
Ecuacion 43
C,=C,(V,a,a,q,6) a=Lbébm
Ecuacion 44
C,=C,(B,p1,95) a=Y,lén
Ecuacion 45

De la Ecuacidon 43 y la Ecuacion 44 deducimos que el coeficiente aerodindmico de
momento en Y puede ser igualmente caracterizado en funcidn de las variables u, w como

de las variables VV, . Podremos, por tanto, elegir una u otra opcién indistintamente.

Para mantener consistencia dimensional, las velocidades lineales y angulares deben ser
adimensionalizadas. Las funciones polinédmicas de los coeficientes aerodindmicos quedan

pues:
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Au Aw qc
CX = Cxo + Cqu_O + CXW + Cxq 2 + CX(gAS

Ecuacion 46
Au Aw qc ,
Ca=Cao+Cauu—0+cawu—0+caw[u0]2—uo+caq2 +C A6 a=Z0m
Ecuacion 47
av qc
Cp = Cp, + CDV?O + Cp da + CDq Z_VO + CDSA(S
Ecuacion 48
AV ac qc ,
Ca=Ca0+CaVV