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1. Introduccion

Desde los inicios de la humanidad, siempre se ha tenido interés en explorar los
cielos ya sea estando en ellos personalmente, o con maquinas o ingenios que se man-
tengan en el aire, y se puedan mover a través de este.

Desde la primera Guerra Mundial, la evolucién de las Aeronaves No Tripuladas
(Unmanned Air Vehicle, UAV) se disparé. Estos son muy ttiles dado que permiten
misiones que pueden entranar peligro hacia los tripulantes si los hubiera, como mi-
siones de reconocimiento, el uso como blancos; o imposibilidad, como misiones de
tiempo muy prolongado, con maniobras intrincadas o por zonas de paso estrechas.

De hecho, la posibilidad de disenar el UAV especificamente para una misién en
concreto, sin la necesidad de las limitaciones de tener que llevar al tripulante y los
medios necesarios para hacerlo habitable; la variedad de UAV posibles es abruma-
dora.

Hoy en dia, hay multitud de configuraciones de UAV distintas. Entre ellos apa-
recen cuatro tipos distintos bésicos, similares a las Aeronaves Tripuladas:

= Ala Fija. El elemento sustentador no se mueve con respecto al fuselaje, ex-
cepto posibles movimientos de distintos elementos como los elementos hiper-
sustentadores.

= Ala Flexible. Similar a el ala fija, pero con el tiempo su forma, segin las
tensiones en ellas, puede variar con el tiempo. Un ejemplo seria un ala delta.

= Ala Rotatoria. El elemento sustentador se mueve con respecto al fuselaje.
No necesariamente debe ser lo que genere la traccion.

= Auto-Flotantes. Se sostienen en el aire por auto-flotabilidad, porque su den-
sidad es menor que la del aire.

En el caso del trabajo, con la plataforma del proyecto HERMES UPV, el UAV
es del tipo Ala Fija. Se explicarda més en profundidad en el apartado 4.

Dentro de la vaina de los UAV, este trabajo se especializard en el control de
estos. Este trabajo esta altamente relacionado con otros 3 TFG mas, cada uno pro-
fundizando en una parte concreta del proceso del diseno del control de un aeronave.

» El Modelado Dinamico No Lineal de la aeronave, realizado por Alvaro
Goterris Fuster (algofus@etsid.upv.es): A partir de las ecuaciones que gobier-
nan el comportamiento de una aeronave y los modelos y software que permiten
suponer el comportamiento aerodinamico de esta.

= Diseno del sistema de Control y Navegacion, realizado por Daniel Vi-
llalibre Vilarino (davilvi@etsid.upv.es): A partir del modelo ya obtenido, se
linealiza, obteniendo las relaciones entre los controles y los distintos valores
que se quieran controlar, como la direccién y la orientacién de la aeronave.
Tras esto, se obtendria las acciones de control mediante PID para que el re-
sultado siga una determinado valor deseado.

= Simulacién Hardware-In-the-Loop, que es este mismo trabajo.



= Implementacion y validacién del sistema de Control, realizado por Lau-
ra Smith Ballester (lausmiba@etsid.upv.es): Una vez disenado el sistema de
control implementarlo en un microprocesador que lea de los sensores la dispo-
sicién de la aeronave y mande segin el diseno realizado, las acciones de control
necesarias para que siga la referencia deseada.

Concretamente este trabajo, consta en el desarrollo de un sistema Hardware-In-
the-Loop, para la realizaciéon de test no destructivos de todo tipo sobre el sistema.
Este muestra con el modelo realizado por el trabajo de Alvaro, el comportamiento de
la aeronave y a través de waypoints introducidos mediante otro programa, observar
hasta que punto el disefio de control es bastante ajustado. Todo este sistema permi-
tird probar y validar todo lo que pueda ir embarcado en el UAV, es decir, suplantar,
desde el punto de vista de las senales recibidas y enviadas, a la propia aeronave.
Asi, estas plataformas permiten poder instalar e instaurar componentes en el UAV
real, con veracidad de su correcto comportamiento, al haberse podido validar con
comodidad y seguridad en el HIL.

1.1. Objetivo

A partir de lo ya expuesto se pueden extraer los siguientes objetivos.

= Generar un sistema para realizar simulaciones especificas para la plataforma

del HERMES.

= Validar el control realizado respecto el modelo, para cuando el UAV esté cons-
truido, la fiabilidad del funcionamiento de este sea alta.

= Poder prever ciertas limitaciones de maniobras por la dindmica de la aeronave
y los comportamientos respecto ciertos controles realizados.



2. Informacion basica necesaria

En este apartado se introducird informaciéon bésica necesaria para comprender
el trabajo en su totalidad. No es necesario leerla si se tienen conocimientos basicos
sobre control y Aeronaves de ala fija convencionales (aviones).

2.1. Aeronaves de ala fija

Como se ha expuesto anteriormente, este grupo de aeronaves contiene aquellas
en las que el elemento sustentador esta fijo respecto al cuerpo de la aeronave y no
tiene ningin movimiento relativo respecto a este. Un ejemplo de ello son los aviones,
como los civiles que transportan pasajeros a lo largo y ancho del mundo.

Estas aeronaves cuentan principalmente de cuatro partes diferenciadas.

= Las alas. Elemento sustentador principal, se extiende a lo ancho de la aero-
nave. Suelen almacenar el combustible, cuando los motores son de combustién
o turbinas.

» El fuselaje. Se extiende a lo largo del avién, contiene la carga de pago (lo que
se quiere montar en el avién y traerd beneficios de su uso), ya sean pasajeros,
cargamento o camaras de reconocimiento, entre otros; y los sistemas embar-
cados que permiten el control de la aeronave. También suele incluir el tren de
aterrizaje (las ruedas y brazos mecdnicos que las sacan o esconden dentro del
fuselaje).

= La cola. Suele estar compuesta por dos superficies sustentadoras una horizon-
tal que se extiende a ambos lados del eje del avién y otra vertical. Sin embargo
hay multitud de configuraciones distintas. Tiene funcion de estabilizacién y
direccionamiento.

» Los motores. Estos pueden ser de combustion interna o turboreactores. La
posicién de ellos depende de la mision o del propio disefio del avién. Suelen
estar en el morro, en las alas o en la parte trasera del fuselaje. Se encarga de
mantener una fuerza horizontal que venza la resistencia al avance que genera
el aire al desviarse por el paso de la aeronave a cierta velocidad.

Uno de los elementos mas importantes es precisamente el ala, pues es la que ge-
nera la fuerza necesaria para mantener el avién en el aire y muchos pardmetros van
referenciados a la geometria de esta. Los mas importantes de estos son la envergadu-
ra, la distancia lateral entre los extremos de las alas; la cuerda media aerodindmica
que es la distancia entre el borde de ataque (punto mas delantero) y el borde de
fuga (punto mds trasero) de un perfil que simula el comportamiento aerodindmico
de todo el ala; y la superficie alar, que es la superficie en planta del ala, contando la
que estarfa internamente en el fuselaje.

Si bien es normal que estén todas las partes anteriormente nombradas algunas de
ellas no son estrictamente necesarias, por lo que puede haber aeronaves de ala fija que
no tengan fuselaje y cola, por ejemplo. Este tipo de aeronave se llaman alas volantes
e incluyen las funciones del fuselaje o la cola en el ala y/o los motores. También
se pueden encontrar aeronaves con varios fuselajes. Hay ejemplos muy variados de
configuraciones de aeronaves de ala fija.
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Figura 1: Parametros geométricos principales del ala
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Figura 2: Northrop YB-35. Ejemplo de ala volante. De Wikipedia

2.1.1. Fuerzas y momentos aerodinamicos

Las fuerzas y momentos aerodinamicos surgen por la interaccién del flujo del aire
a través de un cuerpo, no necesariamente uno de forma aerodinamica, sino cualquier
cuerpo percibe estas fuerzas en contacto con el aire. El aire al encontrarse con un
cuerpo tiene que desviarse de su direccion, acelerandose o frendndose segtin la forma
del cuerpo y la propia velocidad del aire respecto a este. Sin embargo, en el caso
de cuerpos con geometrias aerodindmicas esta interaccién es calculable, analitica o
numéricamente, de forma mas facil que un cuerpo cualquiera, con cavidades, rugo-
sidades o cambios grandes de seccién o pendiente.

Estas aceleraciones y deceleraciones generan una distribucién de presiones no
uniforme alrededor del cuerpo. En las zonas en las que el aire viaja més rdpidamen-
te la presién disminuye, mientras que en las que viaja mas lentamente la presién
aumenta. Estas diferencias de presiones son las que generan unas fuerzas y unos
momentos sobre el cuerpo que se encuentra en el seno del aire.

Estas fuerzas y momentos también ocurren con otros fluidos que no sean el ai-



re, como el agua. Existen vehiculos marinos que reducen la resistencia respecto al
agua utilizando unos dispositivos similares a pequenas alas de aviéon para elevarlos
respecto la superficie del mar, como el de la figura 3.
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Figura 3: Ejemplo de hidréptero. De la pagina web de Motor Boat & Yatching

Las fuerzas aerodindmicas se modelizan mediante el producto de la fuerza rela-
tiva que generaria una presién constante dada por el aire a una velocidad concreta
sobre una superficie caracteristica, en el caso de aeronaves de ala fija, la superfi-
cie alar; multiplicadas por un coeficiente de ponderacién. Los momentos afiaden la
multiplicacién por una distancia caracteristica, que en los aviones es la cuerda alar
media aerodindmica o la envergadura.

1
Fya==pV?%S,C;

2 (1)
MAzipVQSwlCi

La presién dada por la velocidad se llama presion dindamica y corresponde a los
términos % pV? de la ecuacién 1, donde p es la densidad del aire y V la velocidad
del aire respecto el cuerpo.

Los métodos de calculo de los coeficientes aerodindmicos es muy complejo y de-
pende de cada caso. La forma habitual de obtener una aproximacién a estos es el uso
de modelos estadisticos que recogen el valor de cada uno de los coeficientes segin
ciertos parametros geométricos del avién. Estos modelos se obtienen analizando los
valores obtenidos experimentalmente o empiricamente a partir de muchos experi-
mentos o aviones reales. Estos modelos se encuentran recogidos en DATCOM. Sin
embargo también hay software especializado en el cdlculo de dichos coeficientes una
vez introducida la geometria del cuerpo.

En este conjunto de trabajos los coeficientes que se usaran han sido calculados
por este ultimo método, mediante el software xfir5. El proceso de cdlculo esta mejor
explicado en el Trabajo de Final de Grado de Alvaro Goterris Fuster, en el cual
obtiene el modelo no lineal del UAV.

Dentro de las fuerzas aerodindmicas, las mas comunes son la sustentacién y la
resistencia que son las proyecciones de la fuerza resultante en la direccién del viento
y en la direccién perpendicular a este, respectivamente. Si el cuerpo es un perfil



Figura 4: Imagen de una pantalla del xflr5

Figura 5: Fuerzas aerodinamicas

aerodinamico, la sustentacion serd mayor que la resistencia en las condiciones de
diseno. Estas dos fuerzas son altamente dependientes del angulo de ataque, que es el
angulo que forma la direccién de incidencia del viento respecto la cuerda del perfil.
En un perfil también se genera un momento de cabeceo debido a que el punto donde
se genera la fuerza resultante no es el centro de gravedad, sino que tiene un cierto
desplazamiento.

También existen fuerzas y momentos a parte de estos, que se dan cuando apa-
recen asimetrias en el flujo del aire respecto al eje de simetria de la aecronave. Estas
pueden ser porque bien el aire tenga una componente en la direccién lateral o que
la propia aeronave modifique su simetria mediante deflexiones de ciertos elementos
en sus superficies.

2.1.2. Controles

Los controles de una aeronave son aquellos elementos sobre los cuales el piloto,
ya sea una persona o un ordenador de a bordo, puede actuar para modificar el
comportamiento de la aeronave, modificando su direccién, altitud, o velocidad.

» La palanca (de gases). Es un valor que relaciona, porcentualmente, el empuje
maximo que pueden dar los motores en las condiciones de vuelo, con el que



estan dando en el momento. Se utiliza generalmente para actuar sobre la altitud
v la velocidad de vuelo.

= El elevador. Se encuentra generalmente en la cola, formando parte del esta-
bilizador horizontal. Puede ser todo este o una parte que se deflecte en la parte
trasera de este. Se utiliza para dar momento de cabeceo provocando un giro
respecto del eje lateral, modificando asi entre otras cosas el angulo de ataque
y modificando la sustentacién para variar la altitud.

= Los alerones. Suelen encontrarse en las zonas del ala mas alejadas del eje
central del fuselaje en la parte trasera del perfil. Se deflectan antisimétrica-
mente, cuando uno se levanta el otro de baja, dando un momento de alabeo,
que hace girar el avion respecto el eje longitudinal. Sirven para inclinar el avién
respecto el eje longitudinal haciendo que parte de la sustentacién tenga una
componente horizontal facilitando los giros en el plano horizontal.

= El timén. Su posicién habitual es la parte trasera del estabilizador vertical. Se
deflecta para aumentar la sustentacion de este elemento de la cola generando
un momento de guinada, que hace girar la aeronave respecto del eje vertical
controlando asf el direccionamiento en el plano horizontal.

2.2. Control

El control es la disciplina encargada de, mediante el estudio del comportamiento
de un mecanismo, y la configuracion de este en cierto momento, generar unas ac-
tuaciones sobre este para garantizar una estabilidad en el sistema y un seguimiento
de la referencia con unas ciertas caracteristicas dindmicas.

2.2.1. Estabilidad

Un sistema es estable cuando para cierta accién generada sobre este de magnitud
finita, la variacién en los parametros del sistema es también finita.

Existen dos tipos de estabilidad, la estabilidad estatica y la dindmica.

La estabilidad estatica es facilmente observable mediante una canica y un cuen-
co, como en la figura 6. Es la capacidad de un sistema de, tras una perturbacién en
su estado, volver al estado de en el que se encontraba inicialmente.

Respecto a esto existen tres posibilidades:

= Estable estaticamente. Tras la perturbacién, el sistema tiende a volver a la
situacion inicial. En la figura 6 corresponderia a la primera imagen.

= Inestable estaticamente. Tras la perturbacién, el sistema tiende a alejar-
se de la situacion inicial indefinidamente. En la figura 6 corresponderia a la
segunda imagen.

= Estabilidad estatica Neutra. Tras la perturbacién el sistema evoluciona
hasta encontrar una nueva posicién de equilibrio. En la figura 6 corresponderia
a la ultima imagen.
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Figura 6: Ayuda visual sobre estabilidad

Por otra parte, la estabilidad dindmica hace referencia al comportamiento del
cuerpo en torno el punto de equilibrio respecto el tiempo. Se supondra que, para el
caso, el sistema es estable estaticamente o tiene estabilidad estatica neutra, puesto
que si es inestable el comportamiento seria alejarse indefinidamente de este como ya
se ha expuesto.

En este caso también aparecen tres posibilidades andlogas a las anteriores.

» Estable dinamicamente. Tras la perturbacién el sistema evoluciona hasta
detenerse en la posicién de equilibrio, ya sea oscilando entorno a este punto o
avanzando directamente hasta este. Seria el caso de un péndulo, o de la canica
v bol del ejemplo anterior, con rozamiento.

= Inestable dinamicamente. Tras la perturbacién el sistema evoluciona os-
cilando entorno al punto de equilibrio pero a cada ciclo la amplitud de esta
aumenta. Es lo que se da por ejemplo en una resonancia.

= Estabilidad dinamica neutra. Tras la perturbacién el sistema oscila entrono
al punto de equilibrio sin que la amplitud de la oscilacién varie con el tiempo
siempre yendo y viniendo entre los mismos extremos. Esto ocurriria en un
péndulo, o la canica y el bol, si no hubiese rozamiento ninguno.

Como se puede ver, que un sistema sea estable estaticamente no asegura la es-
tabilidad de este, pues puede ser inestable dindmicamente, sin embargo si que es
inherentemente necesario que tienda a una posicién de equilibrio para que la esta-
bilidad se pueda dar.

La estabilidad dindmica neutra tampoco se considerara estable, dado que, para
una accién finita, no resuelve en una respuesta finita, sino en una respuesta media
finita, pero oscilante.

2.2.2. Funciones de transferencia y Polos del sistema

Cualquier sistema dindmico funcionando respecto a un punto de equilibrio se
puede definir matematicamente mediante unas ecuaciones diferenciales, es decir unas
ecuaciones con derivadas, generalmente temporales, que muestra su comportamiento
respecto a ciertas acciones sobre dicho sistema.

Para variaciones pequenas y un entorno de trabajo cercano al punto de equili-
brio, estas ecuaciones se pueden linealizar. Esto significa modificar las ecuaciones de
modo que, las variaciones estaticas de los parametros que se obtienen, son directa-
mente proporcionales a las variaciones que se realizan sobre las acciones.

Si las variaciones se encuentran muy lejanas al punto de equilibrio a partir del
cual se han linealizado las ecuaciones pueden aparecer efectos que no son proporcio-
nales a las acciones realizadas. Cuando estos efectos ocurren se les llama no lineali-
dades. Es importante no alejarse mucho de los puntos de equilibrio pues no se esta



disenando inicialmente fuera de la linealidad.

Una vez linealizadas las ecuaciones estas se pueden transformar al entorno de
Laplace, aplicando la denominada Transformada de Laplace, que es una operacion
matematica que permite transformar, entre otras cosas, ecuaciones diferenciales li-
neales en operaciones entre polinomios.

Estos polinomios relacionan el comportamiento entre las distintas variables. Una
funcién de transferencia es, precisamente, una relacién entre dos variables concretas
de modo que, al introducir una variaciéon en una, muestra la evolucién de la otra.
Son usualmente una divisién de polinomios, aunque puede presentar algin retardo
(tiempo entre que se ejecuta la accién y la variable de estudio reacciona a esta)
que tienen forma de exponencial. El polinomio del numerador siempre debe ser del
mismo grado o inferior que el del denominador; sino, no representaria un sistema real.

Asi, una funcién de transferencia tiene por forma general, la de la ecuacién 2,
donde Q(s) es la funcién de transferencia, u es la accién de control, y es la variable
a controlar, f(s) y g(s) son polinomios y 7T, es el tiempo de retardo.

R vt S )

Los polos del sistema son las soluciones a la ecuacién g(s) = 0. Estos polos son los
que definen el comportamiento general del sistema. Estos son generalmente niimeros
complejos. Si estos polos tienen parte imaginaria, entonces seran un par de polos
conjugados, mientras que si no la tienen, no necesariamente debe formar parte de
un par de polos.

Se dice que un polo define el comportamiento general del sistema porque segin
los valores de su parte real y su parte imaginaria podremos obtener datos relativos
a la estabilidad del sistema, el tiempo que tarda en estabilizarse, o si oscila y con
que amplitud.

= La estabilidad. Viene dada por la parte real de los polos, si esta es negativa
el modo de comportamiento relativo a ese polo es estable (tanto estética como
dindmicamente). Basta con que haya un polo con parte real positiva o nula
para que el sistema no sea estable.

= El tiempo se establecimiento. Es el tiempo que tarda un sistema en esta-
bilizarse, o, mas formalmente, en llegar al rango de 2% de diferencia respecto
al valor de equilibrio y no vuelve a salir de este. Este tiempo es menor cuanto
mas negativa sea la parte real del polo.

= Comportamiento oscilatorio. Aparece cuando hay, al menos, un par de
polos complejos conjugados.

= Amplitud de oscilacién. La amplitud maxima de oscilacién viene dada por
el angulo que forman las rectas que unen el origen con los polos conjugados
respecto del eje real. Cuanto mayor sea este d&ngulo mayor serd la sobreoscila-
cion.

Asi, el comportamiento de un sistema estable serd subamortiguado cuando pre-
sente oscilaciones en torno al punto de equilibrio, es decir cuando tenga, al menos, un
par de polos complejos conjugados. Mientras que un sistema estable sera sobreamor-
tiguado cuando todos los polos de este sean reales, lo que significa que la respuesta



no oscila respecto a un punto de equilibrio, sino que se acerca asimptéticamente a
este.
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Figura 7: Localizacién de polos ejemplo
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Figura 8: Respuesta ante un escalén de cada polo

En las figuras 7 y 8 se pueden ver la representacion de los polos en el plano
complejo, y la respuesta del sistema con los polos 1, 2 y 3, respectivamente. Como
se puede ver, la respuesta del polo con parte real positiva es inestable.

Los ceros son los resultados de la ecuacién f(s) = 0. El efecto de estos es menos
visible directamente. Pueden generar sobreoscilaciones no deseadas o efectos de fase
no minima en los que el sistema empieza comportandose en el sentido contrario al
que deberia. Es decir, modifican ligeramente la fase transitoria.

2.2.3. Controladores (PID)

El comportamiento de un sistema se suele representar mediante diagramas de
Bloques. Esto es una representacion grafica que muestra las relaciones causales entre
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las senales del sistema.

La estructura del sistema de control pueden ser en bucle abierto o en bucle cerra-
do. Una estructura de control en bucle abierto genera unas acciones sobre el sistema
sin tener en cuenta el estado de este, es decir, no realimenta el estado y lo comprara
con lo que se quiere conseguir. Mientras tanto, la estrucura en bucle cerrado es todo
lo contrario, utiliza la diferencia entre el estado del sistema y el punto de referencia
deseado para generar la accién de control.

Si bien puede parecer que un sistema puede ser mas estable si se encuentra en
bucle cerrado, esto no tiene porque ser asi. La aparicién de retardos u otros efectos
puede hacer que el efecto sea todo el contrario, si no se anade ninguna funciéon de
transferencia que modifique ligeramente la accién de control.

Estas funciones de transferencia se llaman controladores y pueden ser de muchos
tipos, desde una simple ganancia, multiplicacién por una constante, hasta la inclu-
sién de acciones integrales que acumulen el error hasta el momento o derivativas que
prevean la evolucién de este.

De la unién de estas tres cosas aparecen los PID, Proporcional, Integral y Deri-
vada. Cada accion tiene una funcién distinta dentro del controlador.

= El integrador acumula el error con el tiempo y pondera la accién en relacién a
esto. Esto permite que la variable a controlar siga fervientemente la referencia,
el valor que se quiere para ella, y no aparezca un error constante con el tiempo.
Es muy importante cuando se quiere rechazar las perturbaciones, pues hace
que vuelva al valor deseado cuando estas aparecen.

» El derivador estima la evoluciéon préxima que va a seguir la variable. Esto
permite actuar sobre esta teniendo en cuenta como se comportara en un futuro,
lo que permite modificar acordemente la evolucién temporal pudiendo evitar
sobreoscilaciones.

= El factor proporcional ayuda a modificar los polos del sistema junto con
las otras dos, pudiendo introducirlos en una cierta zona de especificaciones,
consiguiendo el tiempo de establecimiento y la sobreocilacion dentro de unos
limites deseados.

Asi, la estructura bésica de un PID queda de la siguiente forma, donde P, I y
D son constantes relativas a cada una de las acciones del PID.

1 K;
PID(S):P(1+I+DS>:KP++KC[S (3)
s s

Existen otros tipos de controladores, de rangos muy variados, en los que se mo-
difica la lectura de datos o la referencia, aunque todos se basan en esencia en este
efecto de acciones integrales y derivativas.

Todo lo introducido sobre control en este apartado se refiere a control clasico,
pensado generalmente para sistemas SISO, Single Input Single Output (una entrada,
una salida). Para sistemas mas complejos en los que se deban controlar varias salidas
mediante varias entradas, sistemas MIMO (Multiple Input Multiple Output), existen
otros métodos de control que no se van a exponer puesto que en el trabajo no se
usan. Cuando el numero de salidas y entradas es el mismo se pueden convertir en
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~ 1 + s N
> Ki s F accion control variable »( 1)
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Figura 9: Estructura de un PID

tantos SISO como salidas y entradas haya. Si se quiere méas informacién al respecto,
hay multitud de fuentes en las que consultar. Se ha anadido alguna en la bibliografia.
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3. Estado del arte: UAV

Antes de introducirse mas en el meollo del trabajo, puede ser interesante, en-
tender correctamente que es un UAV, que diferencias tiene respecto otros vehiculos
aéreos, y un poco la historia que ha hecho que estos sean como son ahora.

3.1. Definiciéon

La definicién de UAV (Unmanned aerial vehicle) es la de cualquier vehiculo aéreo
que no necesita transportar en su interior a un humano para su funcionamiento,
siendo controlable mediante un control remoto, o de forma auténoma. La diferencia
principal entre estos y los misiles es que los UAV son recuperables, mientras que los
misiles no. Como vehiculo aéreo que es, las fuerzas que gobiernan su dindmica son
las aerodindmicas, expuestas en el apartado 2.1.1. Estas fuerzas son las que permiten
que el UAV pueda realizar un vuelo controlado, nivelado y sostenido.

Dentro de los propios UAV existen distintos tipos de clasificaciones, ya sea por
el peso, las dimensiones, el tipo de carga de pago o la misién de este. Cada entorno
legislativo tiene sus propias divisiones y normativa para dicha clasificacion. Entre
ellos, la EASA (Furopean Union Aviation Safety Agency), que es la agencia legis-
lativa del territorio Europeo, recoge tres categorias principales segun el riesgo que
suponen. Estas son Open Category, Specific Category y Certified Category, las cuales
implican cada una un nivel de riesgo superior a la anterior.

Otros terminos relacionados con los UAV pueden ser las palabras drone, o dron,
que es como son llamados comtinmente por el publico; o UAS (Unmanned Aircraft
System) que es utilizado para dar importancia también a los elementos y instrumen-
tacién interna de la aeronave, como la estacion en tierra, los sistemas de comuni-
cacién o instrumentos necesarios para la recogida de estos, entre otros. Existe una
sigla especifica en espanol para referirse a estos vehiculos. Esta es VANT, Vehiculo
Aéreo No Tripulado. Sin embargo, se seguird usando UAV en el resto del trabajo,
dado que es mucho mas usada en el mundo de los vehiculos aéreos.

Finalmente, cabe diferenciar los UAV que pueden ser controlados a distancia,
mediante un control remoto y radiofrecuencia, de los que siguen de forma auténoma
una ruta o misién especificada anteriormente. Estos primeros son llamados habitual-
mente RPV (Remotely Piloted Vehicles), sin embargo, estos no incluyen unicamente
UAV, sino también pequenos coches o barcos.

Otras clasificaciones comunes dependen de la forma de propulsarse y sustentarse,
de la disposicion de los propulsores, el numero de estos, etc.

3.1.1. Antecedentes de los UAV

Desde los inicios de la humanidad, se han creado sistemas pensados para despla-
zarse por el aire en una direcciéon concreta, con cierto control, o incluso pudiendo
levantar carga en ellos. Estos son los proyectiles, las cometas, los globos y los cohetes
impulsados por polvora.
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Si bien difieren mucho de la definicién de UAV, algunos de estos empezaron a
determinar las caracteristicas que luego se pueden ver en UAV més modernos.

= Los proyectiles determinaron la importancia del empuje y el peso al intentar
llegar a largas distancias, asi como la seccién que el aire veia a su paso. Por
ejemplo, las flechas tenian una seccién pequena que reducia la friccién que rea-
lizaba el aire sobre estas, sumando su bajo peso resultaba en largas distancias
aun usando lanzaderas con relativo poco empuje.

= Las cometas pueden volar gracias a la sustentacién que realiza el viento al
moverse entorno a estas. Su facil construccién pudo hacer que se pudiesen crear
mediante prueba y error, aun sin conocimientos en aerodindmica. También eran
controlables mediante los hilos que se podian unir a estas por varias partes,
permitiendo la realizacién de acrobacias en el aire, que incluso fueron usadas
para mandar mensajes a largas distancias.

= Los globos se inicaron en china mediante las linternas chinas, unas estrucu-
turas de papel con una vela en su interior que calentaban el aire aportando
flotabilidad al reducir su densidad. Por ende estas si estaban auto propulsadas,
pero a merced del viento. Tras esto, globos de mayor tamano fueron construi-
dos pudiendo transportar carga pesada, como humanos o carga militar.

= La pdlvora nacié también en China donde la utilizaban tanto con fines re-
creativos, como fuegos artificiales, como militares, creando cohetes que se pro-
pulsaban hacia el objetivo para impactar contra este con una explosién final.
Tras esto, llego a Europa y se sofisticé dando lugar a las armas de fuego que
hoy en dia siguen utilizdndose.

Una vez llegado el siglo XV la evolucion de la Fisica y los estudios cientificos em-
pezaron a generar conjeturas sobre el vuelo atmosférico a través de la observacion de
las aves. Asi se remarcé la importancia de la velocidad, la densidad y la superficie al
buscar que el aire realizase una fuerza sustentadora sobre el cuerpo y lo mantuviese
elevado.

Algunos de los ingenios méas conocidos de estos son los Ornitépteros de Leonar-
do Da Vinci (1452-1519) el cual, basandose en las aves y las semillas que sustentan
transportandose en el aire con vuelo helicoidal, contienen elementos que aportan
energia capaz de generar movimiento al aparato en cuestion.

También son conocidos unos pequenos sistemas parecidos a cometas con super-
ficies estabilizadoras y una goma que se enrocaba y se conectaba a una pequena
hélice. Esta goma se desenroscaba dando energia a la hélice y propulsando por un
tiempo el sistema.

Tras esto, queda patente la necesidad de una sustentacién que venza el peso de
la aeronave y un empuje que venza la resistencia de avance. Pero no se habia en-
contrado una solucién al control estable hasta que los hermanos Wright anadieron
estabilizadores verticales y horizontales en su diseno.

Las revoluciones cientificas de principios del s.XX realizaron el empujén que

necesitaba la aviacion no tripulada. Los mas relevantes en este aspecto fueron la
realizacién de los primeros aeroplanos controlables mediante tensores unidos a las
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superficies deflectables; la contribucién de Tesla en la telecomunicacion; y el desarro-
llo del giréscopo mecanico dentro de la navegacion aérea. Estos ultimos facilitaban
la estabilizacién tanto longitudinal como lateral del avion.

3.1.2. Evolucion de los UAV

Durante la Primera Guerra Mundial (1914-2918), gracias a los avances, tan-
to en la estructura del fuselaje como de las superficies de control y de la planta
propulsora; se llega a elaborar la primera aeronave no tripulada propiamente dicha.
Sperry Aerial Torpedo (1917) era un biplano que se dirigia hacia el blanco me-
diante senales de radio. Podia volar hasta una distancia de 50 millas (~ 80 km) y
llevar una carga explosiva de 300 libras (~ 135 kg). Nunca lleg6 a usarse en combate
real, sin embargo permitio la creacién de la segunda como una evolucién de esta. La
Kettering Bug era una bomba con alas, es decir, el propio fuselaje era el explosivo.
Estaba pensada para despegar junto a un vehiculo con ruedas.

Si bien eran aeronaves controladas a distancia y auténomas, estas no eran re-
cuperables, o no estaban pensadas como tal; por lo que no se podrian considerar
estrictamente como UAV, sino que la palabra misil se ajustaria mas a sus carac-
teristicas principales. Sin embargo, como se puede ver en la Figura 7?7 la forma se
asemeja mas a la de un avién que a la de un misil.

Posteriormente, en el Periodo de Entre-guerras, se empezaron a disenar
canones antiaéreos, dado que se reconocio la importancia militar de las aeronaves.
Estos cafiones necesitaban un blanco no tripulado para los ensayos, por lo que se
crearon UAV diana. La Marina Real Britanica usaba el Queen Bee en el 1935. Este
estaba fabricado principalmente de madera y se controlaba por radio, uno de ellos
incluso sobrevivié a 40 misiones de entrenamiento antiaéreo.

Llegada la Segunda Guerra Mundial (1939-1945), con la necesidad de ir mas
rapido y mas alto, la aviacién tiene una nueva revolucion. Esto, a su vez, significd
nuevos disenios en UAV, como el RP-71, de la compania Radioplane Company que
fue uno de los primeros vehiculos no tripulados de vigilancia, aunque también se
empleaba como diana. Estos aviones-ciAmara tenian las ordenes de navegaciéon pro-
gramadas antes del vuelo por lo que eran muy sensibles a las condiciones externas.

Una vez llegada la Guerra Fria (1945-1985) entre las potencias capitalistas y
las comunistas, se impulsé considerablemente el avance tecnolégico y cientifico de
los campos aerondutico y espacial.

» En la primera Década de Post-Guerra (1945-1955) se desarroll la nave-
gacion de Largo Alcance, el mapeo por radas y la navegacién inercial. Estas
cosas resultaron en los primeros vuelos precisos de UAV. El Radioplane Q-1
(RQ-1) y versiones posteriores muestran este efecto.

= Durante la Guerra de Vietnam, aparecieron drones de reconocimento y vi-
gilancia de terreno no detectables por radar. Un ejemplo de estos es el Ryan
Model 147 Lightning Bug. Debian irse modificando conforme se iban me-
jorando los radares terrestres al ser imperante el hecho de ser indetectables
para su correcto funcionamiento. También se usaban a veces como senuelo.

» La Crisis de los Misiles de Cuba (1962) obligd, en cierta manera a usar
UAV como rechazo de misiles guiados. Variaciones del modelo Ryan Model
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147-A Fire Fly aparecieron tanto para misiones a gran altura (147-B) y a
baja altura (147-J). Por esta época aparecié también el primer helicéptero no
tripulado, el QH-50 DASH , que era un UAV antisubmarinos.

= A partir de la mitad de la guerra de Vietnam, la probabilidad de éxito de los
UAYV era cercana al 90%. Pero sus bajos rangos y autonomias en compara-
cién con aeronaves tripuladas no les permitian ser protagonistas en la gran
mayoria de casos. Por este motivo estos dos fueron los objetivos principales en
los avances tecnolégicos en este campo. Este problema se atacé mediante la
reduccion de peso y el aumento de la potencia especifica del motor. Se alige-
raron los dispositivos de navegacién inerciales y por satélite, y los ordenadores
de abordo.

Por el ano 1978, la industria israeli Israel Aircraft Industries (IAI) desarrollo
una plataforma de vigilandia pequena ligera y rapida, fabricado con fibra de vidrio
y capaz de tomar imagenes de 360°. Esta era el TAI Scout. Los estadounidenses
se interesaron por el proyecto y incorporaron sus avances tecnolégicos. Asi nacié el
AAI RQ-2 Pioneer el ano 1986 siendo el primer UAV en estar impulsado por
motores cohete y se sigue utilizando militarmente hoy en dia.

Ya llegados los 90, la mayoria de ejercitos con alta tecnologia desarrollaron UAV
para operaciones de vigilancia y evasién de conflictos armados, por su gran versati-
lidad en estos campos.

Sin embargo, también afloraron en este momentos multitud de vehiculos no tri-
pulados con fines no bélicos. Se desarrollaron varios de ellos destinados a operaciones
de vuelos largos usando el minimo de combustible posible por parte de empresas co-
mo AeroVironment Inc. dentro del programa Environmental Research Aircraft and
Sensor Technology (ERAST) de la NASA. Se fabricaron cuatro plataformas solares
de propulsion con pila de combustible: NASA Pathfinder, NASA Pathfinder
Plus, NASA Centurion y Helios Prototype.

Si bien, la evolucién de los UAV ha estado claramente marcada por la industria
militar, hoy en dia hay un gran interés de llevarlos hacia la sociedad civil. Existen
multitud de UAV para todo tipo de misiones, desde recreativos, hasta aplicaciones
en agricultura, extincién de incendios o entrega de paquetes.
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4. Plataforma

En esta seccién se expondra el objeto de estudio sobre el cual se realizard el
trabajo, es decir, el UAV realizado dentro del proyecto HERMES UPV.

4.1. Proyecto HERMES UPV

HERMES UPYV nacio de la iniciativa de un grupo de alumnos para crear un UAV
de entrega de paquetes para situaciones humanitarias, originalmente para participar
en un concurso que se realiza anualmente en Gran Bretana.

Dicho proyecto esta incluido dentro de Generacién Espontanea, una secciéon den-
tro de la Universitat Politécnica de Valencia (UPV), que financia a los grupos de
alumnos emprendedores que quieran iniciar sus propios proyectos dentro del amparo
de la universidad.

Por otra parte, HERMES UPYV tiene colaboraciones con otros departamentos im-
portantes dentro de la universidad, como puede ser el Departamento de Ingenieria
de Sistemas y Automética (DISA), o el Centro de Motores Térmicos (CMT). Ambos
departamentos son de gran interés para el proyecto. El primero aporta conocimien-
tos en el campo de los sistemas embarcados del UAV, y es el que coordina estos
Trabajos de Final de Grado, mientras que el segundo ayuda con consultas sobre
aerodindmica y diseno externo del UAV. Ademéds, tanto estos como otras empresas
externas colaboran también de forma monetaria.

El nombre del proyecto viene por el hecho de que esta destinado a disenar UAV
de entrega de paquetes humanitarios, haciendo referencia al dios griego Hermes, que
era el mensajero de los dioses segin la mitologia.

4.2. UAV HERMES

No obstante, el primer diseno realizado no esta destinado principalmente a la
entrega de paquetes, aunque permitiria hacer pruebas en este aspecto. Este disenio
inicial, nace por encargo del DISA, como un banco de pruebas para extender la
autonomia del UAV mediante el uso de pilas de hidrégeno, dado que este es uno de
los campos de estudio principales que tienen en la actualidad. Por lo tanto muchos
aspectos de su disefio deben ajustarse a las limitaciones que esto genera.

Los materiales de los cuales estd hecho son Poliestireno Expandido, Fibra de
Carbono, Madera de balsa y HIPS (High Impact PolyStyrene), un pldstico de alta
resistencia que se puede imprimir mediante impresoras 3D.

4.2.1. Caracteristicas de Diseno

La caracteristica mas remarcable es que su disefio es modular. Esto quiere decir
que cualquier parte de este es facilmente desmontable y reemplazable por lo que
permite que se pueda modificar su fuselaje segin la misiéon que deba realizar. Asi,
se pueden mantener la cola y las alas sin variaciones, manteniendo en gran medida
las constantes aerodinamicas que estas aportan.
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Figura 10: Maqueta a tamano real del HERMES

Ademss el fuselaje se puede abrir por los lados, pudiendo acceder facilmente a
su interior, posibilitando enormemente la reparacién, reposicién o intercambio de los
elementos que este contenga. De este modo, se puede tener el UAV saliendo répida-
mente tras la descarga de un paquete con uno nuevo a repartir. También favorece
la conexién de los cables de electrénica a los respectivos puertos a los que son ne-
cesarios que vayan. Dichas exclusas laterales se pueden cerrar enganchédndola en la
parte inferior de la estructura del fuselaje.

Siguiendo en la misma linea, hay otras zonas que se pueden abrir ficilmente pa-
ra permitir el acceso a componentes o uniones de interés. El morro, por ejemplo se
puede abrir por un lateral para acceder a la cdmara que hay instalada en este. La
union de las alas, sobre el fuselaje, también. Ahi se encuentran las antenas de que
se ocupan de la telecomunicacion y los elementos que mantienen unidos el ala y el
fuselaje.

Por otra parte, la parte superior del fuselaje consta de unos canales por los que
pasa el cableado de un extremo a otro del UAV, pudiendo conectar los distintos ele-
mentos del UAV sin que el cableado moleste en el espacio en el que se encontrardn
los propios paquetes y otras cargas de pago.

En el fuselaje se pueden observar 5 partes diferenciadas:

= El morro. Contiene la cimara, el motor, la bateria para el motor y el contro-
lador de éste. Este ultimo se encuentra en el exterior unido sélidamente con
un aislante entre el controlador y la piel del fuselaje, esto es porque se calienta
considerablemente y es necesario que se refrigere.

= La primera seccién. Contiene el mecanismo que extiende y repliega el tren
de aterrizaje, ademas de baterias para dar energia al resto de sistemas.

= La zona de la electrdénica. Se encuentra entre las dos esclusas. Contiene
una bandeja a mitad altura donde se colocan la gran mayoria de dispositivos
electronicos que contiene el UAV. Por la parte de debajo de la bandeja pasan
los conductor del deposito de hidrégeno y la pila.

= Las dos esclusas. Son las secciones mas largas. Contienen una esclusa en la
parte inferior hecha con madera de balsa por facilidad al hacer el agujero y
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poder paralelar la fabricacién. En estas van las cargas de pago. En el caso del
uso con pila las esclusas se sellan y contienen en su interior la pila y el depdsito
de hidrégeno. Son exactamente iguales una a la otra

» La cola. Esta hecha maciza de poliestireno expandido, dado que su unica
finalidad es aerodinamica. El dispositivo GPS esta colocado encima suyo dado
que debe estar alejado de los mecanismos electrénicos para evitar el ruido.

Por seguridad, el ala esta unida por delante y por detrds de la cuaderna que
separa la primera esclusa y la zona de la electrénica. Asi, la resistencia se reparte
mejor alrededor de la cuaderna. En el caso del tren de aterrizaje trasero se de-
beria hacer lo mismo, pero la posicion del centro de gravedad no lo permite, puesto
que si se adelanta mas podria adelantarse a este y la aeronave en suelo podria volcar.

El centro de gravedad esta cercano a esa zona, ligeramente delante de la cuaderna.
Este es el motivo por el que la pila también se afiada en ese lugar, puesto que de ese
modo no se modifica mucho su posicién al incluirla.

Figura 11: Diseno CAD del HERMES

4.2.2. Caracteristicas Aerodinamicas

En lo respectivo a sus propiedades y caracteristicas aerodindmicas, su definicién
estd mucho mejor explicada en el TFG de Alvaro Goterris. En este se exponen varios
procesos de obtencién de estas y las definitivas que se toman para la realizacion del
modelo.

Las caracteristicas aerodinamicas de un aeronave de ala fija se definen mediante
coeficientes aerodinamicos. Estos coeficientes relacionan una fuerza o momento aero-
dindmico respecto a una variable de comportamiento de la aeronave, como angulos
de incidencia del viento, velocidades de giro o deflexiones de los controles.

En las tablas 1 y 2, asi como en la ecuacién 4, se muestran todos los coeficientes
relevantes, y los que se van a usar en el trabajo en si. Los valores que tienen un
guién es porque se van a obviar a favor de la composicién de estos mediante los
coeficientes de sustentacién (Cr) y resistencia (Cp) . Todos estos coeficientes son
adimensionales.
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Cp = 0,039 + 0,007 o + 1, 4201 o/ (4)
’ Variable H 1 ‘ «a ‘ 15} ‘ & ‘ B ‘ \%4 ‘ D ‘ q ‘ r
| Cp ]03310] 48406 | 0 [22396 |0[0] 0 [101570 | O
Cx 0 0 - 0]o0 0 0
Cy 0 0 |-01437] 0 0] 0] 00398 0 0.1738
Cy 0 - 0 - 0]0 0 - 0
C 0 0 [-00207] 0 0] 0 ]-0.5269 0 0.2224
Cu ]| 02662 |-1.7800 | 0 [-94711[0] 0 0 |[-248790| 0
Cy 0 0 0.0756 0 0] 0]-0.1466 0 -0.0894

Tabla 1: Coeficientes aerodindmicos de las variables de estado

’ Variable H oA OE oF OR
Cx 0 -0.0217 | -0.0902 0
Cy -0.0155 0 0 0.1201
Cy 0 -0.0217 | -0.0902 0
C 0.4548 0 0 -0.0024
Cu 0 -2.2135 | 0.7256 0
Cn 0.0082 0 0 -0.0673

Tabla 2: Coeficientes aerodinamicos de las variables de control

Los términos relativos a dp hacen referencia a los flaps, estos son dispositivos
hipersustentadores que se utilizan generalmente en despegues y aterrizajes para au-
mentar la sustentacién que aportan las alas y asi poder volar a menor velocidad.
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5. Modelo No Lineal

El modelo de un sistema busca representar el comportamiento de este frente a
las posibles entradas que se le puedan hacer a este. Un modelo serda usualmente
aproximado, y no podra afinar exactamente el comportamiento del sistema en todos
los casos, debido a la dificultad que puede representar tener en cuenta todos los po-
sibles efectos que pueda haber sobre este con ecuaciones matematicas simples. Asi,
para obtener el modelo se suele partir de ciertos supuestos o hipdtesis, que ayudan
a elaborar el modelo y poder eliminar términos de este que generalmente tendran
poca influencia.

Respecto al comportamiento de una aeronave de ala fija, el modelo usado habi-
tualmente es el de las denominadas ecuaciones de Bryan o las 12 ecuaciones de la
dindmica y cinemaética de una aeronave.

Las hipdtesis que sigue este modelo son las siguientes:

1. Cuerpo Rigido. Se supone que la distancia entre todas las particulas del
cuerpo es fija. Se supone para definir traslacion y rotacion a través del CDG,
y inercias constantes.

2. Origen de ejes en el Centro de Masas. Permite la independencia de las
ecuaciones de rotacién de las traslaciones, aunque no a la inversa. Ademas, la
gravedad no genera momentos

3. Giro de la tierra despreciable. Para velocidades normales, o bajas, no es
muy importante, y facilita la comprensién de las ecuaciones. Se puede anadir
posteriormente si hubiera necesidad, aunque no es el caso en este estudio.

4. Atmésfera en calma. No se tendrad en cuenta movimientos de la atmodsfera
respecto a la tierra (viento nulo).

5. Atmésfera sin turbulencia. No se considerara la aparicion de rafagas o
ruido aleatorio en los pardmetros del aire.

6. Plano XZ de simetria. Las inercias parciales I,; y I,. se consideran nulas.
Esto facilita enormemente las ecuaciones y desacopla las longitudinales y las
transversales.

7. Inercias rotativas ignoradas. No se tiene en cuenta la aportacién inercial
de elementos rotativos como hélices o rotores. Si hiciese falta se podrian anadir
a las respectivas inercias.

8. Masa constante. Las variaciones de masa y los efectos de esta se obvian en
las ecuaciones.

Generalmente en un avién de ala fija las hipotesis de que la masa no cambia y
que no hay movimiento relativo entre las particulas del sistema no son ciertas pero
si se pueden considerar como tal para periodos de vuelo corto, dado que el consumo
de combustible no suele ser muy alto, y los efectos dindmicos de cambio de masa se
pueden seguir despreciando, al igual que los cambios de inercia por el movimiento
del combustible entorno al avién. Sin embargo, en este caso aun es mas exacto, dado
que el UAV de estudio no utiliza combustible, sino un motor eléctrico y baterfas. En
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el caso de la pila de hidrégeno seria otro caso, pero no se va a abordar en este TFG.

Remarcar que todas las aeronaves de ala fija tienen elementos de control que se
deflectan y por tanto varia la posicién relativa de estos afectando, tanto a la inercia
como la posicion del centro de gravedad. Sin embargo, dichas variaciones son tan
pequenas que se pueden considerar despreciables.

Por otro lado, las hipdtesis de atmosfera en calma y sin turbulencias se podran
eliminar mas tarde en la generacion del modelo anadiendo ciertas operaciones auxi-
liares que las incluyan.

Una vez expuestas las hipotesis para la obtencién del modelo que rige el com-
portamiento dindmico y cinematico del avién se puede pasar a exponer el modelo
aerodinamico y de las fuerzas de empuje.

Segin lo que se ha explicado anteriormente, en la seccion 2.1.1 las fuerzas y
momentos aerodinamicos se caracterizan mediante un coeficiente aerodinamico que
pondera una fuerza de referencia. El modelo aerodinamico define precisamente esos
coeficientes. Se usard un modelo lineal de estos en el que cada coeficiente depende
linealmente de los parametros que gobiernan esa fuerza. Los valores que multiplican
a cada parametro estdn expuestos en la tabla 1 de la seccion 4.2.2.

Dentro de los coeficientes aerodindmicos hay uno un tanto especial, para el cual
un modelo lineal no es suficiente. Este es el coeficiente de resistencia. Que para estar
bien caracterizado debe tener componentes cuadraticas o de mayor orden.

Por otro lado el modelo de empuje se ha obtenido mediante una regresién
cuadratica del empuje que genera respecto al parametro de control de este a par-
tir de valores aportados por el fabricante del motor, y obligando que cuando no se
quiera empuje el pardmetro de control sea también nulo. Esta regresion se puede
observar en la figura 12.

Modelo de Empuje
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Figura 12: Regresién de datos del fabricante del empuje segin la palanca
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5.1. Ecuaciones

5.1.1. Ecuaciones de Bryan

El conjunto actualizado de las ecuaciones de Bryan que gobiernan la evolucién

dindmica y cinemadtica del cuerpo es el siguiente.
. 1 :
t=— (Xr+X4q4—mgsinf) —qw +rv

m

1
0=—Yr+Ysa+mgcosfsing) —ru +pw

m

1
w=— (Zr+Zs—mgcosfcosd) —pv +qu
m

N L N e S

A A A A
. M (Izz - I:v:v) Imz 2 2
=+ ———pr+—(" —p
Iyy Iyy Iyy ( )
I:E:v Izz Ixz (Ixz - Iyy) + Isz I:r:z (Iyy - I:m: - Izz)
=—N+—/F71L
ANt ( A pat A r4
. gsing+1r cose
¢ =
cos 6

0 =qcosp—rsing

¢ =p+ (g sing+r cos p) tan O

T =wucostcosf + v (cospsinfsing — cos psin)) + w (sin @ cos ¢ cos ) + sin ¢ sin 1))
Y = usiny cos @ + v (sin ) sin @ sin ¢ 4 cos ¢ cos 1) + w (sin 6 cos ¢ sin 1h — sin ¢ cos )
2= —usinf + v cos sin ¢ + w cos O cos ¢

(5)
donde A = (Ip,1.. — I2,)

Dentro de estas ecuaciones se observan los siguientes simbolos:

» {u,v,w} Son las velocidades lineales en las direcciones de los ejes x, y, z; res-
pectivamente, en ejes cuerpo.

» {p,q,r} Son las velocidades angulares respecto los ejes x, y, z; respectivamente,
en ejes cuerpo.

» {0,010} Son los dngulos de Euler que definen la orientacién del cuerpo. Estos
se miden a partir de los ejes cuerpo x, y, z, respectivamente. El proceso de
conversién es ZYX, es decir, primero se aplica el giro respecto el eje z, luego

respecto el eje y y luego respecto el x. De este modo queda perfectamente
definida la orientacion.

» {X4,Y4,Z4} Son las fuerzas aerodindmicas proyectadas en los ejes cuerpo x,
Y, Z.

» {X7,Yr,Zr} Son las fuerzas aerodindmicas proyectadas en los ejes cuerpo x,
Yy, z.

» {L,M ,N} Son los momentos aerodindmicos respecto los ejes cuerpo, X, v, z,
respectivamente.
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{m} Es la masa del cuerpo, se considera constante.

{g} Es la aceleracién de la gravedad.

{Izadyy,1z2,12-} Son los componentes no nulos del tensor de Momentos de
Inercia.

{z,y,2} Representan la posicién en el eje inercial NED, donde la x apunta al
norte, la y al este y la z hacia abajo.

{} El punto sobre cualquier variable representa la derivada temporal sobre
dicha variable.

5.1.2. Modelo de Fuerzas y Momentos Aerodinamicos

Como se ha expuesto anteriormente, en la seccién 2.1.1, el modelo de las fuerzas
y momentos aerodinamicos quedaria, para cada fuerza, de la siguiente manera.

1
XA:*pV2SwCX

2
YA = %pVQSwCY
1
Zy==pV?25,Cy
2 (6)
L= 5pv2swbcl
1
= ipVQchCM
1
N = §pV25waN

A su vez, los coeficientes C'x, Cy, y Cz son combinacion de otros coeficientes,
como son el de la fuerza de sustentacion (Cf,), el de resistencia (Cp), y el de la
fuerza de guinada (Cy). Estos se combinan usando los angulos aerodinamicos, (« y
B) de la siguiente manera:

Cx cosp —Cosatanf —sino —Cp
Cy = 0 1 0 Cy (7)
Cy 2)‘;% —sinatanf8  cosa -Cy,

Finalmente, cada coeficiente aerodindmico elemental se expresa como se muestra
en la ecuaciéon 8

cCr, cCr, .
CL:CL0+CLQOZ+CL5E5E+ 5V q—+ 5V «
CCM CCMd .
CM:CMO+CMQQ+CM§E(5E+ 2qu+ 2V «
CD:CDO—i-CDlOJ—i-CDZOzQ
bC be, PGy . (®)
Cy = Cyy + Cy, B+ Cyy, 6A+ Cy 6R + 25”p+ VAR AL
bCl bClr bClB .
Cl:Clo-l-olﬂﬁ—i-clM(SA—FCl&R(SR—F 2Vpp+ 2VT+ ZVB
bCy,  bCOy  PON,
CNZCNO+CNﬁB+CN5A5A+CN§R5R+ 2V p+ 5V r+ 5V B
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5.1.3. Angulos aerodindmicos

Los angulos aerodindmicos (a y beta) son dos dngulos que determinan la inci-
dencia del viento respecto a los ejes del cuerpo.

Figura 13: Definicién grafica de los Angulos Aerodinamicos

Estos son muy importantes pues suelen ser los que mayor influencia tienen en el
comportamiento de las fuerzas y momentos aerodinamicos.

Se pueden obtener facilmente a partir de las velocidades lineales {u,v,w}, pues
estas son relativas al aire que las rodea proyectadas en los ejes cuerpo. Es decir, el
conjunto de las tres contiene el modulo y la direccién del viento respecto la aeronave.

Asimismo, como se puede ver en la imagen 13, en la definicién de « intervienen
las proyecciones de la velocidad en el plano XZ, es decir, v y w; mientras que en
la definicién de §, la proyeccion de la velocidad restante, v, y la velocidad en si
conjunto de las tres proyecciones, V.

Con todo esto, lo angulos quedarian definidos segin se muestra en la ecuacion
9. El motivo de esto es la propia definiciéon de los dngulos aerodinamicos

« = arctan %

v ) 9)

8 = arcsin y; = arcsin (

5.1.4. Cuaterniones

Como se puede ver en las ecuaciones de las derivadas de los angulos de Euler,
dentro de las ecuaciones de Bryan (grupo de ecuaciones 5), en dos términos aparece
una indeterminacién cuando 6, el angulo de cabeceo, equivale a £90° (%Tad) puesto
que cosf = 0, y este aparece en el denominador, asi como que la tanf = +o0o. Esta
indeterminacion es un problema inherente a los angulos de Euler, y se conoce como
Gimbal Lock. Debido a esto surgieron otras formas de definir la orientacién de un
cuerpo en el espacio, como son los Cosenos Directores o los Cuaterniones.

Estos iltimos fueron definidos por William Rowan Hamilton, el cual tiene una
placa en honor a su descubrimiento en el puente de Brougham, Dublin, pues grabé
la propiedad fundamental de estos en la pared de dicho puente cuando le vino a la
mente en un paseo junto a su esposa.

==k =ijk=-1 (10)
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Figura 14: Placa en honor a Hamilton con las propiedades de los cuaterniones. (Sacada
de TripAdvisor)

Como se puede ver, consiste en la extensién de los nimeros complejos a dimen-
siones mayores al plano. Es no conmutativo, es decir, a b # ba, al contrario que otros
sistemas algebraicos como los de nimeros reales o complejos. Sin embargo, al igual
que los ntmeros complejos pueden ser muy ttiles para rotar y escalar cuerpos en
dos dimensiones, los cuaterniones lo son para cuerpos en tres dimensiones.

Las principales ventajas en este campo de las rotaciones espaciales frente a los
angulos de Fuler son que no aparece el efecto del Gymbal Lock mencionado ante-
riormente y que son mas compactos y rapidos que el uso de matrices de rotacion.
Por ello son utilizados en muchos campos de la fisica y de la representacion grafica
en ordenadores.

La forma general de un cuaternion es la mostrada en la Ecuacién 11 donde las
propiedades de sus componentes ya se han mencionado anteriormente en la Ecuacién
10.

q=qQ+qi+qj+qgk (11)

Ademads, como, en este caso, no se busca que los cuaterniones escalen, sino
que solo roten, se obliga a que el médulo de este sea la unidad. Es decir, que
2, 2, 2 2 __
o+ta+e+ag =1

Ademsds, dado que los angulos de euler son mas intuitivos a la hora de hacerse
una imagen mental del objeto, existe una relacion entre estos que facilita la com-
prensién del efecto del cuaternion.

Asi, los distintos valores de los cuaterniones se pueden obtener a partir de los
angulos de Euler (para el orden de giros ZYX) como se muestra en la ecuacién 12 y
viceversa en la ecuacién 13

0 ¢ Y. 0. ¢
qo—cosgcosﬁcosg-|—sm§s1n§s1n§

q1 = coS % cos 3 sin 5~ sin B} sin 3 cos% 12)
R R )
q2:cos§sm5cos§+s1n§cos§s1n§
q;:,zsin—cos—cosf—cosysin—sin?
2 2 2 2 2 2
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.—2 |

¢ = arctan M
L 1 —2¢7 —2¢35 |

6 = arcsin [2 (qog2 — ¢193)] (13)
_2 |

1 = arctan M
L 1 —2¢5 — 2q3 |

A su vez, las ecuaciones de las derivadas de dngulos de Euler quedarian como se
puede ver en la ecuacion 14, al usar cuaterniones en lugar de dngulos de Euler.

do —q —¢ —¢ —g¢ 0

. 1l B

C,‘Il _ = q1 4o q3 Qg2 p (14)
q2 2| —q@ g3 G —q1 q

q3 -3 —@ @ r

Con todo esto, se consigue evitar la aparicién de la singularidad pero pudiendo
usar las otras ecuaciones sin problema y los angulos de Euler para visualizar el
cuerpo facilmente.
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6. Hardware In the Loop

Como ya se ha mencionado en la introduccién (seccién 1), el objetivo de este
trabajo es generar un sistema de simulaciones Hardware-In-the-Loop (HIL). Todo
lo expuesto anteriormente tiene como finalidad implementarse en este sistema de
simulaciones.

La finalidad principal del HIL es la realizacién de ensayos no destructivos en
la plataforma. Asi, se podra entrenar al piloto, comprobar el funcionamiento del
sistema de navegacién o de control; o ver las limitaciones del propio sistema, que
maniobras puede realizar y cuales no. Esto es, el HIL permite controlar el modelo
del UAV como si fuese el UAV real.

Para esto es necesario un cierto grupo de Software y Hardware que trabaje en
conjunto con esta finalidad. Estos son principalmente, el PXI, que tiene interno el
software del modelo y los hardware de lectura y escritura de datos implementados
con el software Veristand; el software QGroundControl, que permite el disefio de
misiones y la conexion de Controles remotos; la placa con el procesador BeagleBone
Blue, que tendra implementado internamente el sistema de Navegacion y los contro-

les; y el simulador de vuelo FlightGear, que mostrara en todo momento la posiciéon
del UAV HERMES-UPV.

En esta seccion del TFG se expondra cada una de estas partes y los procesos
realizados para la configuracién de los mas importantes en lo relativo al Hardware-In-
the-Loop, que son el PXI y el Flight Gear, dado que los otros dos son relativos al TFG
realizado por Laura de implementacién de los controladores y sistema de navegacion
en el microcontrolador que lleva embarcada la nave. La informacién que aporta el
QGroundControl y el microprocesador BeagleBone Blue puede ser modificable en el
tiempo facilmente segin las especificaciones de control y navegacién, mientras que
el modelo interno del PXI y la configuraciéon del Flight Gear dependen tnicamente
del diseno del UAV en si.

UAV

PC

Pitot ssC MU

FlightGear
Property Tree

Joystick

L

Sistema;Control

Y

Joystick SssC
Custom Device [~ Custom Device

QGroundControl

Pitot -z
Custom Y Estacion

Devi .
e Tierra

MU
Modelo ICustom Device =&
GG HERMES-UPV

[Custom Device > 9

FlightGear Interface < PXI

Custom Device

Figura 15: Estructura General de Hardware-In-the-Loop
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Figura 16: Entradas y Salidas del modelo general

6.1. Simulink

Una vez claro el funcionamiento del modelo no lineal se procede a su aplicacién
en el software de programaciéon grafica de Simulink, perteneciente a la compaifiia
MATHWorks y incluido dentro del software MATLAB®.

Este software es ampliamente utilizado en programacion de control, por lo intui-
tivo que es y el gran numero de opciones de programacién que este presenta para
este ambito. Por ejemplo, tiene bloques especializados en control PID, Filtros de
Kalman (un sistema que disminuye el error de medida), o en la especificacién de
funciones de transferencia.

Entre otras cosas, Simulink contiene modulos de operaciones con cuaterniones
asi como conversiones con los dngulos de Euler, lo que facilita enormemente su apli-
cacién. También tiene un médulo para programar internamente de forma escrita, no
grafica y que serd ampliamente utilizado en este trabajo para reducir el numero de
bloques para cédlculos grandes o con muchas variables. Este mdédulo es el llamado
“MATLAB function”.

Esta es una de las partes mas importantes y mas extensas de todo el trabajo. El
modelo no lineal implementado en Simulink debe funcionar de la forma mas fiel a la
realidad posible, aportando la informacién necesaria para el resto de la plataforma
HIL, y obteniendo de esta los valores necesarios para simular el comportamiento del
cuerpo. Por este motivo, la obtencién de un buen modelo dindmico del cuerpo es
tan importante como tener el resto de componentes del Hardware-In-the-Loop.

6.1.1. Modelo general en Simulink

La estructura general del modelo no lineal se muestra en la figura 16.
Se observa que lo unico que le entra al modelo son los controles y el estado del
viento atmosférico, estos para un caso real serian conocidos dado que uno corres-

ponderia a la salida de los controladores que llevaria el sistema incluido, y el otro se
obtendria de las senales de los sensores de velocidad.
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Estimacion del Estado del UAV

Figura 17: Conjunto de Subsistemas del Modelo no Lineal

Por otro lado, las salidas del modelo son a su vez valores que se obtendrian de
los sensores en un caso real. Se obtienen de este las salidas del acelerémetro, las
velocidades lineales y angulares, la posicion en el espacio y la direccién en forma de
angulos de Euler, la velocidad respecto el viento y los dngulos aerodinamicos, y las
velocidades respecto el sistema de coordenadas fijo en el espacio.

En la figura 17 se observan todos los subsistemas que se han creado para el co-
rrecto funcionamiento del modelo no lineal y la bisqueda de una mayor fidelidad a
la realidad de cara al diseno de controladores y su verificacién posterior.

La primera columna de subsistemas contiene el preprocesado de datos, para ob-
tener las fuerzas, momentos y condiciones de la atmésfera. Estos datos de pasan
posteriormente la segunda columna donde se aplican las ecuaciones de Bryan ex-
puestas anteriormente y se obtiene el comportamiento cinematico del sistema asi
como su posicién en cada instante de tiempo tanto en coordenadas locales (North
East Down, NED), como globales (Latitud Longitud y Altitud, LLA).

6.1.2. Fuerzas y Momentos de Empuje

El primer subsistema de la primera columna corresponde con el que calcula las
fuerzas y momentos generados por el motor segin la palanca que se le anade.

Muchas veces los motores se intenta que estén alineados con el centro de grave-
dad de modo que no generen momentos adicionales, sin embargo este no es el caso
y su linea de accién se encuentra a 4.8 cm de distancia en el eje Z, generando un
momento de Cabeceo asociado.

Para obtener la fuerza en si se ha utilizado la regresién expuesta anteriormente,
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Entadas Calculo de Fuerzas y Momentos asociados al Empuje Salidas
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Figura 18: Subsistema de fuerzas y momentos de empuje
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Figura 19: Subsistema de fuerzas y momentos aerodindmicos

justo antes del apartado 5.1, con la figura 12. y que tiene por ecuacion:
Fr =10,9720p + 55,7845 p> (15)

La fuerza esta solo en direccién X y el momento que genera es inicamente el de
cabeceo.

6.1.3. Fuerzas y Momentos Aerodinamicos

Este subsistema sigue en la lista al de empuje y calcula las fuerzas y momentos
aerodinamicos a partir de las ecuaciones expuestas anteriormente en el apartado

5.1.2.

6.1.4. Fuerzas Gravitatorias

Este subsistema obtiene la fuerza de la gravedad proyectada en los ejes. Como
esta fuerza se aplica directamente sobre el centro de gravedad no genera momentos.
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Figura 21: Subsistema de modelo atmosférico

6.1.5. Modelo Atmosférico

Este subsistema obtiene las caracteristicas del aire segin la altitud en la que
se encuentre el UAV. Utiliza el modelo de atmoésfera ISA (international Standard
Atmosphere), cuyas ecuaciones principales son las que se muestran en la ecuacién
16 en el caso de que se encuentre a una altitud z < 11000 m. Como el UAV no esta
pensado para que suba mas es perfectamente asumible esta suposicion

T(z) _ -6
0(z) = T - (1-22,57-107°2)
5(z) = pl()z) — (1—22,57-10762)>° (16)
0
o(z) = péz) — (1—22,57-10752)"%°
0

También se calcula el nimero de Mach que es una variable adimensional que
cuantifica la importancia de los efectos compresibles del aire, sin embargo no se
usa en ningin momento del modelo dado que es tan pequeno que no llega a tener
relevancia en este caso. Tampoco se usa la viscosidad ni la velocidad del sonido.

6.1.6. Fuerzas y momentos debidos al suelo

Este apartado calcula las interacciones que tiene el cuerpo al entrar en contacto
con el suelo.

Asi, el primer bloque calcularia las fuerzas normales que se generarian sobre el
tren de aterrizaje principal y de morro que evitan que estos atraviesen el suelo, al
entrar en contacto con este, es decir, que el modelo tenga presente la existencia de
un suelo, aunque imaginario.

Sin embargo, estas fuerzas normales no son las Unicas que existen al llegar al

contacto con el suelo, sino que aparecen fuerzas de friccién con este, y debidas al
deslizamiento. Estas son las calculadas en el segundo bloque, y se puede observar
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Figura 22: Subsistema de Fuerzas y momentos debidos al suelo
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Figura 23: Subsistema de conversién de los ejes del viento local

que, entre otras cosas, dependen de la fuerza normal.

Posteriormente aparece un bloque que transforma las fuerzas anteriormente cal-
culadas a los ejes cuerpo del UAV, en los cuales estén el resto de fuerzas, para asf
poder computarlas correctamente.

Debajo de este esta el bloque de colision. Se considera que el cuerpo ha coli-
sionado contra el suelo si cualquier parte de este (aunque realmente solo toma en
cuanta los valores mas extremos del UAV, pues son los mas probables de colisionar)
toca el suelo. Si esto ocurre, inmediatamente se aplica una senal de detencion de la
simulacién pues la aeronave ya no se podria considerar operativa en un caso real.

Finalmente, el dltimo bloque de todos, el més a la derecha, calcula los momentos
producidos al no aplicarse las fuerzas en el centro de gravedad, sino en los trenes de
aterrizaje, los cuales estan desplazados respecto a este.

6.1.7. Conversion de los Ejes del Viento

Como se ha expuesto antes, en el apartado 6.1.1, se obtiene informacién del viento
local que hay donde se encuentra el UAV. Esta informacién entra al modelo como la
union del viento que llega desde el Norte, desde el Este y desde Abajo, es decir, se
encuentra en el sistema de referencia (NED). Por ello, es importante trasladar estas
proyecciones al sistema de referencia fijo al cuerpo. A partir de los dngulos de Euler,
y la matriz de rotacidon que estos definen se realiza dicha transformacion.
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Figura 25: Subsistema de calculo de angulos de Euler mediante cuaterniones

6.1.8. Ecuaciones Dinamicas

En este subsistema, que encabeza la segunda columna, se computan las seis pri-
meras ecuaciones de Bryan (grupo de ecuaciones 5), las llamadas ecuaciones dindmi-
cas, pues son las que tienen en cuenta las Fuerzas, Momentos, y aceleraciones, tanto
lineales como angulares.

Dentro de este sistema se obtiene ademas las caracteristicas del viento entorno
al UAV, anadiendo la correccién pertinente a eliminar las hipotesis de atmdsfera en
calma sin turbulencia.

Con los nuevos pardametros de viento se obtiene la velocidad total respecto al vien-
to y los angulos aerodindmicos asi como sus derivadas, que se usaran en la préxima
iteracién de calculos para obtener las nuevas fuerzas y momentos aerodinamicos.

6.1.9. Angulos de Euler

Este bloque corresponderia a las siguientes tres ecuaciones de las ecuaciones de
Bryan, las correspondientes a la direccién del cuerpo, sin embargo, en este caso como
se ha explicado en la seccion 5.1.4, se usaran las ecuaciones relativas a los cuater-
niones (ecuaciones 12, 13 y 14).

Sin embargo, existen bloques concretos de Simulink que realizan justamente estas
relaciones y calculos, por lo que no se han tenido que aplicar manualmente, mediante
MATLAB Functions.

6.1.10. Coordenadas locales (NED)

Terminando con las ecuaciones de Bryan, estas refieren a las tres ultimas del
grupo de ecuaciones 5, expuesto anteriormente. Son las ecuaciones cinematicas y
permiten calcular la posicién respecto el tiempo que sigue el UAV desde un cierto
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Figura 27: Subsistema de cdlculo de coordenadas globales (LLA)

origen local segin las coordenadas NED. De este bloque se obtienen también las
velocidades en cada direccion local, pues pueden ser utilizadas por el sistema de
Navegacién para afinar la navegacién por la ruta marcada.

6.1.11. Coordenadas globales (LLA)

Estas se obtienen a partir de las coordenadas locales obtenidas en el subsistema
anterior, junto con la informacién de la latitud y longitud del origen local a partir del
cual dichas coordenadas locales estan definidas. Ademaés como la direccién vertical
esta definida positiva hacia abajo, hay que cambiarle el signo para que se convierta
en una altitud real.

También existe un bloque de Simulink que realiza este mismo calculo especifi-
cando el modelo de la tierra que se va a usar en el célculo.

Esta seria la senal que se obtendria del sensor GPS embarcado en el UAV.

6.1.12. Unidad de Medida Inercial (IMU)

Finalmente, en este apartado se calcula las medidas del acelerémetro que se
obtendrian de la unidad de medida inercial instalada en el cuerpo. Esta solo tiene
en cuenta las fuerzas de empuje y aerodinamicas.
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Figura 28: Subsistema de obtencion de los valores de la IMU
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6.2. PXI

El PXI es un hardware de la compaiifa National Instruments™. Este hardware
es similar a un ordenador de torre en apariencia, contiene un chasis, que proporciona
la potencia y enfriamiento necesaria para el funcionamiento, y un bus que conecta
los distintos instrumentos modulares o médulos de E/S (Entrada/Salida) entre si.
Estos médulos se pueden adquirir de forma independiente al propio chasis, depen-
diendo de la finalidad para la que se vaya a utilizar este hardware.

Asi el PXI constituye la pieza principal del hardware de la plataforma HIL. En
este se procesa el modelo no lineal, se recogen y envian los datos de los controladores,
procesadores, sensores y software externos como el QGroundControl o el FlightGear.

Al pertenecer a la compaiia National Instruments™™ el software que utiliza no
es Stmulink, sino los propios software desarrollados por ellos, que son LabVIEW y
Veristand. Estos estan pensados para simular o modelar el funcionamiento de cier-
tos elementos de hardware, mediante programacién grafica. Asi tiene bloques que
simulan el comportamiento de elementos concretos, o si no existen se pueden realizar
subsistemas que funcionen como el propio hardware que se quiere simular.

LabVIEW es el lenguaje de programacion grafica principal de NI. Al ser progra-
macién grafica, el método de programacién es bastante similar a Simulink, aunque
con ciertos codigos de colores para diferenciar el tipo de informacién que corre por
cada una de las conexiones. Este, al igual que el Simulink permite operaciones de
todo tipo, y bloques de programacion en cédigo escrito.

Veristand, por otra parte estd mas destinado a las aplicaciones de prueba en
tiempo real. Este software permite configurar canales de E/S, registros de datos,
estimulos y comunicacién con hardware de NI. Ademas permite importar modelos de
simulaciones en otros lenguajes, como Simulink, compildndolos en este. pudiéndose
asi transferir el modelo realizado anteriormente a este lenguaje de forma sencilla.

6.2.1. Veristand

Como se acaba de exponer, este software tiene aplicaciones muy ttiles para el
propdésito del Hardware-In-the-Loop, pues estd pensado, entre otras cosas, para la
realizacién de pruebas y test dentro de hardware propio de NI, como es el PXIL.
Este permite también monitorear los datos y estados internos del modelo y realizar
pruebas automaticas mediante la grabacién de macros o TestStand, entre otros.

Asi, mediante este software se compilara el modelo no lineal realizado en Simulink,
para su posterior insercién en el PXI.

Para ello, primeramente es necesario seleccionar el compilador de Veristand (NI-
VeriStand.tlc) entrando en el los pardmetros de configuracién de las simulaciones.
Tras esto, se puede proceder a la compilacién del modelo en Simulink a Veristand.
La propia compilacion generard todos los archivos necesarios para su aplicacion
dentro del PXI, en una carpeta en el mismo directorio que el archivo de Simulink
compilado.

Cabe destacar, que la aparicién de elementos alfanuméricos fuera de ASCII, como
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acentos o la letra “n” puede corromper la compilacién, asi como espacios entre pala-
bras en el directorio del archivo, o de subsistemas de este. También dan problemas
ciertos bloques de Simulink no soportados por el compilador, como los integradores
para los que el valor inicial de la variable viene dada por un valor externo al bloque.
Si se usan bloques como los mostrados en el modelo en Simulink expuesto en el
apartado 6.1 la compilacion no deberia realizarse con dificultades.

Una vez compilado el modelo, no se puede acceder a variables dentro de subsiste-
mas para su monitorizacién, a no se que se hayan especificado como monitorizables
anteriormente en el archivo Simulink. Sin embargo, és méas comodo y rapido a la
larga si todas las variables de interés en su monitorizacion se extraen hasta el sistema
superior desde los subsistemas, y se configuran como salidas.

Con el modelo no lineal representara el comportamiento de la aeronave en si, sin
embargo, para los médulos E/S, serd necesario la creacién o configuraciéon de otros
programas en LabVIEW, llamados Custom Devices. Estos son los que simulan el
funcionamiento de los distintos hardware que se relacionan con el modelo y con el
exterior y que simulan el hardware real que irfa embarcado en la aeronave.

Estos Custom Devices, sin embargo se han sido tomado prestados de otro trabajo
previo en otra plataforma, pues no dependen de la aeronave en si, sino del hardware
que vayan simular y el funcionamiento de este.

6.3. BeagleBone Blue

Este es el microprocesador embarcado en el UAV. BeagleBone es la compaiia
que los distribuye y este concretamente es la version Blue. Dentro de esta se le pue-
den incluir dos tipos de Software enfocados al control de UAV. Estos son el PX4 y
el ArduPilot. Sin embargo, dado que la version de PX4 es considerablemente nueva,
la documentacién de esta carece de la informacién suficiente para instalarlo y se ha
tenido que optar por el ArduPilot.

ArduPilot es un software libre hecho y desarrollado por aficionados, por lo que
la documentacién es muy difusa y puede ser en algunos casos dificil de obtener o
consultar, sin embargo, esta si que estaba disponible. El proceso de instalacién y
configuracién se encuentra explicado con mayor profundidad en el TFG de Laura.

6.4. QGroundControl

QGroundControl es un software libre de disefio de misiones y control destinado
a UAV. En este se pueden configurar todo tipo de procesadores previamente a estar
instalados sobre el UAV. Este puede configurar tanto la unidad inercial, como la
recepcién de un control remoto o los propios controladores internos, mediante un
proceso de optimizacion.

Este es un software muy destinado a la creacién de misiones en forma de Way-
points, que dan informacién al sistema de navegacion relativa a la posicion, altitud y
velocidad a la que se quiere llegar en todo momento. Funciona como el software de la
estacion en tierra. También incluye procedimientos en caso de perdida de conexion
y varios grados de controlabilidad por parte del piloto.
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Figura 29: Visualizacién de misién en QGroundControl

6.5. Simulador de Vuelo

Para poder observar la evolucién del cuerpo con el tiempo, para detectar po-
sibles irregularidades, sobrepaso de posiciones limite, discrepancias en el modelo o
desenvoltura al realizar ciertas maniobras especificadas por la estacién de tierra; es
muy util y cémodo el uso de un simulador de vuelo. Este es capaz de mostrar en
todo momento la posicién y orientacion del aeronave, tanto si tiene una mision pro-
gramada o estd siendo controlado mediante un control remoto.

En lo respectivo a simuladores de vuelo habituales se pueden encontrar dos al-
tamente relevantes: el XPlane y el FlightGear.

El primero de estos dos es software privado, y tiene una desarrolladora detrés
que lo actualiza, lo cual se traduce en que graficamente es mucho mas vistoso, y la
variedad de aviones y aeronaves que se pueden pilotar es abrumadora, sin embargo
la ligera carencia de fidelidad cientifica y el hecho de que sea de pago son puntos en
su contra.

Por otro lado, FlightGear se trata de software libre, y muchos de sus modelos
estan realizados por gente sin mayores pretensiones y sin animo de lucro. FlightGear
nacié como una alternativa mas fiel a la realidad que XPlane, para su uso cientifico,
educativo y, por supuesto, recreativo. Este software carece de un apartado grafico tan
potente como el XPlane, sino que cuenta con modelos mas simplificados, pero gana
en rigor cientifico por lo que es utilizado ampliamente por grupos de investigadores
y escuelas.Por estos motivos, en el caso que nos incumbe, el software utilizado sera
el FlightGear.

6.5.1. FlightGear

Lo primero a realizar en lo relativo a la conexién del modelo (fuera del PXI), para
las primeras simulaciones, es la conexién entre el modelo en Simulink y el propio
simulador de vuelo. Como todos los célculos relativos a la posiciéon del UAV y la
orientacién de este son realizados por el propio modelo, inicamente serd necesario
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Figura 30: Esquema de conexién con FlightGear

dotar a FlightGear de esta informacion. Para ello se pueden utilizar varios bloques
de Simulink, que son los mostrados en la figura 30. Sin embargo, esta conexion
con Simulink sirve unicamente antes de compilar el sistema a Veristand, pues en el
PXI uno de los Custom Devices se encargara precisamente de esta conexién de datos.

El primer paso es ejecutar el archivo runfg.bat generado por el bloque de Simulink
azul que aparece en la imagen. Asi, se enviara la informacién pertinente al simulador
una vez se inicien los calculos y mostrara en todo momento la posicién y orientacion
en la que se encuentra el cuerpo. Esto permitird obtener informacién ttil del com-
portamiento del UAV durante la trayectoria que calcule el modelo. De este modo se
puede observar los posibles errores del modelo, si el sistema de navegacion realiza
su labor correctamente, entre otras cosas.

Para realizar estas simulaciones es necesario el uso de un modelo de una aeronave
que muestre el comportamiento del cuerpo en el aire. FlightGear contiene un amplio
rango de modelos de aeronaves que se descargan al descargar e instalar el propio
Software. Estas se pueden usar a falta de un modelo del UAV en cuestién hasta que
este modelo esté realizado y operativo.

Al ser software libre, generar modelos nuevos es relativamente sencillo y no se
necesitan permisos adicionales de parte de los desarrolladores principales del soft-
ware. Cualquiera puede, entonces generar sus propios modelos y utilizarlos.

El método més sencillo de hacer esto es modificando algiin modelo ya existente,
sobretodo sus parametros mas importantes. Se recomienda realizar una copia de
seguridad del modelo que se va a modificar para poder recuperar rapidamente los
archivos que se puedan perder en la modificacién, no solo desde el punto de vis-
ta de volver a utilizar el modelo entero, sino también si se quiere recuperar algin
archivo concreto que se haya podido sobrescribir por error. Tras hacer la copia de
seguridad, se le cambia el nombre para que el ejecutor no encuentre los archivos
internos (también se puede modificar la ubicacién), y se empieza a modificar la otra
carpeta. Unicamente es imperante cambiar dos archivos concretos si el simulador
no se va a utilizar para controlar directamente el UAV. Estos dos archivos son los
de visualizacién, se buscard que el modelo que se muestre en pantalla sea lo mas
parecido posible al que se va a controlar.
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Figura 31: Visualizaciéon del modelo en AC3D

El primero de estos archivos es el de la visualizacién durante la simulacién del
cuerpo, se trata de un archivo de CAD, de extension .ac, realizado a partir del soft-
ware de disenio CAD, AC3D. Este programa es de suscripcién, pero tiene periodo
de prueba, que puede ser 1util si se busca realizar un trabajo pequeno y concreto,
que lleve poco tiempo. En este programa de disefio se puede realizar un modelo
desde cero, o exportarlo de otro programa si ya se tiene el modelo. En este caso, el
modelo ya se tenia en posesion, dado que se habia realizado utilizando Fusion 360,
un software de diseno 3D dentro de la compania Autodesk, desarrolladora de otros
programas de disefio en ordenador como Autocad. Este también tiene suscripcién.

Para exportarlo de un programa a otro se debe realizar en el formato STL, uno
de los que puede exportar desde Fusion 360. Desde el AC3D se abre el archivo .stl,
y se modifica si fuese necesario, como rotarlo para que coincida con los ejes que
utiliza FlightGear, o escalarlo, si las unidades no son las correctas. Si en el proceso
de exportacién de Fusion 360 a AC3D se observa que alguna parte del cuerpo se ha
separado o ha cambiado sus caracteristicas geométricas, se recomienda exportar el
cuerpo a un formato STEP, importarlo dentro de Fusion 360, y ese nuevo modelo
exportarlo a formato STL.

Cabe tener en cuenta que la posicién del cuerpo respecto al origen de coordenadas
del archivo .ac serd también incluida en la imagen dentro de FlightGear, por lo que
se recomienda que el centro de gravedad del cuerpo se encuentre lo mas cerca posi-
ble del origen interno del modelo. De este modo, los giros mostrados por FlightGear
seran mas realistas, dado que estos se realizan a partir del centro de coordenadas
del CAD, y no del centro de gravedad del cuerpo, como seria en la realidad.

La localizacién del archivo de modelo en 3D se encuentra dentro de la carpeta
principal de FlightGear especificada durante la instalacién (generalmente C:\Program
Files\FlightGear) en el directorio \data\Aircraft\(AeronaveModificada)\Models.

Una vez se tiene el modelo durante el vuelo, la tnica otra imagen relativa al
cuerpo es la de la pantalla de carga. Esta se conoce como Splash y es de formato
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Figura 32: Visualizacién del CAD en FlightGear

.rgh, que es un formato de imagen de poca compresiéon que contiene informacién
de la cantidad de cada color en cada pixel; o .png, otro formato de imagen, mas
conocido que el anterior, y que permite compresiones de baja pérdida asi como pi-
xeles transparentes. Existe software gratuito que permite transformar una imagen a
formato RGB y a PNG, este segundo es mas habitual.

Estas imagenes necesitan, estrictamente, tener unas dimensiones de niimeros que
sean potencias de 2, es decir, 8x8, 64x32, 256x512, 16x1024, por ejemplo. Al con-
vertir una imagen a .rgb, el compilador puede modificar el tamano de la imagen,
haciéndola, uno o varios pixeles mayor o menor y incapacitandola como imagen vali-
da. Sin embargo, el archivo .png tiene software de exportacién mas fiable y la imagen
sf mantiene su tamano al ser exportada, la mayoria de veces. Este segundo formato
es mas comodo de utilizar y modificar, sin embargo la extensién mas habitual por
parte de FlightGear es .rgh, por lo que, si no se quiere modificar el cédigo interno
del FlightGear, relativo a la aeronave que esta siendo modificar; debera utilizarse
este. Si no hay problemas para modificar el cédigo interno es recomendable utilizar
el Formato PNG.

La localizaciéon del archivo de la portada se encuentra en la carpeta principal
de FlightGear en la carpeta superior a la especificada anteriormente: \data\Aircraft
\ (AeronaveModificada). Suele tener la extensién -splash.rgb, y, si no tiene un direc-
torio especifico para imagenes de portada, suele ser el tinico archivo de imagen que
aparece en el directorio especificado.

Con todo esto, la aeronave estaria lo suficientemente caracterizada para nuestro
propésito, el uso en el Hardware-In-the-Loop como un visor. Para acceder a esta
aeronave, habria que utilizar el nombre de la aeronave que se ha modificado. Si se
quisiera utilizar el nombre de la aeronave después de modificar la carpeta se deberia
cambiar el nombre del archivo de extensién -set.xml (es posible que internamente
también se haya de modificar algo, como el directorio de la carpeta) y de la carpeta
en la que se encuentra. Y si no se quiere dejar rastro de la aeronave previa, habria
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Figura 33: Visualizacion de la portada de carga de FlightGear

que, ademas de modificar el nombre de los archivos y carpetas, actualizar, con los
nombres nuevos, el contenido de los archivos de programacion de la aeronave. Si
finalmente se quiere controlar de forma independiente, habria que tomar el cédigo
de las derivadas y constantes aerodindmicas, y introducir las propias.
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7. Resultados del trabajo

7.1. Resultados en FlightGear

Las imdgenes que se mostrardn pertenecen a una conexién entre FlightGear
y Stmulink. Estas imagenes corresponden a la simulacién del recorrido una ruta
especificada mediante Waypoints, concretamente la lista que aparece en la tabla 3.
La trayectoria general que realizaria el cuerpo se puede ver en la figura 34

N° WP H Latitud (°) ‘ Longitud (°) ‘ Altitud (m) ‘ Velocidad (m/s) ‘

1 0 0 150 25
2 0.01 0.01 160 30
3 0.015 0.02 120 25
4 0.015 0.02 170 25
5 0.015 0 150 25
6 0 0 150 25
Tabla 3: Lista de Waypoints
Trayectoria
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Figura 34: Trayectoria del UAV por los WayPoints especificados

Se puede observar que en esta trayectoria, que se ha utilizado para probar tanto
el diseno de control como el sistema de navegacion hay etapas de ascenso a puntos
directamente superiores al anterior, giros bruscos y una etapa de frenado en descen-
so. Estas son situaciones que pueden implicar dificultades sobre el avién.
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A continuacién, dado que en una memoria no se pueden mostrar videos, se ad-
juntaran algunas imagenes del FlightGear en distintas etapas del recorrido.
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Figura 35: Descenso reduciendo la velocidad
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Figura 36: Ascenso Helicoidal
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Figura 37: Giro cerrado
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8. Conclusiones

En este trabajo se ha expuesto el proceso de diseno de control y de un sistema
de simulaciones Hardware-In-the-Loop destinado a la realizacién de ensayos no des-
tructivos que no conlleven un riesgo a la aeronave real. Se han expuesto las distintas
partes que conforman este sistema y las relaciones entre ellas, asi como qué aporta
cada una al conjunto entero.

También se espera que ha intentado hacer de tal modo que fuese comprensible
por cualquiera que pueda leerlo, buscando la comprensién total, no solo del jurado,
sino de cualquier persona que pueda no tener conocimientos especificos sobre el tema,
concreto que se aborda.

Se espera por otra parte dar a conocer el proyecto HERMES-UPYV a quien pueda
interesar, dado que es un proyecto realizado por alumnos que se encuentra en sus
primeras etapas, y puede haber pasado desapercibido.

Por la parte personal, este trabajo, si bien no ha dejado de ser individual, impli-
caba inherentemente la interaccion con los otros componentes del equipo de control
del HERMES-UPYV, ya fuese por la adquisicién de datos aerodindmicos para asegu-
rar la fidelidad en el software interno del HIL, como la prueba de los sistemas de
control mediante el modelo no lineal generado. Esto, contrariamente a lo que suele
ocurrir con otros TFG, ha requerido ligeramente la necesidad de trabajo en equipo
entre los integrantes de dicho equipo de control, los cuatro autores de este grupo
de TFG expuesto en la Introduccién (seccién 1). Este trabajo concretamente, ha
estado también muy acompaniado de la deteccién de errores realizados (los cuales no
han sido pocos), pues eran una de las finalidades de las simulaciones. Los resultados
mostrados son una vez corregidos todos esos errores cometidos y descubiertos, por
lo que ese punto de vista del trabajo pasa un tanto diluido en esta memoria.

Ademads, uno de los mayores beneficios que tiene trabajar en control, es la reso-
lucién de problemas, pues aporta una visién creativa, asi como un amplio rango de
problemas que se suceden unos a otros. Por ejemplo, el diseno de una ley de nave-
gacién eficiente que lleve lo més exacto posible a los puntos deseados marcados por
la mision, incluso si esos puntos se encuentran en localizaciones precarias, como uno
justo encima de otro, sin un camino intermedio entre estos. Cosas como esta requie-
ren comprension de lo que se estd haciendo, de modo que se pueda desentranar su
funcionamiento y adaptarlo al problema concreto sin obviar los problemas anteriores.

Finalmente, cabe decir que el camino de la realizacién de un trabajo de este cali-
bre puede convertirse en ciertos momentos en una tarea de apariencia titanica, pero
que a fin de cuentas, si uno ha llegado hasta este punto de su formacién profesional
deberia poder enfrentar, con ayuda de los tutores y companeros, claro. Por este mo-
tivo si bien puede llegar a ser estresante, cuando todo da sus frutos es también una
experiencia gratificante e incluso euférica.
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9. Trabajo Futuro

Se deja como trabajo futuro relacionado con este trabajo:
1. La unién completa del controlador con el Hardware-In-the-Loop

2. Uso de las herramientas para el desarrollo de nuevos sistemas de control para
el proyecto HERMES-UPV.

3. Mejora de la imagen interna de las simulaciones de FlightGear, dado que es
una imagen plana sin estampados ni detalles.

4. Mejorar los modelos y controles propuestos con los datos experimentales que
se extraigan de futuros vuelos reales.

5. Optimizar los controladores para el concurso.
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1. Modelado en Simulink

En este anexo se mostrard con profundidad la programacién en Simulink del
modelo no lineal realizado en este trabajo.

_Lineales > Vxp (2 )
Alerones OUT (rad) Vy
D
Alerones IN (rad) Euler vz roll (5
Elevadores OUT (rad)fl pitch
._11. o
Elevadores IN (rad Latityg
(e > Contrles LA F—— e
Motor OUT [0,1] ongitud
v
Motor IN [0,1] NED Altitud » Nar
Cola OUT (rad) y
Cola IN (rad) » ep(i0) z
par 14
q
airspeed
r
V_alpha_beta »> Alphay, (15
Beta
20 AlphaDot
Ax
GO— L > (22 goapat
wind_from_north Ay
(8 » ! Viento_Local NED Az N xDaty 35)
wind_form_east
— - yDot
zDot
u
wind_form_down Vel_uvw q @
!
w
accel_lin uDoty, (737
vDot
Modelo_No_Lineal
wDot

Figura 1: Entradas y Salidas del modelo general
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1.1. Constantes del Workspace

Todas las constantes aerodindmicas, geométricas y mésicas se muestran en la
tabla 1. Estas junto con la aceleracion de la gravedad se deben anadir en las Matlab
Function en las que sean requeridas, por tanto, al ser redundante, no se mostraran en
la programacién. Todas las unidades estan en Sistema Internacional (S.I.). Existen
otras constantes, que no dependen del cuerpo en si sino que definen la situacién
inicial durante la simulacién. Estas ultimas se deben definir también, pero no se
mostrara cuales se han usado pues varian de simulacion a simulacién.

CDO 0.0390 || CYbeta -0.1437
CD1 0.0907 || CYbetaDot 0
CD2 1.4201 || CYdeltaA | -0.0155
CLO 0.3310 || CYdeltaR 0.1201
CLalpha 4.8406 || CYp 0.0398
CLalphaDot | 2.2396 | CYr 0.1738
CLdeltaE 0.5551 || Clbeta -0.0207
CLq 10.1570 || ClbetaDot 0
CMO 0.2662 || CldeltaA 0.4548
CMalpha -1.7800 || CldeltaR -0.0024
CMalphaDot | -9.4711 || Clp -0.5269
CMdeltaE -2.2135 || Clr 0.2224
CMq -24.879 || Ixx 0.6087
CT1 10.9720 || Iyy 1.2940
CT2 55.7840 || Izz 1.7180
CNbeta 0.0756 || Ixz 0.0933
CNbetaDot 0 MT_arm 0.0480
CNdeltaA 0.0082 || Sw 0.5
CNdeltaR -0.0673 || bw 2
CNp -0.1466 || cw 0.25
CNr -0.0894 || m 7.4430

Tabla 1: Lista de constantes usadas en el modelo no lineal



Modelo Propulsivo
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1.3.1. Coeficientes_Longitudinales

function [CL, CD, CM] = Coeficientes Longitudinales(var_lon)
%% Datos

%% Asignacidén de variables

alpha = var_lon(l);
deltak = var lon(2);
alphaDot = war_lon(3);
aq = var lon(4):
v = var_lon(5);

%% Estimacién de los coeficientes

CL = CLO0 + Clalpha*alpha + CLdeltaB*deltaFE + CLalphaDot* (cw/ (2*V))*alphaDot + CLg* (cw/ (2*V)) *qg;
CD = CDO + CD1l * alpha + CD2 * alpha~2;

CM = CM0O + CMalpha*alpha + CMdeltaBE*deltaE + CMalphaDot* (cw/ (2*%V))*alphaDot + CMg* (cw/ (2*V)) *qg;

end

Figura 5: Matlab Function: Coeficientes_Longitudinales

1.3.2. Coeficientes_LateralDireccionales

function [CY, Cl, CN] = Coeficientes LateralDireccionales(var latdir)
%% Datos

o

%% Asignacién de wvariables
beta = var_latdir(1);
betaDot = var_ latdir(2);
deltaRh = var latdir(3);
deltaR = var latdir(4);

P = var_latdir(5);
r = var latdir(6);
v = var_latdir(7);

%% Estimacidén de los coeficientes

CY = CYbeta*beta + CYbetaDot* (bw/ (2*V))*betaDot + CYdeltaA*deltaR + CYdeltaR*deltaR...
+ CYp* (bw/ (2*V))*p + CYr* (bw/ (2*V))*r;

Cl = Clbeta*beta + ClbetaDot* (bw/ (2*V))*betaDot + CldeltalA*deltal + CldeltaR*deltaR...
+ Clp* (bw/ (2*V) ) *p + Clr* (bw/ (2*V))*r;

CN = CNbeta*beta + CNbetaDot* (bw/(2*V))*betaDot + CNdeltalh*deltalh + CNdeltaR*deltaR...

+ CNp* (bw/ (2*V))*p + CNr* (bw/ (2*V))*r;

end

Figura 6: Matlab Function: Coeficientes_LateralDireccionales



1.3.3.

Coeficientes_Cartesianos

function [CX, CZ] = Coeficientes Cartesianos(CL, CD, CY, alpha, beta)

%% Estimacién de los coeficientes

C¥ = (cos(alpha)/cos(beta)) * (-CD) - (cos(alpha)*tan(beta)) * CY - sin(alpha) * (-CL):
CZ = (sin(alpha)/cos(beta)) * (-CD) - (sin(alpha)*tan(beta)) * CY + cos(alpha) * (-CL):
end

1.3.4.

1.3.5.

Figura 7: Matlab Function: Coeficientes_Cartesianos
Fuerzas_Aerodinamicas

function [FAx, FAy, FAz] = Fuerzas Rerodinamicas(rho, V, Coef Fuerzas)
%% Datos

o

%% Asignacién de variables

C¥ = Coef_Fuerzas(l);
CY = Coef Fuerzas(2);
CZ = Coef Fuerzas(3);

%% Estimacién de las fuerzas aerodinamicas

Fix = (1/2) * rho * Sw * V*2 * CX;
FRy = (1/2) * rho * 3w * V*2 * CY;
Fhz = (1/2) * rho * Sw * V*2 * CZ;
end

Figura 8: Matlab Function: Fuerzas_Aerodinamicas
Momentos_Aerodinamicos

function [L, M, N] = Momentos ARerodinamicos(rho, V, Coef Momentos)
%% Datos

o

%% Asignacidén de variables

Cl = Coef Momentos(1);
CM = Coef Momentos(2);
CN = Coef Momentos(3);

%% Estimacién de las fuerzas aerodinamicas

L = (1/2) * rho * Sw * bw * V*2 * C1;
M= (1/2) * tho * Sw * cw * V2 * CM;
N = (1/2) * rho * Sw * bw * V2 * CN;
end

Figura 9: Matlab Function: Fuerzas_Aerodinamicas



1.4.

Fuerzas Gravitatorias

[Gxl

Gy]

[Gz]

Blala

Salidas

[Gx]

[Gy]

[GZ]

il

FG

Figura 10: Subsistema de fuerzas gravitatorias

Entradas Accion Gravitatoria
theta
Euler
Accion_Gravitatoria
s ) —
psi theta
L . .
1.4.1. Accién_Gravitatoria

function [Gx, Gy, Gz] = Accion Gravitatoria(phi, theta)

%% Datos

=
I

%% Estimacién de las fuerzas gravitatorias

GX = -m * g * sin(theta);
Gy = m * g * cos(theta)
Gz = m * g *¥ cos(theta)
end

* sin(phi);
* cos(phi);

Figura 11: Matlab Function: Accién_Gravitatoria




1.5. Modelo Atmosférico

Entradas Modelo de Atmosfera ISA Estandar + Ley de la Viscosidad de Sutherland Salidas

o)

m

m

Polares
[NED] NED rho| [rho]

[mu] Atmosfera

Atmosfera_ISA -

polares)—m] polares

Hanane
? s ? 3

mach

Figura 12: Subsistema de modelo atmosférico
1.5.1. Atmosfera ISA

function [T, rho, P, mu, a, mach] = Atmosfera ISA(NED, polares)

%% Asignacién de datos

z = -NED(3);
V = polares(1l):

%% Estimacién de las condiciones atmosféricas

T = 288.15%(1-22.57%10~(-6)*z);
rho = 1.225%(1-22.57*10"(-6)*z)~4.25¢;
101325% (1-22.57*10~(-6) *z) ~5.256;

il

v
1]

a = sart(1.4%287*T) ;
mach = V/a;

mu = 18.27%((291.15+120)/(T+120))*(T/291.13)~(3/2);

end

Figura 13: Matlab Function: Atmosfera ISA



Modelo de Reacciones del Suelo

1.6.
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Global_XYZ

A

Figura 15: Médulo de calculo de fuerzas normales

Y

UAV_global_XYZ

UAV_Euler

INUAV_global_V

[p.a.r]

Wheel_N_force

Wheel_N_force

A

UAV_global_XYZ

UAV_Euler

InUAV_global_V

lp.ar

Wheel_N_force ————————p("2 )
- N_RLW

NF_RLW

Wheel_N_force1

UAV_global_XYZ

UAV_Euler

INUAV_global_V

lp.ar

Wheel_N_force

N_RRW
NF_RRW

Wheel_N_force2
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Figura 17: Subsistema de calculo de la velocidad de una rueda respecto el suelo
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Figura 18: Moédulo de céalculo de fuerzas de resistencia en cada rueda
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Figura 20: Médulo de deteccién de choque
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Product
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Cross
Product C + (1)

C=AxB Gnd_Moment

Cross
Product C
C=AxB

Figura 21: Médulo de calculo de Momentos por suelo

1.6.1. body2global

function vector_G=body2global (Euler, vector_B)

$vector G=body2global (Euler,vector B)--> Toma el vector vector B expresado gn

$ejes locales y devuelve el vector vector G (columna) gue denota al vector original
%expresado en ejes globales. Euler es un vector de 3 componentes que expresa
la rotacidén sufrida por el sistema de referencia global para ser alineado

con el sistema de referenci

vector_B=cvec (vector_B);
roll=Euler(1l);
pitch=Euler(2);
vaw=Euler(3);

%$%Calculamos matriz de rotacidn

Cl=[[1 0 01;[0 cos(roll) sin(roll)];[0 -sin(roll) cos(roll)]]l"';
c2=[[cos(pitch) 0 -sin(pitch)1;[0 1 01;[sin(pitch) 0 cos(pitch)11';
C3=[[cos(yaw) sin(yaw) 01;[-sin(yaw) cos(yaw) 0];[0 0 111°';

C=C3*C2*C1;

vector_ G=C*wvector_B:
end

Figura 22: Matlab Function: body2global
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1.6.2. ground forces rotation

function [ground force local,ground force local NoDrag] =
ground forces_rotation(euler ,ground N force global, ground D force)

Wx=W_vector(l);
Wy=W_vector(2);
Wz=W_vector(3);

a? ol@ olf

roll=euler(l);
pitch=euler(2);
yaw=euler (3);

Nl=ground N _force global (1} ;
N2=ground N _force global (2} ;
N3=ground N _force global (3);
N=[N1;N2;N3];

Dl=ground D force(l);
D2=ground D force(2);
D3=ground D force(3);
D=[D1;D2;D3];

Cx=[[1 0 0];[0 cos(roll) sin(roll)];[0 -sin(roll) cos(roll)]l]:
Cy=[[cos(pitch) 0 -sin(pitch)]1;[0 1 0];[sin(pitch) 0 cos(pitch)]1];

Cz=[[cos(yaw) sin(yaw) 0];[-sin(vaw) cos(yaw) 01;[0 0 111;

ground force local=(Cx*Cy*Cz)*N + (Cx*Cy)*D;
ground force local NoDrag=(Cx*Cy*Cz) *N;

end

Figura 23: Matlab Function: ground_forces_rotation
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1.7.

Conversion Viento Local

Entradas

Euler

Viento

Viento Local Salidas

viento

ViLocalx [ViLocalx]

[euler]

Conversion_Viento_Local

Viento_Local

1.7.1.

euler

4 ViLocaly [ViLocaly]

ViLocalz [ViLocalz]

il

Figura 24: Subsistema de conversién de los ejes viento

Converion_Viento_Local

function [ViLocalx, ViLocaly, ViLocalz] = Conversion Viento Local(viento, euler)

%% Asignacién de variables

vix = viento(l);
viy = viento(2);
viz = viento(3);

phi = euler(1);
theta = euler(2);
psi = euler(3);

%% Calculo del viente local
ViLocalx = vix*cos(theta)*cos(psi) + wiy*cos(theta)*sin(psi) - wviz*sin(theta):

ViLocaly = vix* (cos(psi)*sin(theta)*sin(phi)-cos(phi)*sin(psi)) +
viy* (cos (phi) *cos (psi)+sin(theta) *sin(phi)*sin(psi)) + viz*cos(theta)*sin(phi);:

Vilocalz = vix* (sin(phi)*sin(psi)+cos(phi)*cos(psi)*sin(theta)) +
viy* (cos(phi) *sin(theta) *sin(psi)-cos (psi) *sin(phi)) + wiz*cos(theta)*cos(phi):

end

Figura 25: Matlab Function: Conversion_Viento_Local
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1.8. Ecuaciones Dinamicas
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Figura 26: Subsistema de computo de Ecuaciones Dinamicas

1.8.1. Aceleraciones_Lineales

function [uDot, vDot, wDot] = Aceleraciones Lineales(FA, FT, FG, FSuelo, vel lin, vel ang)
%% Datos

o

s

%% Asignacién de variables

FRx = FR(1l);
FRy = FR(2);
FRz = FA(3);
FTx = FT(1);
FTy = FT(2);
FTz = FT(3);
FGx = FG(1);
Fey = FG(2);
FGz = FG(3);

FSx = FSuelo(l);
FSy = FSuelo(2);
FSz = FSuelo(3);

u = wvel lin(1);
vel 1in(2);
w = vel 1in(3);

<
1}

= vel _ang(l);
vel ang(2);

HoQ d
1]

= vel _ang(3);

oo

%% Calculo de las aceleraciones

ubot = ((FRx+FTx+FSx+FGx)+m* (r*v-g*w)) /m;
vDot = ((FRy+FTy+FSy+FGy)+m* (p*w-r*u)) /m;
wDot = ((FRz+FTz+FSz+FGz)+m* (g*u-p*v)) /m;
end

Figura 27: Matlab Function: Aceleraciones_Lineales
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1.8.2.

Aceleraciones_Angulares

function [pDot, gDot, rDot] = Aceleraciones_ﬂngulares(MA, MT, MSuelo, vel ang)

o

)

%% Datos

%% Asignacidén de variables
MR (1)
MR (2);
MR (3);

L
M
N

MTx
MTy
MTz

MSx
MSy
MSz

[ I e
Il

olf

L =

rDo
qDo
rDo
end

t
t
t

MT (1),
MT (2) ;
MT (3);

MSuelo (1) ;
MSuelo (2);
MSuelo (3);

vel ang(1l);

vel ang(2);

vel ang(3);

; Calculo de las aceleraciones angulares

L + MTx + MSx:
M + MTy + MSy;
N + MTz + MSz;

Ixx*Izz - Ixz"2;

1.8.3.

(Izz*Mx + Ixz*Mz + Ixz* (Ixx-Iyy+Ilzz)*p*g + (Izz*(Iyy-Izz)-Ixz"2)*r*q)/A;
(My + (Izz-Ixx)*p*r + Ixz*(r~2-p~2))/Iyy;
(Ixx*Mz + Ixz*Mx + ((Ixx-Iyy)*Ixx+Ixz"2)*p*q + Ixz* (Iyy-Ixx-Izz)*r*q)/L;

Figura 28: Matlab Function: Aceleraciones_Angulares
Parametros_Ejes_Viento

function [V, alpha, beta] = Parametros Ejes Viento(vel rel)

%% Asignacidén de variables

u = vel rel(l);
vel rel(2);
vel rel(3);

<
[

=
Il

%% calculo de los parametros en ejes viento

v = sgrt(u~2+v*2+w"2);
alpha = atanZ (w,u);

beta = asin(v/V);

end

Figura 29: Matlab Function: Parametros_Ejes_Viento
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1.9. Angulos de Euler

Euler
719 RpRyRy

Rotation Order: ZYX
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Figura 30: Subsistema de obtencién de Angulos de Euler mediante Cuaterniones

1.10. Ecuaciones cinematicas (NED)

Entradas Calculo de las coordenadas Salida

]

[yDot] H v

yDot [yDot]

=
' E
S

Ecuaciones_Cinematicas

xDot
vel_lin

euler
Dot [zDot] [zDot]

D

Figura 31: Subsistema de cdlculo de coordenadas locales (NED)

1.10.1. Ecuaciones_Cinematicas

function [xDot, yDot, zDot] = Ecuaciones Cinematicas(vel lin, euler)

%% Asignacién de wvariables

=
1]

vel lin(1);
vel 1in(2);
w = vel 1lin(3);

phi = euler(1);
theta = euler(2);
psi = euler(3);

%% Aceleraciones

xDot = u*cos(psi)*cos(theta) + v*(cos(psi)*sin(theta) *sin(phi)-cos(phi)*sin(psi))
+ w* (sin(theta) *cos (phi) *cos(psi)+sin(phi) *sin(psi));

yDot = u*cos(theta)*sin(psi) + v*(cos(phi)*cos(psi)+sin(theta)*sin(phi)*sin(psi))
+ w* (—cos(psi) *sin(phi) +cos(phi) *sin(theta) *sin(psi))»

zDot = -u*sin(theta) + v*cos(theta)*sin(phi) + w*cos(theta)*cos(phi):
end

Figura 32: Matlab Function: Ecuaciones_Cinematicas
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1.11. Coordenadas Globales (LLA)

h—»— LLA

Figura 33: Subsistema de conversién a coordenadas globales (LLA)

1.12. Unidad de Medida Inercial (IMU)

X

oo

FA
. r’
IMU Acel

Figura 34: Subsistema de respuesta de la Unidad de Medida Inercial
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1. Descripcion del Proyecto

En el presente documento se resumen las especificaciones para la ejecucion del
proyecto.

1.1. Unidades de proyecto

Las partes que incluye el proyecto a realizar son:

1. Desarrollo de Modelo No Lineal en MATLAB & Simulink.

2. Generacién de una aeronave de las caracteristicas del cliente en FlightGear
3. Validacion del modelo no lineal mediante simulaciones en FlightGear.

4. Compilacién del modelo no lineal para su instalacién en el PXI junto con los
periféricos.

1.1.1. Desarrollo del Modelo no Lineal

Se generard un modelo no lineal en el lenguaje de programaciéon de MATLAB
& Simulink que simule internamente el comportamiento de una aeronave de las
caracteristicas del cliente.

Para ello se utilizard la informacién geométrica y aerodindmica que aportard el
cliente, asi como las especificaciones del motor y las condiciones en las que trabajara
generalmente el UAV.

Junto con el proyecto se adjuntara un anexo de programacion, que podra ser
utilizado por el cliente o ingenieros propios de este para realizar cambios menores,
como variaciones en los valores geométricos o aerodindmicos.

Si se quieren realizar cambios mayores, en la estructura de la programacién, no
se asegura que el modelo siga funcionando correctamente. Para esos cambios se re-
comienda volver a contratar con este fin.

1.1.2. Aeronave en FlightGear

Se entregard un modelo de aeronave dentro de FlightGear y el Hardware-In-the-
Loop conectado de forma que abra dicho modelo. El modelo se entregara de forma
digital, no dentro de un PC ya conectado al PXI. Si se quiere una conexién ya
realizada se deberia modificar este Pliego de Condiciones y el Presupuesto.

1.1.3. Validacién del modelo

Se adjuntard la informacion de la validacion, tanto condiciones del test, como
resultados de este.



1.1.4. Compilaciéon y instalacion del PXI

Al cliente se le sera entregado un PXI funcional para su uso como plataforma
Hardware-In-the-Loop de modo que reproduzca el comportamiento de la aeronave
real del cliente. Este no ird acompanado del PC de visualizacién, controlador ni
estacion de tierra. Estos deben ser aportados por el propio cliente, o pedirse mediante
otro proyecto.

1.1.5. Curso de uso

Se ofrece un curso de uso de la plataforma de Hardware-In-the-Loop desarrollada,
para los empleados del cliente. Este curso duraria 10 horas, y no esté incluido en el
precio del proyecto.



2. Condiciones Generales

Lo escrito en este apartado busca delimitar la ejecucién del proyecto, delimitando
las funciones que corresponden al cliente y al ingeniero, asi como las relaciones entre
estos. Se recogen aspectos legales, y condiciones de ejecucion.

2.1. Documentacién del proyecto

El contrato realizado entre cliente y ingeniero contiene los siguientes documentos:

» Condiciones contractuales.

Pliego de condiciones técnicas particulares.

Pliego de condiciones general.

Memoria del proyecto.

Anexo de programacion.

Presupuesto.

2.2. Condiciones Generales Facultativas

En esta seccién se describen las relaciones entre el cliente y el ingeniero desarro-
llador.

2.2.1. Funciones del Cliente

Para la correcta realizaciéon del proyecto, el cliente debe aportar la siguiente
informacién.

= Informacién geométrica del aeronave. El cliente debe aportar los planos del
aeronave, o en su defecto toda informacién geométrica que pueda requerir el
ingeniero.

= Informacién aerodinamica. El ingeniero debe disponer de los modelos aero-
dinamicos de la aeronave utilizados por el cliente, obtenidos mediante los pro-
cedimientos que el cliente desee. Para una mayor fidelidad con la realidad se
recomienda que estos modelos hayan sido obtenidos mediante ensayos en tinel
de viento.

Ademsds, una vez entregado el proyecto, el cliente tendrd pleno derecho a realizar
cambios menores, en constantes internas del modelo, asi como en recibir cursos de
uso de la plataforma.

2.2.2. Funciones del ingeniero

El ingeniero se debe comprometer a la realizacién de todos los apartados descritos
en la descripcién del proyecto. Ademads, no garantiza el correcto funcionamiento de
la plataforma si alguna de las funciones del cliente no se ha cumplido correctamente.



2.3. Condiciones de la Ejecucion del Proyecto

Se especificard un tiempo de ejecucion entre cliente y ingeniero que figurara en
el pliego de condiciones particulares. Los desarrollos deberdn realizarse en los plazos
que ahi se marcan y se debera dar cuenta por escrito si el cliente lo solicita.

2.3.1. Ampliaciones y Prérrogas

En el caso de causas imprevistas o fuerza mayor, el proyecto podra ser ampliado o
prorrogado, durante mas o menos tiempo dependiendo de la gravedad del imprevisto.
Esto deberd consensuarse entre ingeniero y cliente en el momento de la aparicién de
dicho imprevisto.

2.3.2. Recepcion del Proyecto

En proyecto sera entregado integramente en una sola vez. Este incluira toda la
documentacion del proyecto, y los conjuntos que conformen el proyecto en si, el PXI,
el modelo de la aeronave en FlightGear, los resultados de la validacién del modelo
y el software fuente.

Si el cliente no estuviese conforme con la validacién del modelo por motivos
justificados, este podra pedir hasta tres test de validacién més. Si con esos tres
ensayos adicionales no consiguiese validar correctamente el modelo, debera realizar
nuevamente el modelo no lineal y proceder a su validaciéon y compilacién

2.4. Condiciones Econdémicas

FEn este apartado se regulan las relaciones econémicas entre cliente y ingeniero.

2.4.1. Depésito inicial

El depésito inicial es el porcentaje del valor del proyecto que sera aportado por
el cliente en el instante de la firma del contrato, como garantia de dicha firma.

Este depdsito serd del 15 % del total del proyecto y el cliente tendrd derecho a
recuperarlo si el proyecto no llegase a realizarse o terminarse.

2.4.2. Depésito en entrega

Una vez terminado el proyecto el cliente deberfa pagar un 50 % adicional pre-
viamente a la entrega del proyecto. Si la validacion del modelo fuese del agrado del
cliente, deberia entregar el 35% restante.

En el caso de que la validacién del modelo no fuese acorde, el 35% restante se
entregaria tras los nuevos ensayos de validacién.

2.4.3. Devolucion

= En el caso de un producto defectuoso, se podra pedir una reposicién o repara-
cion sin coste adicional, pero no una devolucion del dinero.

= En el caso de decisién de revocacién del trabajo por parte del cliente, este
no podré recuperar el dinero que ya haya depositado, y deberd pagar una



indemnizacién que contemplard el trabajo hecho hasta el momento por parte
del ingeniero.

= En el caso de la no realizacion del proyecto, o la no terminacién en los pla-
zos ampliados, o prorrogados justificados, el cliente tendra pleno derecho a
recuperar todo el dinero depositado en el proyecto hasta el momento.



3. Condiciones Particulares

Este apartado expondra las caracteristicas de los controles de calidad, certifica-
cién de los instrumentos y los test de validacién que se realizaran.

3.1. Certificacion de PXI

El Hardware PXI de la empresa National Instruments en el cual serd instala-
do el modelo no lineal compilado ird acompanado de la certificacién de compra y
originalidad de este.

3.2. Diseno de test de Validacion

El test de validacion serd tal que muestre el comportamiento de la aeronave tanto
en situaciones de crucero, y vuelo nivelado, como situaciones de mayor riesgo para
la aeronave, como son ascensos, descensos en frenado o giros cerrados. Buscando que
El comportamiento de la aeronave en estos casos siga dentro del campo de la aero-
dinamica lineal, o de las condiciones incluidas en el modelo aerodindmico aportado
por el cliente.

También se buscard que no haya ninguna errata en el propio modelo no lineal,
ya sea interno o en el orden de lectura o escritura de datos.

Para estas simulaciones, y su mejor visualizacion se usa el programa FlightGear.
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1. Introduccion

La realizacién de este Trabajo de Final de Grado tiene unos costes asociados.
Este presupuesto desglosa y desarrolla estos costes, primeramente parcialmente en
relaciéon a cada proceso y material, y por otra el global de todo el trabajo.

Se debe tener en cuenta en todo momento el precio de amortizacién de licencias
y equipo, los recursos humanos y los materiales necesarios para la realizacién del
trabajo. Se debe tener en cuenta la posible participacién de terceros, ya sea en la
figura de consultores o colaboradores.

Una vez obtenidos los costes parciales, la union de estos configura el presupuesto
global del proyecto. Sin embargo, a este se le deben anadir un 15 % debido a gastos
generales, un 6 % por beneficio industrial y el 21 % del IVA asociado.

2. Presupuestos Parciales

La mano de obra comprende el coste de dos ingenieros supervisores que son los
tutores de este proyecto. Estos conllevan un coste de trabajo de 24€/h cada uno. El
ingeniero junior, autor del trabajo, realizé reuniones durante una media de tiempo
de 2 horas a la semana durante 4 meses con cada uno de los ingenieros superiores. El
ingeniero junior tiene un salario asociado de 18 €/h con un régimen de trabajo de 4h.

Por otro lado, hay que tener en cuenta el equipo empleado por el autor del proyec-
to, tanto para la generacién del modelo como su validacion, compilaciéon, instalacion
y simulacion.

2.1. Mano de obra

En las reuniones en las que se traté el trabajo, participaron ambos tutores, de
forma bastante equitativa. Pero no tendremos en cuenta sélo los recursos humanos,
si no también las licencias de programas informaticos que se hayan utilizado. El
desarrollo y validacion del modelo no lineal desarrollado en Simulink, ocupan apro-
ximadamente un 75 % del tiempo invertido del ingeniero junior. El coste se detalla
en Tabla 1.

No se tendra en cuenta, en esta parte, la licencia de los programas utilizados en
este trabajo. Esta se abordara en la secciéon posterior, relativa al coste de amortiza-
cion.

Tabla 1: Resumen Costes Asociados a Mano de Obra

Categoria | €/h | horas/semana | Horas Total || Coste Total (€) |

Ingeniero Supervisor | 24.00 2.00 27.43 658.32
+1 658.32

Ingeniero Junior | 18.00 20.00 342.86 6171.48
Subtotal | \ | 7488.12




2.2. Adquisicién y Amortizaciéon de Equipos

Los costes de amortizacion al mes de los equipos utilizados en el desarrollo y en
la validacién se pueden observar en la Tabla 2. En esta se muestran las herramientas
informaticas utilizadas, asi como el coste de amortizacion de cada uno de estos.
Ademss, se incluyen otros programas que se han utilizado para la realizacién del
trabajo.

Tabla 2: Costes de amortizaciéon al mes de los equipos utilizados

Concepto | Importe €/mes ‘

Ordenador 15.62
Office 365 10.50
Matlab 66.67
Simulink 125.00
AC3D 12.42
Fusion 41.85
LabVIEW 33.25
VeriStand 54.08
Subtotal 359.39

A continuacién, se detalla el coste mismo de amortizacién para la duracién del
trabajo en la Tabla 3.

Tabla 3: Coste de amortizacion

Descripcién
Coste/mes 359.39  €/mes
Tiempo de amortizaciéon | 4.00 (mes)
Subtotal (€) | 143756 € |

Finalmente, habria que anadir el precio de los elementos que se entregan al
solicitante de forma integra, y que por tanto, no tienen un coste de amortizacién en
el tiempo, sino que equivalen a un coste fijo. Estos se pueden ver en la tabla 4.

Tabla 4: Costes de adquisicion de equipos

Concepto ‘ Importe

NI PXIe-8840 (Controlador) | 5912.00
NI PXIe-6361 (Mdédulo) 1978.00
NI PXI-8430 (Médulo) 793.00
NI PXIe-6738 (Médulo) 2050.00
NI PXIe-1071 (Chasis) 1025.00
Radio Control 642.99

Subtotal | 12400.99




2.3. Gastos Generales e IVA

A todos los costes parciales hay que anadirles los costes generales (electricidad,
secretaria, etc.) que no se ven reflejados. Estos se modelizan mediante un porcentaje
(15%) de la suma de los costes parciales.

También habréd que tener en cuenta el I.V.A. (Impuesto sobre el Valor Anadido)
en cada uno de los costes parciales, excepto en el de amortizacién y adquisicion de
equipos, pues ya lo tienen incluido. Estos presupuestos se recogen en la Tabla 5 y
en la Tabla 6.

Tabla 5: Costes con IVA

. e . Coste Parcial
Descripcién Coste Parcial (€) | I.V.A 21 % (€) LV.A 21% (€)
Mano de Obra 7488.12 1572.51 9060.63
Adquisicidn 12400.99 0.00 12400.99
Equipos
Amortizacion 1437.56 0.00 1437.56
Equipos

| Subtotal | 2132667 | 151251 [ 2289918 |

Tabla 6: Coste general

’ Descripcién ‘ Parcial + I.V.A (€) ‘ Generales (€) H Coste Total (€) ‘
| Parcial + LV.A | 22899.18 | 343488 | 26334.06 |

3. Presupuesto Global

Con el fin de calcular el presupuesto global, cabe tener en cuenta el beneficio
industrial buscado por la empresa al realizar el proyecto. Como se indicaba en el
apartado de introduccién, el beneficio industrial se ha fijado en el 6 % respecto del
coste general que le suponga a la empresa.

Tabla 7: Presupuesto General

Inversion Total

Descripcién | Parcial + I.V.A (€) | Beneficios (€) (€)

Parcial + L.V.A 26334.06 | 1580.04 | 27914.10

Asi, el presupuesto final de este Trabajo Fin de Grado: asciende a la cantidad de:

27914.10 €(EUROS)

# Veintisiete mil novecientos catorce euros con diez céntimos #
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