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SINTESIS

Los vehiculos aéreos autéonomos han sido un area de investigaciéon a la que se ha pres-
tado gran interés por muchos anos. Actualmente, prestigiosas universidades y centros de
investigaciéon, tanto privados como publicos, se encuentran investigando y desarrollando

vehiculos aéreos auténomos.

El siguiente trabajo aborda el desarrollo matemético realizado para la obtenciéon de un
modelo dinamico de aviones del tipo subsonico, en ecuaciones de espacio de estado de los
movimientos longitudinal y lateral, partiendo de las caracteristicas fisicas del avion y que
los movimientos son desacoplados. También define e implementa una metodologia para el
calculo de los coeficientes aerodindmicos de forma analitica a través de una interfaz grafica.
La interfaz se implementé en MATLAB |, utilizando la herramienta de Interfaz Grafica
de Usuarios (GUI, Graphical User Interface), que permite crear un ambiente gréfico, y
aprovechando sus potencialidades para el trabajo matematico. Los modelos obtenidos se

compararon com muestras reales, arrojando buenos resultados.
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INTRODUCCION

Un vehiculo aéreo no tripulado, UAV por siglas en inglés (Unmanned Aerial Vehicle), o
sistema aéreo no tripulado, UAS (Unmanned Aerial System), conocido en castellano por
sus siglas como VANT, es una aeronave que vuela sin tripulacién humana a bordo. Los
UAV se definen como un vehiculo sin tripulacién, capaces de mantener un nivel de vuelo
controlado y sostenido, por tanto, los misiles de crucero no son considerados UAVs porque,
el propio vehiculo es un arma que no se puede reutilizar, a pesar de que también es no

tripulado y en algunos casos guiado remotamente.

Existe una amplia variedad de formas, tamanos, configuraciones y caracteristicas en el
diseno de los UAVs, histéricamente eran simplemente aviones piloteados remotamente (en
inglés: drones), pero en la actualidad se estd empleando con mayor frecuencia el control
autonomo de los mismos. En este sentido se han creado dos variantes: algunos son con-
trolados desde una ubicacién remota, y otros vuelan de forma autéonoma sobre la base
de planes de vuelo preprogramados, usando sistemas mas complejos de automatizacién
dindmica. Cabe destacar que las aeronaves piloteadas remotamente (o por control remo-
to) en realidad no califican para ser llamadas como UAVs, ya que los vehiculos aéreos
piloteados remotamente se conocen como Aeronaves Radio controladas o Aeronaves R/C;
y precisamente, los UAVs son sistemas auténomos que pueden operar sin intervencion hu-
mana alguna durante la misién a la que se le haya encomendado, es decir, pueden despegar,

volar y aterrizar automaticamente.

Las aplicaciones civiles de los UAV son cada vez mas frecuentes, aunque en pequena
escala, en actividades como: labores de lucha contra incendios (Ermacora et al., 2012)
o seguridad civil (Segor et al., 2012), la vigilancia de los oleoductos (Hanford, 2005).
Los vehiculos aéreos no tripulados suelen ser preferidos para misiones que son demasiado

aburridas, sucias o peligrosas para los aviones tripulados.

También pueden ser utilizados en ambientes de alta toxicidad quimica y radiolégicos en
desastres tipo Chernobyl, en los que sea necesario tomar muestras con alto peligro de
vidas humanas y realizar tareas de control de ambiente (Ermacora et al., 2012; Asadpour
et al., 2013), ademéds, pueden cooperar en misiones de control del narcotréafico (Stojcsics
and Molndr, 2012), también podrian grabar videos de alta calidad para uso topogréaficos,
entre otros (Kim et al., 2013).
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En Cuba el desarrollo de los vehiculos auténomos atin es escaso, pero instituciones como
GEOCUBA, facultada para la elaboracién de mapas de relieve; CEMPALAB, encargada
de investigaciones en agricultura de precisiéon y CEDAI Nacional, han mostrado interés

en las ventajas que los pequenos aviones no tripulados pueden brindar.

En los tltimos anos el Grupo de Automatizaciéon Robética y Percepcion (GARP) ha acu-
mulado un niimero importante de investigaciones dirigidas al diseno e implementacién de
vehiculos autonomos. Las investigaciones ocupan diferentes aéreas que incluyen modelado
de vehiculos subacudticos (Valeriano et al., 2013), aéreos auténomos en aviones (Martinez,
2009; Pineda, 2008) y minihelicéptero (De Avila, 2008), ademds se han realizado trabajos
en identificaciéon experimental de vehiculos aéreos (Pineda, 2011; Martinez, 2005) y en el

desarrollo de hardware para vehiculos auténomos (Martinez, 2005; Guerra, 2010).

A partir de una solicitud del Centro de Investigaciones Mecatronics, el Grupo de Automa-
tizacion Robdtica y Percepcion (GARP) tiene como objetivo el desarrollo de un autopiloto
para avién de pequeno porte, en el marco del proyecto VLIR y del proyecto ramal de la
Tarea Triunfo. El GARP cuenta en la actualidad con un método que permite obtener
un modelo matematico de aviones del tipo subsénicos (Pineda, 2011), pero la obtencién
del mismo debe hacerlo un especialista, pues no existe una interfaz que permita hacer
comodamente este proceso. De modo que se hace necesario disenar una interfaz grafi-
ca amigable que permita realizar dicho proceso para generalizar su uso a nivel nacional.
En consecuencia con esta problematica, se establecen como objetivos de este trabajo, los

siguientes:
Objetivo general:

= Obtener el modelo dinamico de un avién del tipo subsonico a partir de herramienta de

software.
Objetivos especificos:

= Analizar las tendencias mundiales, las estrategias mas utilizadas y los resultados que se
han obtenido en el modelado de los UAVs.

= Definir una metodologia para la obtenciéon del modelo matematico y los coeficientes
aerodinamicos de un UAV del tipo subsdnico.

= Analizar criticamente las alternativas existentes para el desarrollo de la interfaz necesaria.

= Implementar una interfaz amigable que cumpla con los requerimientos necesarios.

= Obtener el modelo del avion NexSTART N60GLS.

s Validar los modelos obtenidos con datos reales.

El aporte fundamental de esta investigacion se centra en que, independientemente de que
en otras ocasiones se han realizado modelos matematicos de aviones de pequeno porte, nin-
guno ha tratado el modelo matemético desarrollado por (Fossen, 2011, 2013) que permite

obtener uno de 6 GDL (Grados de Libertad), el cual es imprescindible para el desarrollo
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de los distintos métodos de navegacion y se ha realizado una interfaz grafica amigable para

obtencion de los modelos matematicos.

Con la ejecucion del proyecto se dan soluciones a probleméticas modernas vinculadas con
la adquisicion de un software de gran complejidad y valor, cuya adquisicion no es viable
actualmente en nuestro pais, logrando una independencia tecnolégica en esta linea de

investigacion de paises desarrollados.

Estructura y contenido de la tesis El trabajo esta dividido en: Introduccién, tres
capitulos, conclusiones, recomendaciones, referencias bibliograficas y anexos. Los capitulos

estdn organizados de la forma siguiente:
Capitulo 1

Se realizard un anélisis de la bibliografia consultada, revisando las diferentes caracteristicas
de los autopilotos de avion, sus aplicaciones y las diferentes formas de obtener el modelo
matematico de aviones subsénicos. También se analizaran las alternativas existentes para
el desarrollo de la interfaz para el calculo de los coeficientes aerodinamicos que permitan

la obtencion del modelo analitico.
Capitulo 2

El segundo capitulo aborda la técnica de modelado escogida para la realizacion de este
trabajo. En el mismo se comienza exponiendo el esquema general del modelo de este tipo
de vehiculos a partir de estudios anteriores. Mds adelante se muestra la forma de obtencién

de cada uno de los parametros del modelo y se describe el procedimiento propuesto.
Capitulo 3

Se expone una metodologia para la obtencion de forma analitica de los coeficientes aero-
dindamicos para aviones subsonicos, asi como las partes principales de la interfaz grafica la
cual permitira el calculo del modelo analitico en la planta. Se presenta el analisis econémi-
co.

Finalmente son presentadas las conclusiones y recomendaciones generales del trabajo.



Capitulo 1
REVISION BIBLIOGRAFICA

1.1. Desarrollo de los UAV en el mundo

Como su nombre indica, un vehiculo aéreo no tripulado, o en inglés Unmanned Air Vehicle
(UAV), es un tipo de aeronave controlada, ya sea remotamente o localmente, mediante

un microprocesador, pero siempre sin presencia humana a bordo.

Los UAVs existen en diferentes formas, tamanos y caracteristicas, se destacan por su
maniobrabilidad y desempeno en diferentes misiones; inicialmente gobernados por radio
control, en la actualidad teledirigidos y con capacidad de vuelo auténomo guiado por

complejos algoritmos de navegacion.

La primera version de UAV s es el misil crucero V1 desarrollado por los alemanes durante
la Segunda Guerra Mundial. Este era basicamente un avién no tripulado con una cabeza
balistica (Socarras, 2011), su desarrollo ha evolucionado desde entonces considerablemente,
principalmente por su importancia en el perfeccionamiento de la aeronavegacion y las

aplicaciones que brinda (Braga et al., 2011).

Recientemente, el disenio de micro vehiculos aéreos (M AV Micro Aereals Vehicles) ha
atraido el interés de muchos investigadores en el mundo (Fossen, 2011, 2013) (Dybsjord,
2013; AlSwailem, 2004), inspirados en una visién futurista de aviones tan pequenos como

un insecto(Asensio et al., 2008).

Estos vehiculos son un reto dadas las restricciones de peso de sus componentes y carga;
las investigaciones realizadas en este campo han propiciado el surgimiento de proyectos de
colaboracién entre varios paises del mundo, sobre todo en el campo de investigacién sobre
aplicaciones de vigilancia. Su perfeccionamiento abarca desde pequenos aviones destinados
a monitoreo de la calidad del aire (Ermacora et al., 2012), reconocimiento y vigilancia

(Rémy et al., 2012), hasta aviones de mediano y gran tamano.

En nuestros dias, con el desarrollo en el campo de la micro-electronica, los sensores iner-
ciales de estado sélido y el GPS (Global Positioning System: sistema de posicionamiento
global), es posible fabricar estas maquinas a un precio asequible (Holmes, 2010), siendo
un area importante de la investigacion aerondutica y aeroespacial en la ultima década
(Pineda, 2008, 2011).
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El GARP ha acumulado un ntiimero importante de investigaciones dirigidas al disefio e im-
plementacién de vehiculos auténomos. Las mismas ocupan diferentes aéreas que incluyen
modelado de vehiculos subacudticos (Valeriano et al., 2013), aéreos auténomos en avio-
nes (Pineda, 2008); (Martinez, 2009) modelado experimental de vehiculos aéreos (Pineda,
2011), desarrollo de hardware para vehiculos auténomos (Guerra, 2010; Martinez, 2005);
y mini helicéptero (De Avila, 2008).

Ademas se han realizado publicaciones del grupo GARP en el tema de modelado de aviones
auténomos tales como: (Martinez et al., 2010), (Martinez et al., 2011), (Herndndez et al.,
2012) y (Herndndez et al., 2013).

1.2. Aplicaciones

Se pueden aplicar en ambientes de alta toxicidad quimica y radiolégicos (desastres tipo
Cherndbil), en aquellos que sea necesario tomar muestras con alto peligro de vidas humanas
y realizar tareas de control de ambiente (Ermacora et al., 2012; Asadpour et al., 2013),
ademads, pueden cooperar en misiones de control del narcotrafico y contra el terrorismo
(Stojcsics and Molnér, 2012), también podrian grabar videos de alta calidad para ser
empleados como medios de prueba en un juicio internacional (Kim et al., 2013), por otra
parte se puede aprovechar la ventaja de su duracion maxima volando, esta es limitada
respecto al combustible y sistema de vuelo, porque no posee tripulacion (Morgenthaler et
al., 2012).

Algunas de las aplicaciones civiles de los UAV fueron extraidas de (Abzug and Larrabee,

2006) y se muestran a continuacion:

Agricultura: UAV equipados con pesticidas y fertilizantes para pulverizar en los campos.

Vigilancia cultivos: El 10 % de los cultivos de los Estados Unidos estan siendo monito-
rizados por UAV en terrenos de gran extension.

Control medioambiental e investigacion de clima: Globos climaticos son lanzados
para estudios del tiempo en la tierra.

Exploracién mineral: Se buscan minerales que pueda haber en regiones de dificil acceso.

Vigilancia guardacostas: Se monitorizan las lineas costeras.

Telecomunicaciones: Los UAV estan siendo usados en aplicaciones de telecomunicacio-
nes moéviles como plataformas de relevo, asi como telecomunicaciones de emergencia en
zonas de desastre.

Radiodifusién de noticias: Reportes en videos de eventos donde los reporteros no pue-
den acceder.

Teledeteccion de recursos marinos: Deteccion de recursos bajo el mar donde los hu-
manos no pueden acceder.

Deteccién de artilleria sin detonar: Para la deteccion de minas no detonadas en zo-

nas como Etiopia, Mozambique, Somalia y Sudan.
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Control de trafico aéreo: Apoyo en aeropuertos con sobrecarga de trabajo.

Control de trafico terrestre: Monitoreo de trafico y accidentes en autopistas.

En Cuba el desarrollo en UAV es bastante escaso, pero ya algunas empresas como GEO-
CUBA, CEMPALAB y CEDAI nacional estan desarrollando investigaciones, dada las

prestaciones que ofrece para mejorar sus servicios.
1.3. Modelo Matematico

Debido a la creciente popularidad de los UAV, en particular los aviones no tripulados,
muchas instituciones a nivel mundial dedican importantes recursos a la investigacion de
los mismos y una parte importante de estos recursos son destinados a la obtencion de los
modelos matematicos de estos vehiculos. Algunas de las principales instituciones a nivel
mundial en la modelacién de UAV publican importantes trabajos al respecto, ejemplos
de estos son: La Universidad de Cranfield “Formation flight autopilot design for the GAF
Jindivik Mk 4A UAV” (Lancaster, 2004), La Universidad de Aalborg “Autonomous air-
craft” (Graversen et al., 2001), La FOI “Autopilot Design and Path Planning for a UAV”
(Grankvist, 2006), La Universidad Tecnoldgica de Delft “Flight Control Law Design for a
Civil Aircraft using Robust Dynamic Inversion” (Looye, 2000), La Universidad de Stan-
ford “Longitudinal Stability Augmentation Systems Design for the DragonFly UAV Using
a Single GPS Receiver” (Soon and Tomlin, 2003), La Universidad de Noruega de Ciencia
y Tecnologia “Mathematical models for control of aircraft and satellites” | (Fossen, 2011,
2013).

La obtencion del modelo matematico es una de las tareas mas importantes para la creacién
de un autopiloto. Gran parte de los resultados y cumplimiento de las misiones dependen

de la precisiéon y exactitud de este modelo.

Para obtener dicho modelo dindmico se realiza un proceso de modelado basado en las
ecuaciones no lineales de fuerza y torques que actian sobre el avidon, linealizadas a través
de la serie de Taylor, algunos de los parametros fisicos a tener en cuenta son: largo y ancho
del ala, largo y peso del avién, distancias desde el centro de gravedad y puntos estratégicos

del avidn, entre muchos otros (Pineda, 2008).

El modelo obtenido analiticamente de 6 GDL es comin desacoplarlo en canal longitudinal
y canal lateral, ambos en espacio de estado. A pesar de existir parametros fisicos que los
relacionan, en aviacion se consideran estos modelos desacoplados uno del otro, para de esta
forma calcular algunos parametros imprescindibles en la dindmica del avién (Sgrensen et
al., 2005; Pamadi, 2003; Fossen, 2011, 2013).

El GARP ha llevado a cabo varias investigaciones relacionadas con este tema habiendo
obtenido el modelo matematico de la aeronave que se pretende controlar (Pineda, 2008; So-
carras, 2011), para todas estas investigaciones se tomé como material fundamental el libro

“Performance, Stability, Dynamics, and Control of Airplanes” (Pamadi, 2003), también
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existen otros métodos como el descrito en “Mathematical models for control of aircraft and
satellite” de (Fossen, 2011, 2013) que resultan muy interesantes ya que le da un tratamien-
to metodologico mas organizado, presenta un enfoque tedrico diferente a metodologias de
modelados con las mismas leyes fisicas y logra obtener un modelo de 6 GDL, aunque no
se haya realizado ninguna investigaciéon apoyada en dicho articulo, si se han desarrollado
otros trabajos apoyados en articulos del mismo autor, estando familiarizados con su meto-
dologia de trabajo y su sistema de notacién para las formulaciones mateméaticas (Valeriano
et al., 2013).

El modelo matemético que describe la dindmica del UAV se realiza atendiendo a las
caracteristicas fisicas y la interaccién con la naturaleza, analizando en este sentido las

partes principales del vehiculo y las fuerzas que sobre él actian.
1.3.1. Partes del avién superficies de control

En esta seccion se abordaran las partes principales de un avion, asi como las superficies

de control que posee el mismo. Las principales partes se muestran en la Figura 1-1 y son:

Alas: Proveen el empuje que permite volar al avién. Los alerones estén situados en ella.
Estabilizador Vertical: También se le llama estabilidad longitudinal y se utiliza para dar
estabilidad en el plano vertical. El timén de cola esta sujeto a él.

Estabilizador Horizontal: También se le llama estabilidad lateral-direccional y se utiliza
para dar estabilidad en el plano horizontal. El elevador esta sujeto a él.

Fuselaje: Es el cuerpo del avién. En un avién ordinario alberga a los pasajeros, en uno
de pequeno porte guarda los sensores, sistemas de control y demas componentes.
Alerones: Se usan para manipular el dangulo de alabeo y guinada. Ambos alerones se
encuentran siempre en sentido contrario.

Timon de cola: En aviones comunes se usa para manipular el angulo de guinada y asi pro-
porcionar a los pasajeros un vuelo mas estable. En aviones de pequeno porte no se utiliza
mucho.

Elevador: Se encuentra sujeto del estabilizador horizontal y se usa para manipular el

angulo de cabeceo.

Tanto los alerones como el timon de cola y el elevador constituyen las superficies de control

de la aeronave.
1.3.2. Fuerzas que actian en el avién

Son basicamente cuatro las fuerzas que influyen en el movimiento de un avién tipico Figura
1-2 (Reyes, 2003). Estas cuatro fuerzas interacttian de diferentes formas para dar lugar a
cada una de las situaciones méas comunes de vuelo, como lo son el despegue, el aterrizaje,
el ascenso, el descenso y el vuelo a nivel (Abusleme, 2000). Las mismas se describen a

continuacion:
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Timén

Elevador

Alerén
Estabilizador
o Vertical
T|mon\
Elevador
Estabilizador
Horizontal

Aa

Figura 1-1: Partes de un avién. Superficies de control.

Sustentacion: Esta fuerza de origen aerodinamico es provocada principalmente por las
alas del avién y permite que éste se eleve.

Arrastre: Tiene su origen en la aerodinamica del avién y se opone a su movimiento. Lo
ideal es que esta fuerza sea pequena.

Propulsiéon: Es la fuerza que produce el motor del avién para impulsarlo. Esta fuerza se
opone al arrastre y cuando ambas son iguales el aviéon mantiene su velocidad.
Gravedad: Es provocada por el campo gravitacional de la Tierra y se mantiene relativa-

mente constante en vuelos dentro de la atmodsfera.

Sustentacion f
’ ‘

Propulsion ‘
Gravedad

Figura 1-2: Fuerzas que actian en el avién

Arrastre

Ademéds de las fuerzas béasicas anteriores, existen los momentos (torques) del avién, que se
producen por la accién de las fuerzas en torno a un punto. Estos momentos se generan en
torno a los tres ejes del avién y dan lugar a los tres tipos de giro que pueden producirse:

cabeceo, alabeo y guiniada mostrados en la figura 1-3 (Abusleme, 2000).

Las fuerzas més importantes son generadas en el ala y la cola. Esta tltima es la encargada

de balancear las cargas y de dar estabilidad longitudinal al avion. El alabeo se refiere a
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GUINADA

, CABECEQ
%ABEO

Figura 1-3: Movimiento en un avion

la generacién de una fuerza de sustentacion que produce un momento respecto al centro
de gravedad del avién para equilibrar los momentos generados por el resto de la aeronave.
La estabilidad se refiere a la capacidad del avion a volver a su estado inicial después
de producida una perturbacion. El avién debe ser longitudinal, direccional y lateralmente
estable para que cumpla con los requerimientos internacionales y minimice las cargas sobre

el piloto (Pineda, 2008).
1.4. Alternativas existentes para el desarrollo de la interfaz

Existen diferentes alternativas para llevar a cabo el desarrollo de la interfaz grafica. Entre
las principales plataformas de desarrollo se encuentra el Microsoft .NET, Qt creator, Java
VM y MATLAB. Se realizard una evaluacion de las mismas para seleccionar la mas ade-
cuada para realizar la implementacion del software. Se tendran en cuenta factores como: el

costo, profundidad del dominio en las mismas, e investigaciones realizadas con anterioridad
por el GARP.

Para la eleccion de la plataforma donde implementar la interfaz es necesario realizar un
analisis de factibilidad entre las mismas. Inicialmente Microsoft .NET queda descartado
debido a sus costosas licencias y las restricciones hacia Cuba sobre la utilizacién de estos
productos. Entre JAVA y QT, existen muchas semejanzas, ambos son plataformas cruzadas
de cédigo abierto y proporcionan APIs de alto nivel para el desarrollo de aplicaciones,

pero no cuentan con funcionalidades ampliadas en el trabajo matematico.

El MATLAB es un asistente matematico poderoso, integra computacién, visualizacién
y programacién en un entorno facil de usar, donde los problemas y las soluciones son
expresados en notacién matematica. Los usos mas frecuentes de MATLAB son: matematica
y computacion, desarrollo de algoritmos, modelado y simulacién, anélisis de datos, gréaficas
cientificas e ingenieriles, exploracién y visualizacién, desarrollo de aplicaciones, incluyendo

el diseno de interfaces gréaficas de usuario.
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El MATLAB presenta una familia de soluciones a aplicaciones especificas de acoplamiento
rapido llamadas paquetes de herramientas. Estas herramientas son colecciones muy com-
prensibles de funciones o archivos (M-files) que extienden el entorno de MATLAB para
resolver clases particulares de problemas, éstas cubren en la actualidad practicamente casi
todas las areas principales en el mundo de la ingenieria y la simulacién, destacando en-
tre ellos la herramienta de proceso de imagenes, el de senal, control robusto, estadistica,
andlisis financiero, matematicas simbdlicas, redes neuronales, 16gica difusa, identificacion
de sistemas y simulacion de sistemas dindamicos, por lo que se considera de mayor factibi-

lidad desarrollar nuestra aplicacion sobre dicho asistente.

Entres las aplicaciones realizadas en esta plataforma por el GARP se encuentran el Mo-
delado de un submarino (Oria et al., 2012), Interfaz para la identificacién y ajuste de los

controladores de un simulador de conduccién (Valdivia Pacheco, 2012), y otras.
1.5. Conclusiones parciales del capitulo.

A partir de la revisién bibliogréfica realizada, y tomando en cuenta el nivel de desarrollo en
la construccién de autopilotos y de los recursos materiales con que se cuenta, se tomaran
como referencias para el modelado Mathematical models for control of aircraft and satellites
(Fossen, 2011, 2013) porque da un tratamiento metodol6gico méas organizado, presenta un
enfoque tedrico diferente a metodologias de modelados con las mismas leyes fisicas y se
logra obtener un modelo de 6 DGL.

Debido ademads a que no se cuenta con los recursos monetarios para adquirir sistemas de
computo potentes para el uso de software basado en C'F'D o de tineles de viento se uti-
lizara como material fundamental el libro Performance, Stability, Dynamics, and Control

of Airplanes (Pamadi, 2003), para la obtencién analitica de los coeficientes aerodindmicos.

Por otra parte, entre las plataformas de desarrollo, el MATLAB resulta el mas completo por
su paquete de procesamiento matematico, ademas toda la investigacion previa realizada
por GARP esta basada en funciones o archivos del MATLAB lo que facilita la compresion

y realizacion de dicha interfaz.



Capitulo 2
MODELADO MATEMATICO PARA AERONAVE

2.1. Introduccion

A partir del anélisis realizado en el capitulo anterior se hace imprescindible la obtencion del
modelo dindamico de un UAV', dado que todas las metodologias para la sintesis y sintonia
de reguladores requieren de este modelo con vistas a lograr el comportamiento auténomo

del movil. El modelo dindmico es también utilizado para la navegacion.

El método escogido para el modelado es el basado en el analisis de la geometria del vehiculo,
el cual parte de un esquema general de modelo dinamico de 6 GDL bien definido por las
leyes fisicas que describen el movimiento de un cuerpo sélido. Luego se procede a desacoplar
este esquema en varios modelos de 3 GDL y después de algunas simplificaciones realizadas,
teniendo en cuenta el entorno de operacion, se aproxima la dindmica del vehiculo a la
descrita por ecuaciones de 1 GDL, quedando aun una serie de parametros fisicos por
definir en las mismas. Estos coeficientes son hallados realizandose la identificacion a partir

de datos adquiridos en pruebas experimentales.

El objetivo del modelado responde al presentado en la figura 2-1, donde partiendo de
un modelo dinamico de 6 GDL, se realizan una serie de modificaciones para finalmente
obtener los submodelos de control (rumbo y altura) y navegacién. En el caso del control,
se asume que los movimientos longitudinales no afectan a los laterales y viceversa; estos
modelos de 3 GDL pueden simplificarse atin mas al realizar una aproximacion lineal del
modelo, teniendo en cuenta que el mévil operara ante pequenas variaciones alrededor del

punto de operacion.

Se parte obteniendo cada término de la ecuacién de balance de fuerzas y momentos(2.1)
para conformar el modelo de 6 GDL y luego finalmente obtener los modelos en espacio de

estado del canal longitudinal y lateral.

Mgp? + Nrp(v)v + g(n) = T = —Mpi — Npv+ Bu (2.1)
A - ~ J/ v ~~ -
términos de movimiento fuerzas y momentos términos aeronindmicos

11
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Modelo Dinamico de 6 GDL

/\

L Modelos para el control Modelo para la navegacion
Modelo Lateral de 3 GDL  Modelo Longitudinal Modelo de navegacién
de 3 GDL de 3 GDL
Ecuacién de 1 GDL Ecuacién de 1 GDL Ecuacién de 1 GDL
para el rumbo para la profundidad para navegar en linea
recta

Figura 2-1: Objetivos del modelado.
2.2. Notacién utilizada

En el cuadro 2—1 se resume la nomenclatura utilizada para describir el movimiento del

movil, las fuerzas y momentos.

Esta es la notacién estandar recomendada para su utilizacién en las aplicaciones de ma-

niobra y control.
Cuadro 2-1: Notacion utilizada para UAV s.

Traslacion Fuerza Velocidad lineal =~ Posicion
Avance X U Xg
Desplazamiento lateral Y V YE
Arfada A W A5

Rotacién Momento Velocidad angular  Angulo
Alabeo L P )
Cabeceo M Q e
Guinada N R )

Asi, el vector velocidad respecto al sistema de coordenadas de la aeronave queda definido

por la ecuacién 2.2.

T

y VQZ[P,Q,R]T (2.2)

Vg

V:[VII con I/lz[U,V,W}

y el vector de posicién y orientacién respecto al sistema de referencia inercial queda de-

terminado por:
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n= [771] con n = [X,Y,Z]T Y ﬁzz[q),@,\II]T (2.3)

2
Los vectores de velocidad, posicion y orientacion referidos a los dos sistemas de referencia,
ecuaciones (2.2) y (2.3), se relacionan a través de las transformaciones de angulos de Euler,

tal y como se demuestran en el Anexo 1 (A).

= Jnv (2.4)
donde:
J 0 [ el (csbsp — sed)  (sthso + cedsh)
J(n) = [ 1(172) ] Ji(n2) = | sthed (ctped + spshsi))  (sOsihed — cpse)
o | —s? cfsp e
[ 1 ths¢ thco
Jo(2) =1 0 cop —s¢
0 2
L ch ch

donde: cx = cos(*), sx = sen(x) y tx = tan(x), y notando que 6 # 7.

Por tltimo, debe decirse que a lo largo de este trabajo sera utilizada la notacion utilizada

en (Fossen, 2013), asi como la nomenclatura mas frecuente en términos de UAV s.
2.3. Ecuaciones de movimiento.

Las ecuaciones que describen el movimiento del vehiculo en el espacio tridimensional pue-
den obtenerse a partir de las leyes de conservacion de los momentos lineales y angulares
referidos a un sistema inercial de referencia. En (Fossen, 2013) se demuestra que la se-
gunda ley de Newton puede expresarse para cualquier vehiculo aéreo con un sistema de

coordenadas fijo al cuerpo de la forma,

Mgpv + Ngp(v)v + 9(n) =T (2.5)
- . N2

términos del cuerpo rigido términos de fuerzas gravitacionales

Donde 2.5 es la ecuacién de cinética, Mgp es la matriz de cuerpo rigido, Ngp es la matriz
de cuerpo rigido de Coriolis y la matriz centripeta, y G es la matriz de las fuerzas de gra-
vitacion. 7T es las fuerzas y momentos aerodinamicos y también contiene las contribuciones
de las superficies de control. La derivacion de (2.5) usando las formulaciones de Newton y

Euler se pueden encontrar en (Fossen, 2013).
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Las ecuaciones de movimiento para una aeronave es desarrollada en (Fossen, 2013) y

estd determinado en forma de componente como:

m(U 4+ QW — RV + gsen(0)) = X
m(V + RU — PW — gcos(©)sen(®)) =Y
m(W + PV — QU — gcos(©)cos(®)) = Z

P~ L.(R+ PQ) +(I. — 1,)QR = L (2.)

,Q+ 1.(P> -~ R*) + (I, - )PR=M
LLR—I1,.P+(I,- I,)PQ+ I,,QR=N

donde m es la masa del vehiculo, la que se asume uniformemente distribuida y los pardme-

tros I;; pertenecen a la matriz de inercia referida a CG.

Ix _Ixy _[:cz
Ice = _Iy:c Iy _Iyz (27)
_sz _Izy [z

Para una aeronave es realista asumir que el plano xz es simétrico (I, = I,. = 0). Esto

reduce la matriz de inercia a:

I, 0 —I,.
Iog=| 0 I, 0 (2.8)
I, 0 I

2.4. Modelo lineal en espacio estado usando teoria de las perturbaciones.

La teoria de las perturbaciones es el método usado para linealizar las ecuaciones de mo-
vimiento. Cada estado es dividido en un valor normal, el cual es llamado valor nominal y

una pequena variacién (desviacién) alrededor del valor nominal.
Estado total = Valor nominal + Perturbaciones

El estado estd definido como:

0l T
v
® ®, & % !
©|=|6 |+]| 0 , UV=1g+0v = PO + v
p
o v 0 0
’ Qo q
| Ro | [ 7]
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Xo AX
Yo AY
7 AT
T=T10+AT = LO + AL
0
M, AM
Ny | | AN ]

En consecuencia el modelo de estado linealizado contara con los siguientes estados u, v, w, p, ¢,
r 0, ¢y

2.4.1. Linealizacion de las ecuaciones de movimiento.

Asumiendo que las fuerzas y momentos aerodinamicos, velocidades, angulo, y entradas
de control estan expresadas como valores nominales y pequenas variaciones alrededor del
punto de operacion 7 = 19+ AT, v = vg + Av y n = 19 + An, las ecuaciones de fuerzas y

momentos (2.6) pueden ser expresadas como:

m|Uy + i+ (Qo + q)(Wo +w) — (Ro +1)(Vy +v)
+g(sen(Bg) + cos(0g)0)] = Xo + AX
m[Vo + @+ (Uy +u)(Ro + 1) — (W +w)(Py + p)
—g(gos(@o)sen(q)o) + cos(Og)cos(Pgy)d + sen(Og)sen(Py)l)] = Yo — AY
m[Wo + 1w + (Qo + q) (U + u) — (Wo +w)(FPy + p) — g(cos(Og)cos(Py)
+c0s(0g)sen(Pg)d + sen(Og)cos(Py)0)] = Zy + AZ
L(Py +p) = Lz[Ro + 7 + (P + p)(Qo + q)]
+(L = 1,)(Qo + q)(Ro + 1) = Lo + AL
L,(Qo + 4) = Lz[(Po + p)* = (Ro +1)?]
+(I = L)(Po +p)(Ro +7) = My + AM
L(Ro+7#) = L(Po+p) + (I, — L) (Po + p)(Qo + q)
+1::(Qo + q)(Ro +7) = No + AN

Quedando las ecuacién de perturbacién de la siguiente forma:

m(t 4+ Qow + gWy — Rov — 1V + gsen(©g)d) = AX
m(0 + Upr + Rou — Wop — Pyw — gcos(Og)cos(Po) o + gsen(Op)sen(Py)d) = AY
m(w + Vop + Pov — Upg — Qou + geos(Og)sen(Po)p + gsen(Bg)cos(Py)0) = AZ
I.p— L.+ (I, — 1,)(Qor + Roq) — I.(Pog + Qop) = AL
I, + (I, — L) (Por + Rop) — 21,.(Ror + Pop) = AM
L — L.p+ (I, — L)(Pog + Qop) — Li2(Qor + Rog) = AN

(2.10)
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Esta se puede expresar de forma matricial como:

Donde :
034
G— 323
03m3
0
mRo
Nap(v) = —mQo

y los vectores son:

2.5.
dad y ala.

Mpp AV + Nrp(Av)Av + g(An) = AT

0 mgcos(©g)
—mgcos(Og)cos(Py) mgsen(©g)sen(Pg) Oz
mgcos(©g)sen(Py) —mgsen(Og)cos(Py)
03m1 03321 03m1
[ m 0 0 |
0 m O 03m3
0 0 m
Morn —
1o I, 0 —I,.
03,3 o I, 0
L _]mz O Iz i
—mRQ mQQ 0 mWQ
0 —mPo —mWO 0
mPy 0 mVy —mUy
- szO ([z - Iy)RO - [szO
0323 ([x — IZ)RO —QIJ;ZP()
(Iy - Im)QO (Iy - Im)PO - ImzRO
[ u | [ TE | [ AX |
v YE AY
Av=|" , An= B AT = Az
P 0] AL
q 0 AM
r W AN

16

(2.11)

(2.12)

(2.13)

—mVy
mUy
0
(L = Iy)Qo
(Iy — 1) Py — 21, Ro

IszO
(2.14)

(2.15)

Modelo lineal en espacio estado de una aeronave usando eje de estabili-

El modelo obtenido en la secciéon anterior contiene dos condiciones sin utilidad: V' y W, velo-

cidad lateral y vertical. Estos estdn estrechamente relacionados, y por consiguiente pueden ser
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reemplazados por el angulo de deslizamiento lateral y el dangulo de ataque B. Incluyendo estos

dos angulos en el modelo, es mas facil conservar la aeronave estable en una situacién de control.

Suposicion 1: Si se asume que « y [ son pequenas tal que cos(-) = 1 y sen(-) =~ -. Podemos

seguir que U = V. Se tiene que:

U=Vp U=Vp
W = Vra a:%

Obteniéndose el nuevo vector de estado:

T
r=v=|u, B, o p, q T (2.17)

Esta describe movimientos en 6 GDL. La relacién entre el vector velocidades y el cuerpo fijo
_ T
V= [u,’u,w,p,q,r] (218)
y el nuevo vector de espacio estado z puede ser expresada como:

v =Tz = diag[1,Vp,Vp, 1,1, 1]z (2.19)

Actualizando el nuevo vector de estado en la ecuacion 2.5 quedaria:

0 mgcos(©o)
a— 0323 —mgcos(Og)cos(Pg) mgsen(Qg)sen(P®y) 0341 (2.20)
B mgcos(Op)sen(Po) —mgsen(©g)cos(Py) '
0323 0321 0321 0321
[ 'm0 0 ]
0 Verm 0O 0323
0 0 Vrm
Mpp = 2.21
e Ix 0 _Imz ( )
0323 0 1, 0
I, I,
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[ 0 —mRy VrmQo 0 mWy —mVy
mRy 0 —mP, —mWy 0 mUj
Nrp(v) = —mQe  mBy ! mVo —mUo 0
—I,..Qo (I. — I))Ry — I.. Py (I — I))Qo
0343 (I. — I.)Ry =21 Py (Io — I.)Py — 21, Ro
| (Iy - [x)QO (Iy - Ix)PO — I2Ro I:czQO
(2.22)

y los vectores son:

u TE AX
B YE AY
Av=|"“ , An= B , AT = Az (2.23)
D 10) AL
q 0 AM
r Y AN

2.6. Desacoplando en subsistema longitudinal y Lateral

Es comun desacoplar a canal longitudinal y lateral, ello se obtiene separando los GDL 1 ,3 y 5,
desde GDL 2, 4 y 6. En otras palabras, se asume que los movimientos longitudinales no afectan
a los laterales y viceversa. Esta asuncion divide el sistema en dos, el cual reduce la complejidad

del sistema.

» Subsistema longitudinal: estados (u, «,q) y (0).

= Subsistema lateral: estados (8,p,7) y (¢,).

2.6.1. Subsistema longitudinal

Para el caso de la dinamica longitudinal se parte de que las variables 5, p, r y ¢ son pequenas,

quedando la relacién dindmica para profundidad de esta manera:

m(t + Qow + gWy + gsen(©)0) = AX
m(w — Upg — Qou + gsen(Og)cos(Py)d) = AZ (2.24)
Ig=AM

La relacion cinemética es:
f=q (2.25)
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el canal longitudinal en forma de matriz puede ser expresado como:

m 0 0 0 0 VrmQoy mWy, 0
0 VTm 0 0 —on 0 —mUo 0
M — s N =
=00 0o 1, 0 fibto 0 0 0 0
0 0 0 -1 0 0 1 0

T
Gio = | mgcos(©g), mgsen(©g)cos(Pg), 0, 0]
(2.26)

Donde los vectores son:

AX
AZ

0Ty = vy, =
AM

0

> O =2

2.6.2. Subsistema lateral

Para la obtencion del subsistema lateral se aplica un proceso similar al explicado anteriormente
en el subsistema longitudinal. Para este se tiene en cuenta que las variables u, w, p, r, ¢ y @ son

pequenas, por lo que la relacién dindmica lateral queda:

m(v + Upr — Wop — gcos(©g)cos(Pg)p = AY
Imp - Imz'r' + (Iz - Iy)QOT - IszOp =AL (227)
Li—Ip.p+ (Iy — I.)Qop — I..Qor = AN

La cinematica es:

r

[ ¢ ] _ [ 1 (o)
P 0 1/¢(09)

el canal lateral en forma de matriz puede ser expresado como:

b ] (2.28)

[ Vem 0 0 0 0 00 -—-mW 0 ml
o -1 0 0 00 1 0 t(©o)
Mrp,, 0 0 I 0 -1 s Nrp,=|0 0 —I.Q0 0 (I.-1,)Qo
0 0 0o -1 0 00 0 0 1(©9)
0 0 —L. 0 L | (00 (I,~1)Q 0  L.Qq
Gio = [ —mgcos(©g)cos(Pg), 0, 0, 0 ]T
(2.29)
Ay i
0 ¢
Donde los vectores son: 7, = | AL g = | p Mg = [ ) ]
0 (8
| AN | T
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2.7. Empuje de la Hélice

El empuje de la hélice puede ser modelado como:

T = K,pn*D* (2.30)
donde:
T Fuerza de empugje [N]
K Coeficiente de empuje
p Densidad del aire [kg/m?]
n Velocidad angular de la hélice |rad/s]
D Didametro de la hélice [m]

Asumiendo que la fuerza de empuje en el plano horizontal de b, y paralela con el eje xp, puede

ser expresada en b como:

X, T
ff=lvi|=]o0 (2.31)
Z, 0

Si la linea de accién del empuje no esta direccionado por el centro de origen (CO), se generara un

momento dado por:

Ly
my=| My | =r{,Xf} (2.32)
Ny
Donde rf/b = [rtz,rty,rtZ]T es la localizacién de la hélice con respecto a CO.

Las fuerzas y momentos totales debido al empuje, 71 es :

b
-1 -

my

2.8. Coeficientes aerodinamicos

Para describir los coeficientes aerodinamicos, se usaran las siguientes abreviaturas y notacion:

XizaX Li:aL

i 01
. 0Y —c) g
Yi=% Xi=T%
. _ 0Z . ON
Zi = Xi =G

Diferentes métodos pueden ser usados para estimar los coeficientes aerodinamicos tales como
tuneles de viento o sistemas de identificaciéon basados en el registro de datos experimentales de
la aeronave. Las ecuaciones de la aeronave de movimiento pueden ser muy simples si la aeronave
no es altamente maniobrable. Mientras m&s maniobrable sea la aeronave, més coeficientes son

necesarios para calcular las fuerzas aerodindmicas y los momentos.
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Los coeficientes aerodinamicos usualmente son lineales ante pequenos angulos de ataque y angulos
de deslizamiento lateral. Los pardmetros méas importantes usados para describir la superficie de

sustentacion son:

b Largo del ala
c Cuerda aerodinamica media
S Area del ala
A =b%/S | Relacién largo del ala-drea del ala

En esta seccién se utilizardan las ecuaciones de los coeficientes expresado por (Pamadi, 2003).

Las fuerzas y momentos son a menudo proporcionales a la densidad de masa, p,, y al cuadrado
de la velocidad del vuelo, V. Es conveniente definir la presiéon dindamica, ¢, la cual serd mas

tarde usada para calcular a las fuerzas aerodindmicas y momentos:

1
S paVE (2.34)

q:2

2.8.1. Fuerzas y momentos aerodinamicos

Las fuerzas y momentos aerodindmicos que actian en una aeronave son proporcional a: los
coeficientes de fuerzas en el eje X (Cx), coeficientes de fuerzas laterales (Cy ), coeficientes de
fuerzas en el eje Z, (Cy), coeficiente de momento de alabeo (C}), coeficiente de momento de
cabeceo (C,,) vy al coeficiente de momento de guinada (C),). Donde los coeficientes dindmicos C'x
y Cy a menudo estdn expresados en funciéon del coeficiente de arrastre Cp y del coeficiente de

sustentacion C,. Pueden ser parametrizados como:

X ] [ Cx
ff=1vY | =@S| Cy (2.35)
Z | | Cz
L e
ml=| M | =3S| ec,, (2.36)
N | | 0Cy
De modo general las fuerzas aerodinamicas quedarian:
b
T = f“b ] (2.37)
m(l
Los coeficientes aerodinamicos C; , 1 = X, Y, Z, [, m, n, estdn en general como funcién del

angulo de ataque « , angulo de deslizamiento lateral 5 , nimero mach M, altitud h, deflexién

de la superficie de mando dg y el coeficiente de empuje:

T

Te=——
75D

(2.38)

Donde de Sp es el area de la hélice.
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2.9. Términos aerodinamicos

Para el control de altitud, la aeronave es acondicionada con tres controles principales en la

superficie: Alerén (§4) para alabeo, elevador (0g) para cabeceo y timén (dg) para guinada.

Para un sistema lineal el lado derecho de (2.5) puede ser expresado como:

r=[X,Y,Z L M,N|" = f(z,u) (2.39)

Sustituyendo de la ecuacion 4,399 a la ecuacién 4,404 del libro Performance, Stability, Dynamics,
and Control of Airplanes (Pamadi, 2003), en la ecuacién 2.35 y 2.36 las fuerzas y momentos

aerodindmicos quedarian:

X =qSCx

0 (2.40)
X = q_S(CmuU + Cxaa + %Cmdd + %Cqu + Cxﬁe + OxéeéE + Oxét(st)

Y = gSCy

1 (2.41)
Y = S(55:C, 58 + CysB + 55 CypP + 55 Cyr R+ Cypd + Cy; 0r + C; 0a)

Z =qSCy

0 (2.42)
Z = qS(CzuU + ﬁczdd + Coa + %Cqu + CL90 + 02665E + Czétét)

L = GSbC,

0 (2.43)
L = gSb(CisB + 575 C1B + 55 CipP + 55 Cin R+ Ciy R + i, 84)

M = ¢gSeC,,
0 (2.44)
M = qSE(CmuU + ﬁcmdd + Cpao + ﬁcqu + CméeéE + Om(STéT)

N = GSbC,

" (2.45)
N = @Sb(Cny B + 575 Cny B + 505 Cn P + 55 Cn R + Oy Ok + Caig 64)

La obtencion de los términos aerodinamicos se consiguen mediante dos vias fundamentales: la
experimental y la tedrica. Para la medicién experimental se emplean tineles de viento y maquetas
a escala, aprovechando las técnicas del andlisis dimensional o bien se mide directamente en vuelo
(lo cual no es posible durante la fase de diseno). La via tedrica se basa en la aplicacién de la
dindmica de fluidos computacional (también conocida como CFD, del inglés Computacional fluid
dynamics), que trata de resolver las ecuaciones de la mecénica de fluidos, aplicadas al cuerpo de

estudio mediante andlisis numérico con la ayuda de ordenadores.
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Canal longitudinal

MFloAl)Flo NFIOAVIO
XU Xg XQ X@ U Xu Xo Xg Xe U
ZU Z, ZQ Z@ Q 2y Ly ZQ Zo «
MU Ma MQ M@ q MU M, MQ M@ q
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
BloAulo

Xsp  Xs,

Zsy s, o

M(SE M(St 5t

0 0

23

(2.46)

(2.47)

Cada matriz es derivada debajo donde 2.48 constituye Mg, , 2.49 a 2.55 constituye Nfg, y 2.56

a 2.59 Bloi
XU =0 Xa=0
ZU =0 Zy = —qSClrg
M.

Xy = q5Czu = 35(—2Cp — Cpy)
Xo =0

Zy = qSCy = qS(—2CL — CLu)
Zo = §SC.y = —qSC1,

MU = qESCmu
... cC
Mg = q56(2—U0)Cmq
Xsy = qSCys,
Zsp = qSC.s,

M(;E = (jSECm(se

o= 0 M= ché(%)Cmd MQ =0 M@ =

Xo =q5Cz0 = qS(CL — Cpa)
Xo = qSChg = —qSCrcos(0y)
Zo = qSC:q = qS(CLa — Cp)
Zo = qSCLp = —qSCpsen(©g)
M, = GéSCoa

Mg =0
Xs, = qSCys,
Zs, = qSCs,
M(;t = (jSECm(;t

2.56
2.57
2.58
2.59

o~ o~ o~ o~
—_ — ~— —
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Canal lateral

MFlaAI)Fla NFlaAl/la
RORIARIRE YR"@' Y5 Yo Yp 0 Yr | [ B8]
Lﬁ L¢ LP L¢ LR p Lﬁ 0 Lp 0 LR P
0 0 0 0 0 Y 0O o0 0 0 0 Y
| Ny Nj Np Ny Np | [ ] | N5 0 Np 0 Ng || 7|

BlaAula
- Y5A Y5R _
0 0
5 (2.61)
Ls, Ls, 5
0 0 f
| N5, Nep |

Cada matriz es derivada debajo donde 2.62 constituye Mp,, , 2.63 constituye N, vy 2.64 B,:

— b — _ —
YB = qS(ToCyB) Yp=0 Yp=0 Y<i> = Yw =0
LB':O Lp=0 Lp= L¢:0 Ld'}:O (2.62)
NBZO Np=0 Nip=0 N¢_ N¢

V5 =qSCys Yo =Crcos(©g) Yp=qS(5t-)Cyp Yi = §S(30:)Cyr
Lp = gSbCig Lp =qSb(z=)Cip  Lr = qSb(5¢=)Cir (2.63)
N3 = qSbCh, Np = GSb(55=)Chn q

Ls, = qSbCys,  Ls, = qSbCyy, (2.64)

2.10. Representacién del modelo de espacio estado del Subsistema longitudi-
nal

Partiendo del balance de fuerzas y momentos para el canal longitudinal se procede de la siguiente

manera:

MRgp,,Avo + NgB,,Avio + GioAn,e, = —Mp, Aty — Np,Avy, + BjoAug, (2.65)

Ay, = (MRBIO + MFZO)_I(_GloAmo — (NRBlo — NFLO)AVlO + BloAulo) (266)
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Para llevar 2.66 en forma modelo de espacio, el término G,dm;,, ha sido anulado en (2.66) y es

ahora escrito de la siguiente manera:
Ao = (Mgp,, + Mr,) ' [~ (N&B,, — NE,)Avio + BioAug,] (2.67)

Ay, = AjpAxy + BioAuy, (2.68)
Donde
Az, = Ay = [u,0,q,0)7 y
Ajp = —(Mgp,, + Mp,) " (NgB,, = Nr,) ¥ Bio= (Mgp, + Mp,) " B,
2.11. Representaciéon del modelo de espacio estado del Subsistema lateral

Efectuando un procedimiento similar al canal longitudinal con ecuacién dindmica del cuerpo

rigido 2.27 y ecuacion cinematica de cuerpo rigido 2.28 se obtiene:

Ay, = (MRBla + MFla)_l[_(NRBla — NFZG)AVIQ + BlaAula] (2.69)

Ay = AjgAziq + BraAugg (270)

Donde:
Ay = Avyg = [B,p,7, 6,97 y
Ale = —(Mgp, + Mp,) " (Nrp, = Nr,) v Bia= (Mgp, +Mr,) ' B
2.12. Conclusiones parciales

Para el célculo de los modelos obtenidos de forma analitica hay distintas formas de obtener
los coeficientes aerodindamicos como puede ser el uso de software basados en CFD, los cuales
necesitan una gran potencia de calculo. Este método es descartado debido a que no se cuenta en
el departamento con esa potencia de cédlculo, ademéds de que para su uso es necesario un personal
con experiencia en estos métodos por su gran complejidad y de software de diseno mecéanico, por
lo que se hace necesario el célculo de los coeficientes aerodindmicos de forma analitica, lo cual

serd abordado en el capitulo siguiente.



Capitulo 3
ESTIMACION DE LAS DERIVADAS DE
ESTABILIDAD

En este capitulo se plantea como se obtienen los coeficientes aerodinamicos de forma
analitica para un avion del tipo subsoénico. Teniendo las ecuaciones para obtener los coe-
ficientes aerodinamicos y los modelos de espacio de estado en los canales longitudinal y
lateral, se implementa la herramienta de software. Luego se toman los datos del avién
NexSTART NG6OGLS y se introduce en la herramienta de software, la cual calcula los coe-
ficientes, se obtiene los modelos espacio de estado y mas tarde se validan los modelos

comparandolos con datos obtenidos en experimentos reales.
3.1. Estimacién de las derivadas de estabilidad

Con el objetivo de dar soluciéon a las ecuaciones de 2.40 a 2.45, para estudiar la estabilidad
y respuesta de una aeronave ante un mando, se necesita conocer los valores de todas las

derivadas estaticas y dindmicas que existan en estas ecuaciones.

Las derivadas pueden ser determinadas por métodos analiticos, semi-empiricos, compu-
tacionales de dindmica de fluidos (en inglés, Computation fluid dynamics , CFD), o expe-
rimentales. El método analitico se basa en la teoria aerodinamica clasica y esta solo puede
ser aplicada en aeronaves ideales. Las configuraciones de las aeronaves utilizadas con fines
practicos no pueden ser analizadas usando las teorias aerodinamicas cldsicas. Ante esta
dificultad, muchos métodos empiricos y semi-empiricos han sido desarrollados a lo largo
de varios anos para evaluar las derivadas de estabilidad y controlar las diversas aeronaves

de interés practico.

Los métodos experimentales para obtener derivadas dinamicas de estabilidad en tierra son
basados en instalaciones de pruebas, principalmente consiste en oscilaciones forzadas o
libres, técnica de oscilacion en donde el modelo experimenta un movimiento oscilatorio
en cabeceo, balanceo o guinada. Otra aproximacién que se usa a menudo para obtener
derivadas de estabilidad dindmicas en instalaciones experimentales, es la llamada técnica
de vuelo libre o semi-libre, en estas pruebas es permitido el vuelo dentro de un area visible.
El modelo de movimiento es obtenido por las salidas de los acelerémetros o camaras de altas

velocidades. Las derivadas dinamicas de estabilidad son entonces obtenidas implicitamente.

26
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Por otra parte, los métodos semi-empiricos o métodos ingenieriles proveen estimaciones
rapidas y eficientes de las derivadas de estabilidad dinamicas y estaticas, las predicciones
basadas en estos métodos de ingenieria pueden ser usadas en el diseno de sistemas de

control de vuelo y trayectoria.

La tunica desventaja es que tales predicciones son menos exactas, comparadas con las
obtenidas por el C'F'D o los datos experimentales de tuneles de viento. Sin embargo, este
tipo de informacién es muy 1til en las primeras etapas, para rapidamente evaluar varias
configuraciones de posibles candidatos, permitiendo encontrar el diseno efectivo en un
periodo mas corto. En fases posteriores, estas estimaciones pueden ser reemplazadas por
resultados mas exactos obtenidos por CF'D o los datos experimentales de tuneles de viento,

para modelos de alta fidelidad.

En este capitulo se utilizaran los métodos utilizados en el libro Performance, Stability,
Dynamics, and Control of Airplanes de (Pamadi, 2003) para evaluar las derivadas de es-
tabilidad mostradas en las ecuaciones de movimiento. Estas relaciones usualmente implican

varios pardmetros empiricos, y (Pamadi, 2003) ofrece numerosas gréficas para evaluarlas.
3.2. Derivadas direccionales longitudinal
3.2.1. Derivadas longitudinal

Estimacion de (.

Esta es la curva de sustentacion del aeroplano, y depende unicamente de la curva de

sustentacion de la combinacion del ala y el cuerpo, esta dada por:

CLa = (CLa>WB (31)
Donde (Cr,)wp se obtiene:

S

los pardmetros Ky, Kw(p), Kpw) representan los coeficientes de sustentacién de la nariz,

(Cra)ws = [Kn + Kws) + Kpw)|CLa.e (3.2)

la sustentacion del ala en presencia del cuerpo y la sustentacién del cuerpo en presencia

del ala respectivamente, donde se tiene que:

b max b max
Ky = 0,1714(%)2 +0,8326(LT) +0,9974 (3.3)
Kpawy = 0781272 41 1976(%me) 4 o g0sg 3.4
Bov) = 0,781(=72)" + 1,1976(===) +0, (3.4)
Cran, S
Ky = (5= 3.5
N (CLa,e)Semp ( )

El pardmetro by 4, €s el maximo alto del cuerpo y b es el largo del ala.
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En la ecuacién 3.5 Crq v es la curva de sustentacién de la nariz aislada, Crq es la curva

de sustentacién del ala expuesta, Se,, es el area expuesta, y S es el area del ala.

Qo

Crae = @ (3.6)

Donde se tiene que:
1,05 ao

\V 1 — M2 [(aO)teorica

ao

] (QO)teorica (37)

ag =

Los parametros (ag)icorica Y ( se pueden encontrar en las figuras 3.13a y 3.13b de

aO)teorica

(Pamadi, 2003) respectivamente, A, corresponde al indice de aspecto del ala expuesta.

Para velocidades subsénicas (Pamadi, 2003) plantea:

2(ko — k1)SB max
Cran = (k2 51*) b (3.8)

Donde Sp ma es la méxima seccion de cruce del drea del fuselaje, (ky — k1) es la masa

aparente y se obtiene mediante graficas empiricas, ver figura 3.6 en (Pamadi, 2003).
Estimacion de C,,,.

Esta es la curva de inclinacién del momento de cabeceo, la cual depende de:

Crma = (Cma)WB + (Cma)t (3'9)

La contribucion del ala-cuerpo es:

(Crna)wn = (Xcg — XoewB)Crawn (3.10)

Donde la distancia del centro de gravedad al borde del ala principal en términos de cuerda

aerodindmica media es (X,), el centro aerodinamico de la combinacién del cuerpo y el

ala en términos de cuerda aerodindmica media es (X, wp), v estas se calculan:

_ X,
Xeg = J

(3.11)

c

. Xac
Xac,WB - éWB (312)

Donde la distancia del centro de gravedad al borde del ala principal es (X,,), el centro
aerodinamico de la combinacién del cuerpo y el ala es (X, wg5), v la cuerda aerodindmica

media es (¢).
Estimacion de Cp,,.

Para el coeficiente lineal de sustentacién C, = Cr,a y el Cp = Cpg + l{:C’%, la derivada

Cpa se puede expresar como:
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dCp ., dCy,
Cpy = (—= =2kC;.Cly 3.13
D (dCL)(dCa) Cr (3.13)
Donde Cp,, se obtuvo en la ecuacion 3.1 y C}, es:
L
Cr = ——— 3.14
L nUgs (3.14)

Donde la sustentacién es (L), la densidad del aire es (p), la velocidad de vuelo es (Up) y

el drea del ala es (9).

Por otro lado k = 1/meA. Donde el indice de aspecto del ala es (A) y el parametro de

eficiencia es (e) dada por:

1.1C;
_ 1~ Lo 3.15
‘T RCL.+(1-R)mA (3.15)
El parametro R se obtiene por la siguiente ecuacion:
R = &1)\? + ag)\% + ag)\l * Ay (316)

Donde a; = 0,0004, as = —0,008, a3 = 0,0501 y a4y = 0,8642 son valores empiricos
expresados en (Pamadi, 2003), y A\; = A\/cos Apg.

Estimacion de Cp,,.
Con u = dU /Uy esta derivada se puede expresar:

oCp 90
u Mo (8:17)
0Cp

La derivada 537 representa la variacién del coeficiente de arrastre con el niimero Mach

cuando el dngulo de ataque es constante. Para velocidades subsoénicas (M < 0,5) el coefi-

ciente de arrastre es practicamente constante por lo que %Lj\fl’ =

Estimacion de C7,.
Esta derivada es un estilo similar a Cp,, y puede ser expresada como:

aC, . OCp,
u - Magyy

(3.18)

Para velocidades subsénicas (M < 0,5) la curva de sustentacién Cp, es practicamente

acL(x —
constante por lo que s = 0.

Estimaciéon de C,,,.

Esta derivada es un estilo similar a C,,,, y puede ser expresada como:

ac., aC.,.
ou = Mo

(3.19)
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La curva de inclinacién del momento de cabeceo también varia con el nimero Mach.
Asumiendo que el centro de gravedad de la aeronave queda fijo, las variaciones de C,,,
con el namero Mach es causado por el movimiento de la parte trasera del centro de presion
en la region transénica y supersonica. De este modo, la derivada C,,, alcanza importancia
cuando M > 0,5.

3.2.2. Derivadas de rotacion longitudinales
Estimacién de Cp,,.

Esta derivada es una medicién del efecto de la velocidad estable de cabeceo (pitch rate)
en el coeficiente de sustentacién. El momento de cabeceo, efecto del angulo de ataque en

el fuselaje, ala y la superficie de la cola, seria diferente desde el valor en estado estable.

Crg = (Crg)wn + (CLg): (3.20)

Para un aeroplano con fuselaje corto y un aspecto radio en el ala alto, la contribucion

fuselaje-ala para C, puede ser ignorado.

Cry = (CLg)e = 2a; Vi1 (3.21)

Donde la curva de sustentacién de la cola horizontal es (a;), el indice dindmico de presién
de la cola horizontal es (1;) y V; es:

- Stlt
Vo= 2t
LT se

(3.22)
El area de la cola horizontal es (5;), la distancia entre el centro de presién del ala y el
centro de gravedad es (I;), el area del ala es (5) y la cuerda aerodindmica media es (¢).

A 2,42, /Chow
m=1——t—g - 22V D0 (3.23)

¢ 4030
Donde Ij; es la distancia entre el paralelo de la cuerda del ala y el del timén horizontal y

Cpo.w es el coeficiente de arrastre para cero sustentacion en el ala:

Swet

Cpow = Crau[l + L(t/c) +100(t/c)"| Ry.s S

(3.24)

Donde L esta dado por la figura 3.24 de (Pamadi, 2003), el pardmetro R, g depende del
angulo de barrido donde la razén de t/c es maxima y estd dada por la figura 3.25 de

(Pamadi, 2003), se asume que Sy = 295, (t/c) es la relacién entre el ancho del ala y largo

del ala.
21 A

A = A232 tan?A; /o
244/ (1 + 72 )+4

(3.25)




ESTIIMACION DE LAS DERIVADAS DE ESTABILIDAD 31

Donde el indice de aspecto del ala (A), el &ngulo de Deriva (5) , el angulo del punto medio
de la cuerda media del ala es (A.2) v k se calcula:

P @

= (3.26)

Donde ag se calcula en la ecuacién 3.7.

Para configuraciones con largo fuselaje y corto aspecto radio del ala, la contribucion del
cuerpo-ala puede expresarse:
Seée

(Crows = [Kwm) + Kponl(—=)(Crg)e + (Crg) 5(

SB,maxlf)
Se

et (3.27)

donde ¢, y ¢ corresponden a la cuerda media aerodinamica del ala expuesta y del ala
total, respectivamente, S y S, son las areas expuesta y total del ala, respectivamente. Los

parametros Ky (p) y Kpaw) se obtienen en la ecuacion 3.3 y 3.4 respectivamente.

(Cry)e ¥y (Cry)p son las contribuciones del drea expuesta y el cuerpo. Para velocidades

subsénicas: )
(CLq)e = (5 + 25) (CLa)e (328)
Donde: B
T
£ = z (3.29)
T = (xac)e — Tegle (330)
' x
(Cre)p = 4(Ky — Ky)(1 — l;g) (3.31)

Donde Iy es el largo del fuselaje y (K3 — K;) es la masa aparente y se obtiene mediante

graficas empiricas, ver figura 3.6 en (Pamadi, 2003).
Estimacién de C,,,.

Esta derivada es una medida del cabeceo que el momento indujo por una velocidad de
cabeceo experimentada por la aeronave y es conocida como el amortiguamiento en la
derivada de cabeceo; es una de las derivadas de estabilidad longitudinales mas dinamicas
e importantes de la aeronave. La contribucion del cuerpo de ala es generalmente pequeno
pero puede ser significante si el fuselaje es largo y el ala tiene una proporcion dimensional

pequena. La contribucién de la cola horizontal puede ser estimada como sigue.

Cmq - (Cmq)WB + (Cmq)t (332)
Donde se tiene que:
G
(Cmq>t = _2at‘/177t(gt) (333)
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Donde la curva de sustentacion de la cola horizontal (a,) se calcula en la ecuacién 3.25, el
indice dindmico de presicién de la cola horizontal (1) se calcula en la ecuacién 3.23, V; se

calcula en la ecuacion 3.22.

(Cohws = vy + Kol ) S Cg)e + (Cra)s22222 (L2 (330)

Siendo (Cpg)e ¥ (Cing)p la contribucién del ala expuesta y el cuerpo, respectivamente.

Para velocidades subsoénicas se calculan:

%"'C?
(Crng)e = ( 33 ) (Cing)emr=02 (3.35)
A(0,5¢ + 262 1
(Cmq)e,M=0,2 = _077ClaCOSAc/4[ ( i g ) + (221 ) + _] (336>
5 Cy 8

De lo que se tiene que & estd definido en la ecuacién 3.29, Cj, se obtiene en 3.1, cosA. /4

es el angulo de la cuarta parte de la cuerda media del ala y los demas pardametros son:

= Agtan2A0/4 (3.37)
3
=5 (3.38)
c3 = AB + 6cosA. )4 (3.39)
ey = A+ 6c0sMg)s (3.40)
cs = A+ 2cosM;), (3.41)
B = \/1 — M2cos?Acy4 (3.42)
La contribucion del ala expuesta y el cuerpo se obtiene:
3 (1 - $m1)2 - VBl(SL’cl - Iml)
Cig) = 2(Chy 3.43
( q)B ( q)B[ 1— 2, — Va ( )
donde

Ty = (3.44a)

Iy
T = & (3.44D)

ly

Vi

Vg = ——— 3.44
bl SB,maxlf ( C)
1

Te = _SBma:clf (345)
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donde Vg es el volumen del fuselaje, Sp e, s la maxima seccién de cruce del area del

’

fuselaje. El valor de (C,,)5 para velocidades subsénicas es:

(émq)B =C Vs

mer SBmax lf

(3.46)

3.2.3. Derivadas de aceleracion longitudinales
Estimacion de (.

Esta derivada es una medida de los efectos indecisos o de intervalos en corriente de aire en
el coeficiente de alza, cuando el angulo de ataque esta modificandosele con el tiempo, como
en caso de un avién oscilando en cabeceo. En tales situaciones, el flujo entero sobre el avién
es inestable y como consecuencia, los coeficientes aerodinamicos se convierten en funciones
de tiempo. El Cr4 es una medida de los efectos inestables de flujo en el coeficiente de alza.

Obviamente, para el estado de vuelo de condicién estable, Cpg es cero.

En un andlisis mas exacto, se incluye la contribucién de la combinacion del cuerpo-ala, a

fin de que el valor total de la Cp4 derivada sea dado por:

Cra = (Cra)ws + (CLa): (3.47)
Donde se tiene:

de

(Cra)t = 2at‘717h(%) (3.48)

Donde a; es la curva de sustentacién de la cola horizontal y se calcula en la ecuacion 3.25,
n; es el indice dindmico de presicion de la cola horizontal, ecuacién 3.23, V; se calcula en

la ecuacién 3.22 y g—; es el gradiente del flujo de aire por debajo del cuerpo (downwash) y

se calcula: d
i = 4’44[KAK)\KH(COSAC/4)1/2]1’19 (349>
donde:
1 1
Ka=3 =177 (3.50)
10 — 3\
Ky = - (3.51)
1— ha
Ky = b (3.52)

3 /20,
b

Donde [, es la distancia entre el paralelo de la cuerda del ala y el del timén horizontal,
hyg es la altura del centro aerodinamico del timén horizontal con respecto al plano de la
cuerda del ala en el plano simétrico y normal en la cuerda del ala extendida, A./4 es el
angulo de la cuarta parte de la cuerda media del ala y A es la razén entre la cuerda de la
punta del ala y la cuerda raiz.
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La contribucion de la combinacién del cuerpo de ala es:

Seée SB maxlf
Cra =|K K Cra)p——— 3.53
(Cra)ws = [Kw ) + Kpon)( Sé)+( La)B Sz (3.53)
La contribucién del cuerpo es:
Vi
(Cra)p =4(Ky — K1) (=————) (3.54)
SB,ma:clf

Donde Vg es el volumen del cuerpo.
Estimacion de C,,,.

Esta derivada es una medida de los efectos de intervalos en el momento de cabeceo cuando
la aeronave experimenta un cambio en el dangulo de ataque con relacién al tiempo. La

contribucion de la cola horizontal es usualmente la mas significante:

Cima = (Cra)wn + (Cra )t (3.55)
Donde se tiene:
() = —2aVim(5)(2) (3.56)
majt = ai Vi do/\z .

Donde a; es la curva de sustentacién de la cola horizontal y se calcula en la ecuacion 3.25,

n; es el indice dindmico de presicion de la cola horizontal, ecuacién 3.23, V; se calcula en

de

la ecuacién 3.22 y ¢ es el gradiente del flujo de aire por debajo del cuerpo (downwash)

ecuacion 3.49.

La contribucion del cuerpo-ala es:

Seég SB,mamlff
(Coma)ws = [Kws) + Kpan)l( o )+ (Cma)BW (3.57)
La contribucion del cuerpo es:
, Tel — Tom V;
(Cma) B = 2(Crma) Bl - 7o) (3.58)

1— Im1 — VBl SB,mcwclf

Donde x.1,2,,1,y Va1 estan definidos en las ecuaciones de 3.44a hasta 3.45. El parametro

’

para calcular (C,,,)p se calcula en la ecuacién 3.46.
3.3. Derivadas direccionales lateral
3.3.1. Derivadas de rotacion

Estimacion de C),.

Esta derivada es una medida de la fuerza lateral inducida debido a la velocidad balanceo
experimentada por el avién. Generalmente, la contribucion del fuselaje y la cola horizontal

son muy pequenas y pueden estar ignoradas. Las contribuciones principales vienen del ala
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y la cola vertical, como se muestra a continuacion.

Cyp = (Cyp)W + (Cyp)V (3-59)

Considerando una aeronave con un momento de balanceo p > 0. Suponiendo que se ignora
el efecto de gradiente del flujo de aire por el lado del cuerpo (sidewash) en el ala, tomando
en cuenta esta suposicion:

Zy

(Cyp)V - ?OyﬁvV (3-60)

Sin embargo si se tiene en cuenta la presencia del gradiente del flujo de aire por el lado del

cuerpo (sidewash) del ala, y que (Cy,)y desaparece cuando el angulo de ataque es cero:

2(z — z)

(Cyp)V = b

Cysv (3.61)

Donde:
z = z,cosa — l,sena (3.62)

do. S,

aﬁ)m

teniendo que k es un pardmetro empirico tomado de la figura 3.75 de (Pamadi, 2003). La

Cyﬁy kav(l + (363)

combinacién del gradiente del flujo de aire por el lado del cuerpo (sidewash) y razén de la

presion dindmica de la cola vertical estd dada por:

0 3,065 0,42,
1+ 20y, = 0,724 + s =

0,009A 3.64
)] 1+ cosheys  dimas +5 (3.64)

Donde dj q, €s la profundidad méaxima del fuselaje, A es el indice de aspecto del ala, z,

es distancia vertical entre la linea central del cuerpo y el punto de la cuerda raiz del ala.

La curva de sustentacién de la cola vertical a, se calcula:

Qg
v E T 3.65
“ 1+ WA:)fo ( )
Donde:
A, A,
Avetr = (FZL AN+ Ky (52— 1)) (3.66)
| Ay Aus)

Donde M se obtiene mediante la figura 3.77 de (Pamadi, 2003), A, es el indice de
aspecto de la cola vertical, “(i{ f L se obtiene en la figura 3.78 de (Pamadi, 2003) y Ky en
la figura 3.79 de (Pamadi, 2003).

En el parametro ag, se utiliza la misma filosofia utilizada en la ecuacion 3.7, pero usando

los datos de la cola vertical.
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La contribucion del ala (Cy,)w para velocidades subsénicas se obtiene:

C
(Cyp)W = K(C—yj)cLZO,MCL + (ACyp)F (367)
Donde: .
— Q1
K = |
R (3.68)
- (CLa)e
Qw1 = g (3.68h)
Q2 = €0y (3.68¢)
(G, gy = A Dot )AB L Ohep) Gy (360)
CL " (AB +4cosAcja)(A+cos N\, jy) Co 770 '
B= \/ 1 — M2cos?A, 4 (3.70)

Teniendo en cuenta que A = A, y que e es el pardmetro de eficiencia calculado en la
ecuacion 3.15:

(AC,,)r = 3senl'[1 — %senf‘](ﬁ ilp)@:o% (3.71)

Donde k = 52, y ag se calcula por la ecuacién 3.7, 3 = 1 — M2,y (B(,?”)CL:O se obtiene
mediante la figura 4.25 de (Pamadi, 2003).

Estimacién de Cj,.

Esta derivada es una medida del momento de rodadura inducido debido a la velocidad
de balanceo experimentado por la aeronave y es llamada la derivada en la amortiguacién
de balanceo. La misma es una de las derivadas dindmicas direccionales laterales mas im-
portantes. La contribucion principal viene del ala y la cola vertical, y las contribuciones
del fuselaje y la cola horizontal son usualmente pequenas y pueden estar ignoradas. Sin
embargo, la contribucién de la cola horizontal puede ponerse significante si ésta es compa-
rable en tamano con el ala. En ese caso, puede usarse para estimar su contribucién. Con
estas suposiciones:

Cip = (Cp)w + (Cip)v (3.72)
Donde: sC k()
Cipw = (52 S (e 3.73
(Cow = (G PG (373
Asumiendo que el angulo de ataque estd en un rango lineal o C, = a,,« y el efecto de la

fuerzas de arrastre en el momento de alabeo es ignorado, (%”’)CL:O se obtiene de la figura
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4.25 de (Pamadi, 2003) , k fue obtenida en (3.26). El pardmetro (C’p)io se calcula:

(Cip)r
((C?”)DEFO = (1 — 2¢senl” + 34*sen’I) (3.74)
p =
Donde: 5
‘= % (3.75)

Para velocidades subsénicas la contribucién de la cola vertical se calcula:

Z., 2 — 2y

(Clp)V:|2(E)( b NCysv (3.76)

donde z = z,cosa — l,sena 'y Cys v es obtenido por la ecuacion 3.63.
Estimacién de C,,.

Esta derivada es una medida del momento de guinada inducido debido a la velocidad
de balanceo que experimentd por la aeronave. Las contribuciones del fuselaje y la cola
horizontal para C,,;, son usualmente pequenas y pueden estar ignoradas. Las contribuciones,

principalmente, vienen del ala y la cola vertical.

Cnp = (Cnp>W + (Cn:n)v (3-77)

Donde la contribucion del ala se calcula:

Ch
(Crp)w = Crptan(a)(K — 1) + K(?ZP)CLZO,MCL (3.78)

donde el pardmetro K estd dado por la ecuacion 3.68 y

(Cnp) _( Ac +4cosMeyy AcB+05(AB + cosAea)tan® A,y (Cnp)
C, =M T VA B + dcoshoys’t Ag + 0,5(A, + cosBa)tan?Agy 0 Cp M
(3.79)
Donde
B= \/ 1 — M2cos?A, 4 (3.80)
(Cnp> B _[Ae +6(A. + cosAc/4)(£taZ/:C/4 + t“"jﬁc“)] (3.81)
C,, /=M= 6( A + 4cosAc/a) '
y & esta definida en la ecuacién 3.29.
La contribucién de la cola vertical viene dada por:
2 2= Zy
(Cop)v = —(g)(lvcosa + zpsena)( 5 )Cys.v (3.82)

donde Cp, la podemos obtener de la ecuacién 3.63.
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Estimacién de C),.

Esta derivada es una medida de la fuerza lateral inducida debido a la velocidad de guinada
experimentada por la aeronave. Generalmente, las contribuciones del ala, el fuselaje, y
la cola horizontal son bastante pequenas y pueden ser ignoradas. La tnica contribucién

significativa proviene de cola vertical, lo cual puede ser estimada usando :
2
(Cyr)v = —(g)(lvcosa + zpsena)Cyp v (3.83)

donde Cy5y la podemos obtener de la ecuacién 3.63.
Estimacion de (.

Esta derivada es una medida del momento de alabeo inducido debido a la velocidad guinada
experimentada por la aeronave. Generalmente, las contribuciones del fuselaje y las su-
perficies horizontales de la cola son pequenas y pueden ser ignoradas. La contribucién

principalmente viene del ala y la superficie de la cola vertical.
Clr - (Clr)W + (Clr)\/ (384)

La contribucién del ala para velocidades subsénicas viene dada por:

Cyr 0C,
(Codw = CrL(Z5) opmopr + ()T (3.85)
Cr r
Donde: o N o
r um Ir
(C—L)CL:O,M = Den (C—L)CLzo,M:O (3.86)
A(1 - B?) AB + 2cosM.js,  tan*A.y
Num = 1 '
un + 2B(AB + cosA./4) + AB + 4cosA )4 8 ) (3.87)
- A+ 2cosNys tan®Acsy
Den =1+ (A ok, g ) (3.88)
501,« . 1 WASinACM

La contribucién de la cola vertical para velocidades subsénicas viene dada por:

—2
(Cr)y = b—z(lvcosa + z,sena)(zy,cosa — l,sena) Cya v (3.90)

Estimacion de C,,.

Esta derivada es una medida del momento de guinada inducido debido a la velocidad de
guinada experimentada por la aeronave y es conocida como la amortiguacion hacia adentro
. Esta es una de las derivadas direccionales dindmicas de estabilidad lateral mas impor-

tantes. Generalmente, las contribuciones del fuselaje y la cola horizontal son pequenas y
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pueden ser ignoradas.
Cnr = (Cnr)W + (Cnr>V (391>

La contribucién de la cola vertical viene dada por:

2
(Chr)y = b—z(vaOSOé + z,8ena)?Cyp v (3.92)

La contribucion del ala corresponde a:

Cur
Ci

Cor

(Cnr)W = ( Cho

)CL + (=—)Cpo (3.93)

Los valores de (%) y (g—g:)) se encuentran representados en las figuras 4,29a y 4.29b de
L

(Pamadi, 2003), C, se obtiene en (3.14)
3.3.2. Derivadas de aceleracién direccionales laterales

Estimacién de (C,;)v.

Esta derivada es una medida de los efectos inestables o los efectos de velocidad de tiempo
de cambio de deslizamiento lateral en el coeficiente de fuerza lateral. En dangulos pequenios
de ataque, las contribuciones del ala y el cuerpo son pequenas y pueden ser ignoradas.
La contribucién viene de la cola vertical, la cual puede ser estimada usando la siguiente
expresion:

(€3 = 2a,0s ()22 L2200 3.9

Donde a, es obtenida en la ecuacién 3.65 y op es:

op :O'gaOé—i‘UﬁFF—i—O'ﬁJ/VB (395)

Donde los valores 0,0, 0srl' y 05 wp se encuentran representados en la figuras 4.50, 4.31
y 4.32 de (Pamadi, 2003).

Estimacién de (Cj5)v vy (C,5)v-

Para velocidades subsonicas, la mayor contribucion viene dada desde la cola vertical y se

calcula:
Zycosa — l,sena

(Cip)v = (Cyp)vl 2 ] (3.96)

lycosa + z,sena

(Cp)v=—(C vl ; ] (3.97)

3.4. Interfaz Grafica para la obtencion de las derivadas de estabilidad

Antes de comenzar a describir el desarrollo de la interfaz grafica es necesario abordar
algunos aspectos de cardcter general relacionados con el software, que deben ser dominados

por el usuario. Es vélido senalar que esta interfaz tiene, como primer propésito, facilitar
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el proceso de obtencién de un modelo matematico basado en la planta fisica con la que
se cuenta y por ende, la misma va destinada a un grupo de usuarios que obligatoriamente
deben dominar los principales conceptos relacionados con el tema, es decir, esta destinada
al trabajo de estudiantes, profesores, técnicos y especialistas vinculados a la ingenieria de

control.
3.4.1. Componentes de la interfaz

La interfaz se encuentra conformada por dos ventanas principales y un conjunto de venta-
nas secundarias utilizadas para la comunicacion con el usuario; digase mensajes de error,
avisos, preguntas y cuadros de didlogo. La pantalla inicial, es la encargada de recoger los
datos introducidos por el usuario. Esta se encuentra dividida en cinco paneles que agrupan
la informacién de acuerdo a las partes del avidén, su geometria y sus parametros fisicos.
Los datos geométricos estan agrupados en los paneles de fuselaje, cola y ala; mientras
que los datos fisicos se encuentran en el panel parametros fisico, el quinto panel llamado
iteraciones simplemente muestra el historial de trabajo para los diferentes juegos de datos
que se han utilizado en la seccién. Esta pantalla, ademas cuenta con el botén Computar
Modelo .

Archivo  Ayuda
_ Fusela
—0 tri — Momentos de inerci Centros
I 1% |tm H [ o2 [im Ix o315 kg I | os2s |[m
Drmax | 0103 |(m) Hi 915 gl ly | osss [xom2 hy | 01388 | [m)
d |2 [(m Hp [ ot [tm Iz [ oseest |kom2 || Xacws | 00862 |m)
Zw |00 [im]  Ses (00203 [tm2) || | Ty gmy|| Zy | 00 |t ||
Le | o2 |[m Vi | oo0tes  [m3) I e I
Xm | 045 [(m) Sgmax | 00216 | [m2]
— col
— Cola vertical B T
Ct, 01 |[m] ALEv 0 [rad) @r 009 |{m] Mg, | 1 g
Cr, 023 |[m] Xy | 0001 | [m br o6 |(m ? o1e |im)
by | ozs [im Cv o7 |im I+ 0812 |[m] S, |01023 | [m)
S, | 0039 [m] Yoo, 0002 | [m] Yoo, | 0005 |[m]
Zy [ o1 [im Yoo, | 0004 | [m] Yoo, 003 |[m]
Al P
b | 17 [m Xogle | 00862 |[m] Yo o |ma M | 2 (k)
Cr | o025 [(m Xa | 00178 [[m) 6, o ra  Up 20 | [ms
Ct | 0265 |(m] Mg [ 0 fraa do | o |ra Do | 00z |ims
Xcg | 0083 |[m) Yoo | 0005 |[m) Bo 0 |[rad)
(Xac)e | 0662 |m] Yao 003 |[m] QAo | 0069 |[ray
Es | 025 |tm Ty 015 | [rad]

Figura 3-1: Pantalla inicial.

La segunda pantalla, es la que muestra los modelos obtenidos. Esta agrupa la informacién
en dos paneles uno para el subsistema longitudinal y otro para el lateral. Cada panel
cuenta con una serie de componentes para extraer posibles funciones de transferencias
de cada subsistema, también existe con un panel adicional que nos permite obtener la
representacion del espacio de estado para los diferentes juegos de datos insertados en la

pantalla anterior.
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Archivo  Ayuda ~

Modelo longitudinal — teraciones
Graficos. o

. ‘0 version
Xio = AlpXio T Biolyp a - 6 | Rocus
X = q Upp= %k )
B q pzmap
A lo 0

015444 -0.36439 0 0491 0 Anterior

096175 55793 095674 0 041632 Funcion transferencial

Xjo+ lo
lo 266318 01517152 +23.4808 s + 72.5789

0 0 1 0 0

X =
25727 -1.8444 -7.3823 0

%4 +13.116 53 + 44.6037 5°2 + 6.2067 s + 7.9187

— Modelo Lateral.

— Graficos.

Xig = AigXia + Bigli ® o .

] pzmap

A By, Xia=

-0.000533  0.49036 -0.012099

-0.99866 0 020829

0 0 1 0 0 [

Xla=| a0er2 -000s200 12855 261 | Xjg+ | s1e1 73089 |Ulg

[
[
[
[

Funcion
1 o o ( 0026796 $°3 + 206799 52 + 1856735 - 2678514

0 0 0
069529 0068394 038626 [ 062655 098015 -20.2821

5+ 13.4821 54 + 7.7062 5*3 + 8.6767 52 - 065622

Figura 3-2: Segunda Pantalla.
3.4.2. Paneles de la aplicacion. Componentes y funcionalidad.

A continuacion, se realizara una explicacién mas detallada de los componentes que con-
forman los distintos paneles de la aplicacién, asi como la funcionalidad de cada uno de

ellos.
Pantalla principal.

Como se puede apreciar en la figura (3-1) , esta pantalla se encuentra dividida en cinco
paneles, encargados de agrupar los controles donde se deben introducir los datos necesarios

para la obtencién del modelo. Dichos paneles son:

Subpanel Ala: Este permite la entrada de datos referidos al ala del avién.

Subpanel Fuselaje: Este permite la entrada de datos referidos al fuselaje del avion.

Subpanel Cola Horizontal; Este permite la entrada de datos referidos a la Cola Ho-
rizontal del avion.

Subpanel Cola Vertical: Este permite la entrada de datos referidos a la Cola Vertical
del avién.

Subpanel Pardmetros fisicos: Este permite la entrada de datos referidos a los Parame-

tros fisicos del avién.
Panel longitudinal y lateral.

Los paneles representados en la figura (3-2) corresponden a la segunda pantalla y son
nombrados ”Longitudinal y Lateral”, éstos muestran los modelos de espacio estados ob-
tenidos, los mismos incorporan un grupo de etiquetas distribuidas de acuerdo a la forma
de representar el modelo, también incluyen una serie de componentes que le permiten al
usuario extraer las posibles funciones de transferencias de cada modelo. Al igual que en la

pantalla anterior se incluye un panel de historicos de versiones.
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3.4.3. Funcionalidades y validacion.
Calculo del modelo

Una vez insertado todo el juego de datos, desde la pantalla inicial, se procede a calcular
el modelo, para ello se resolvera el set de ecuaciones descrito en el capitulo anterior. A su
vez se debe realizar la validacion de determinadas variables para evitar inconsistencias en

el modelo se debe cumplir lo siguiente:

= Que las masas sean mayor que cero.
= Que las areas y volimenes sean todas positivas.

= Que no sean introducidos valores no numéricos.
Pantallas de visualizacion del modelo.

La principal funcién de esta pantalla es la visualizacién de los parametros del modelo en
el espacio estado, también permite extraer las funciones de transferencia cruzada entre
las diferentes entradas y salidas del modelo, asi como trazar el mapa de cero y polos, y
el lugar geométrico de cada funcién transferencia. En esta pantalla podemos realizar una
navegacién por los diferentes modelos calculados a partir de los diferentes juegos de datos
de la pantalla inicial. Una vez obtenido el modelo deseado, éste puede ser exportado al
espacio de trabajo mediante una serie de botones ubicados en los paneles, lo que permite

continuar el analisis del mismo en futuros trabajos.
Mena Archivo.

Opcion cargar. Esta opcion es la encargada de importar una sesion completa, con todos
los datos de los modelos, asi como los parametros fisicos y geométricos.

Opcién guardar. Mediante esta opcion el usuario puede salvar la sesién de trabajo, con
todos los datos y célculos realizados hasta el momento, permitiendo continuar el trabajo

en otro momento, sin perder absolutamente ningtin dato.
Ment Ayuda.

Con el proposito de facilitar al usuario la utilizacion del software, se desarrollé ademéds
un menu con nombre Ayuda, encargado de representar los pasos que se deben seguir para
lograr un aprovechamiento satisfactorio del software. Una vez que el usuario seleccione el
menu, se ejecutard el correspondiente archivo chm nombrado Ayuda. Este archivo contiene
las principales instrucciones para el trabajo con la aplicacién y esta almacenado en la

carpeta donde se encuentran los demas archivos del programa.
3.5. Obtener representacién del espacio estado

Una vez tenido el set de ecuaciones programado en la herramienta de software, se dispone
a obtener los modelos de espacio de estado del avion NexSTART N606LS con todos los
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parametros correspondientes del mismo, para posteriormente validar estos resultados del
modelo contra experimentos reales que se hayan realizado con esta aeronave.

3.5.1. Modelo Longitudinal

Una vez introducidos los pardmetros en la herramienta de software se obtiene el siguiente

modelo:
U —0,1544  0,3643 0 —0,4910 U 0
o B —0,9617 —5,5793 0,9667 0 a —0,4163 [ ]
q 2,5727 —1,8444 —7,3823 0 q —26,6318 e
0 0 0 1 0 0 0

(3.98)

Este modelo se inserta en la estrategia de control propuesta en (Pineda, 2011) y la figura

3—-3 muestra el diagrama en bloque de la estrategia propuesta para este canal.

2 x' =Ax+Bu
001s+1 y =Gk Du
Servo State-Space1 » .

s

Integrator1

Saturation2

Gain1

Filtro

1e4
2+141.4s+1ed

Filtro1

1e4
2+141 4s+1ed

Figura 3-3: Diagrama de bloque de control de altura

Estos datos son recopilados para posteriormente validarlo con experimentos reales, donde
la figura 3-4 muestra las curvas del modelo obtenido con la estrategia de control y el

experimento real, programada en el autopiloto.

Control de altura e Control de altura
; ' 202f ; ;

Altura (m)

Mando
== Modelo Analitico |
~— Datos Reales

0 50 100 150 200 250 30
Tiempo (s)

70 80 90 100 110 120 130
Tiempo (s)

Figura 3-4: Control de altura
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3.5.2.

Modelo Lateral

44

Una vez introducidos los pardmetros en la herramienta de software se obtiene el siguiente

modelo:

RIS L S e

0
—1,0872
0
0,6952

[ —0,0005 0,4903

—0,0120
0 1
—0,0052 —12,8550
0 0
0,0683 0,3862

o O O o O

—0,9986 |
0
2,6971
1

~0,6265 |

IR SEEL < B SHR e

0

0
83,1141

0

0,2082

0

7,3059

0

| —0,9801 —20,2821

(3.99)

Este modelo se inserta en la estrategia de control propuesta en (Pineda, 2011) y la figura

(3-5) muestra el diagrama en bloque de la estrategia propuesta para este canal.

K_yaw Saturation

K_roll

0.01s+1

Integrador alabeo

1ed

Servo

2>
O

Constant

X' =Ax+Bu
y = Cx+Du

Lateral

Alabeof(rad)

Rumbo (rad)

s2+141.45+1e4

Integrador rumbo

led

P4+141.4s+1e4

Figura 3-5: Diagrama de bloque de rumbo

En la figura 3-6 se aprecia como reacciona el rumbo de la aeronave ante un mando tipo

paso en los alerones y la respuesta del dngulo de alabeo producto a dicha entrada.

12

Angulo de guifiada (rad)

3.6.

Respuesta de rumbo
T T

0.8

0.6

0.4r

0.2

Mando

== Modelo (Pineda,2011)

= Modelo Analitico
i N

i i
5 10

i n
15 20
Tiempo (s)

25 30

(a) Respuesta del rumbo
Figura 3-6: Respuestas ante una entrada paso en el rumbo
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Angulo de alabeo (rad)

0.05f

0

—-0.05

—~7 |

T T
Modelo (Pineda,2011)
= Modelo Analitico

i
0 5

(b) Respuesta del angulo de alabeo

i i
10 15
Tiempo (s)

i i
20 25

30

El software implementa una forma analitica para obtener los coeficientes aerodinamicos,

el cual provee estimaciones rapidas y eficientes de las derivadas de estabilidad, dichas
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predicciones pueden ser usadas en el diseno de sistemas de control de vuelo y trayectoria. La
unica desventaja es que tales predicciones son menos exactas, comparadas con las obtenidas
por el C'F'D o los datos experimentales de tuneles de viento, para estos se necesitan
una gran potencia de cdlculo, ademés de que para su uso es necesario un personal con
experiencia en estos métodos por su gran complejidad y de software de disenno mecanico.
Sin embargo, este tipo de informacion es muy 1til en las primeras etapas, para rapidamente
evaluar varias configuraciones, permitiendo encontrar el disenio efectivo en un periodo mas
corto. Lamentablemente en Cuba no existen técnicas que permitan evaluar el costo que

implica el dominio del conocimiento.

No se encontr6 en la literatura un Software de este tipo (software especializado en el
modelado de aviones y obtencién de modelo en espacio estado, existen paquetes de software
que permiten la obtencién de los coeficientes y otros que simulan el comportamiento de
aeronaves pero en ninguno se obtiene el modelo en espacio estado. Por lo que el mismo
contribuyen a la independencia tecnolégica del pais. Esto demuestra que es posible realizar

en Cuba aplicaciones de este tipo que solo son reportadas en paises de primer mundo.

La utilizacién de aviones pequenos no tripulados en sustitucion de los convencionales para

tareas especificas tiene entre sus grandes ventajas un considerable ahorro de recursos.

El costo de mantener volando durante una hora las avionetas utilizadas para la agricultura
es aproximadamente de 400 CUC, mientras que los pequenos aviones no tripulados pueden

sustituirlas eficazmente costando menos de 20 CUC' como promedio.

Los vehiculos aéreos auténomos estan valorados entre 30 mil hasta algunos como el Pre-
dator 4,5 millones y el Global Hank que cuesta 15 millones de délares estadounidenses
(USD), dependiendo del tamano del vehiculo, los sensores y equipos instalados, su capaci-
dad de carga 1til y su autonomia. En algunos casos se comercializa el vehiculo de manera
conjunta con el autopiloto y en otros solamente el autopiloto como el Piccolo II con la
estacion de tierra cuesta 15 mil délares estadounidenses. En ninguno de los casos el cliente
podré acceder a la informacion necesaria para replicar o reparar el UAV. Esto aumenta el

valor agregado del vehiculo.
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Conclusiones

En este trabajo se ha obtenido un modelo lineal aproximado, de un vehiculo aéreo no
tripulado del tipo subsoénico, se cred una herramienta de software para obtener el modelo,
se evaluo el desempeno de la misma en simulacién con la estrategia de control propuesta
en (Pineda, 2011), obteniéndose una semejanza aceptable para nuestra aplicacién, por lo
que queda demostrado que el modelo obtenido por la herramienta de software es valido

para los parametros introducidos.

El principal aporte de este trabajo esta en definir una metodologia para la obtencion del
modelo matematico del vehiculo acorde a las posibilidades reales desde el punto de vista
economico y de desarrollo tecnoldgico existente en nuestro pais, incorporando un conoci-
miento muy valioso en términos del entendimiento del modelado, las aproximaciones, posi-
bles simplificaciones del modelo general, asi como un metodologia para la obtencion de los
coeficientes aerodinamicos de forma analitica necesarios para encontrar varios parametros

del modelo matemaético y el posterior procesamiento de los datos obtenidos.

Con este trabajo se ha dado otro paso de avance en el objetivo de desarrollar autopilotos

en los vehiculos aéreos no tripulados.

46
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Recomendaciones

Para establecer la necesaria continuidad que debe tener este trabajo se recomienda lo
siguiente:

= Continuar el estudio para la obtencién de modelos de 6 GDL para un UAV .

= Obtener el modelo de navegacion para un UAV.
= Tomar este trabajo como punto de partida para futura investigacion sobre el tema.
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Apéndice A
ANEXO 1

Teorema de Rotacion de Euler:

Cualquier cambio en la orientacion relativa de dos cuerpos rigidos o sistemas de referencias
A y B puede ser producido por medio de una rotacion simple de B en A si existe una recta
L, llamada axisa de rotacion, cuya orientacion relativa tanto a A como B permanece

inalterada durante el movimiento.
A parir de este teorema se desarrolla el siguiente procedimiento:

Sea a un vector fijo en A y b un vector fijo en B. Luego, el vector b puede ser expresado
en términos de a, con un vector unitario A = [\, Ay, A3]7 paralelo a L alrededor del cual

rota B un angulo § de la forma

b= cosBa+ (1 —cosB)I\a—senBA x a (A.1)

notando que ¢, 0 o 1 seria el angulo de rotacién () para L paralela al eje de coordenadas

X,YoZ de A respectivamente.

Consecuentemente,
b= Ca (A.2)
donde C puede ser interpretada como una matriz de rotacion cuya expresion es

C = cos BT + (1 — cos B)ANT — senBS(\) (A.3)

notando que I es la matriz identidad de 3 x 3 y S(\) es una matriz oblicua simétrica, por lo
que cumple con la propiedad S(A) = —S(\)7 y estéd definida de forma que A x a = S(\)aq,

con

0 =3 X
A A 0
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Una vez dicho esto, puede establecerse que las principales matrices de rotacion estaran

definidas de la forma

Cx.p = cos ¢l + (1 — cos @)ANT — senpS(\) (A.5)
con
A=[A1,0,0]" = [1,0,0]"
Cyg = cos 0T + (1 — cos ) AN — sendS(\) (A.6)
con
A= [0,,0" =[0,1,0]"
y
Cyzy = cos Pl + (1 — cos ) AT — senpS(N) (A7)
con

A =[0,0,)s]" =[0,0,1]"

quedando luego

1 0 0 cd 0 —sb cp sy 0
Cxs=|0 ¢cp s | Cyp=1]0 1 0 Cry=| —s¢ b 0 (A.8)
0 —s¢ co s6 0 cf 0 0 1

donde cx = cos(x) y sx = sen(x). La notacién C;, denota un angulo de rotacién «a

alrededor de la axisa i. Note que toda C;, cumple con la siguiente propiedad

CcCT’=C'C =1 detC=1

la cual implica que C es una matriz ortogonal, o sea

ct=c" (A.9)

Velocidad lineal:

En este punto puede afirmarse que si el vector a fijo en A tiene la forma a = [, 7, 2|7 = 1,

en correspondencia con lo mostrado en el epigrafe REF siendo A el sistema de referencia
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con origen en OF y si el vector b fijo en B estd dado por b = [u,v,w]’ = 1 siendo B el

sistema de referencia con rigen en OB entonces

vy = Cny
dado que la secuencia logica de rotacién es primero ¢ alrededor de x, luego 6 alrededor de

y para terminar con 1 alrededor de z

V1 = Cx 4CypCyzymi

luego pasando por la ecuacién A.9
1 = C 'y = [Cx4CypCzy] 't = [Cx¢CypCyzy) 1) = C§7¢C)@,QC§7¢V‘1

cpcl)  —sipep + cpstsp  sso + cepstd
= | scl ched + spslsy  —cpso + sOsipegp | vy = Ji(n2)vy (A.10)
—s6 clsg clco

Velocidad angular:

Por otro lado, el vector de velocidad angular v, = [p, ¢, 7] v el de vector razones de Euler
iy = [0, 0,1)]T estén relacionadas a través de la matriz de transformacién J,(n,) de acuerdo
a:

N2 = Ja(1m2) 12 (A.11)

Debe notarse que el vector de velocidad angular del cuerpo v = [p,q,7]* no puede ser
integrado directamente para obtener la coordenada angular real. Esto se debe al hecho
de que fot vo(T)dT no tiene ninguna interpretacion fisica inmediata. No obstante, el vector
no = [¢, 0,9 representara las coordenadas generales propias. La orientacién del sistema
de referencia fijo al cuerpo con respecto OB al sistema de referencia inercial OFE esta dada

por:

¢ 0 0
vo=| 0| +Cxgs| 0| +CxsCyo| 0| =I5 (m)02 (A.12)
0 0 Y

Expandiendo A.12 queda:
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1 0 —s0 1 soth  coth
Lip)=10 cp cbsop | = hp)=]0 co —so (A.13)
0 —s¢ cbeo 0 s¢/ch cop/ch

donde cx = cos(x), sx = sen(x) y tx = tan(x).

Transformaciéon matematica:

A partir de:
i cp e cpshd 0 u
m=1z2]|=| —s8 cd 0
0 0 0 1 q

si tomamos los estados Z y 6 tenemos:

oRCE

expandiendo la expresion anterior,

2| | —sbu+ chw+ Oq
0| Ou + 0w + ¢q

cbw + 0g — sbu
Ow + g+ Ou

que se reacomoda de la forma:

BRI R E am



Apéndice B
ANEXO 2

Sistemas de coordenadas.

En la formulacién de la dindmica de vuelo de una aeronave, se necesita introducir varios
sistemas de coordenadas para especificar la posicién, velocidad, aceleraciones, fuerzas y
momentos que actian en la misma. Estos sistemas de coordenadas seran discutidos en

esta seccion.

X

XE

Figura B-1: Sistemas de coordenadas .

B.0.1. Referencia tierra Xy Yy Zg

Este sistema de coordenadas es fijo en la Tierra (rota con la Tierra) y rota relativo al
sistema de coordenadas inerciales. El origen del sistema esta en el centro de la tierra, y el
eje Zg coincide con el eje Z; del sistema inercial. El eje X va en la intercepcién por el
meridiano de Greenwich y el eje Yz por el Ecuador a 90° con respecto a Xg. Muchos GPS
(Global Position System) reciben los datos en este sistema de coordenadas incluidas el que
usamos en este proyecto, que en las terminologias del GPS se denomina como sistema de

coordenadas fijo en la Tierra.
B.0.2. Sistema de coordenadas inercial X, Y, Z;

El sistema de coordenadas inercial es importante y esencial para validar la segunda Ley

de Newton F' = m * a, debido a que todas las aceleraciones se calculan de acuerdo a
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este sistema. El mismo no es un sistema de referencia que rote, sin embargo se hace una
excepcion, ya que es es ignorado el movimiento de la Tierra alrededor del Sol. En la mayor
parte de los problemas dinamicos se toma el centro de la tierra como el origen del sistema.

El eje Z; va por el Polo Norte y los ejes X; y Y; cortan el Ecuador.
B.0.3. Sistemas de Coordenadas de Navegacion X, Y, Z,

El origen del sistema de coordenadas de navegacion estd situado en la superficie de la
tierra, en el cual, el eje Z,, esta orientado en direccion al centro de la esfera tierra, el Y,
estd dado en un punto local y el eje X,, esta orientado hacia el Polo Norte. Este sistema

de coordenadas se pone principalmente hacia la punta del avién.
B.0.4. Sistemas de ejes del cuerpo X, Y, 7,

Este sistema de coordenadas tiene su origen en el centro de masa y en el avion completo
se denomina sistema de coordenadas del cuerpo fijo. El eje X esta en direccién de la linea
central del avion, con su direccion positiva hacia la direccion del movimiento del avién.
ElY, es perpendicular a la linea central del fuselaje con direccién positiva hacia la parte
derecha del ala, y 7, es perpendicular al plano XY con direccién positiva hacia la parte de
abajo del cuerpo. Desde el punto de vista empirico, el eje X, se denomina eje longitudinal
(eje del alabeo), el eje Y}, es el eje lateral (eje del cabeceo) y el eje Z), es el eje vertical (eje
del guinado). Los dngulos para el movimiento en esta direccién se denotan como: ¢ para el
alabeo; 6, para el cabeceo y 1) para el guinado. Las variaciones de los angulos se denotan

como p, q y r respectivamente.
B.0.5. Sistema de Estabilidad X, Y, Z,

Para el control de vuelo, el sistema inercial y el sistema de ejes de la Tierra no son
considerados. En cambio se introducird un sistema de ejes de estabilidad, los que tienen
su origen en el centro de gravedad del avién, justamente donde estd el sistema de ejes del
cuerpo rigido. La diferencia entre el sistema de ejes de estabilidad y el del cuerpo radica
en que el de estabilidad es el del cuerpo, pero en estabilidad de vuelo. En la figura B-1 se

muestra su ubicacion espacial.
B.1. Definicién de Angulos

El angulo de ataque «, es un importante parametro de estabilidad en el plano vertical, y
define el angulo entre el vector de velocidad crucero, Uy, y el eje de estabilidad X, que
coincide con Xj. Si el dngulo de deriva es 0, el eje X, coincide con el vector relativo del

ala (en direccién opuesta). El dngulo de ataque se muestra en la figura B-2.

El angulo de cabeceo 6, es usado para describir la orientacién del avion, respecto al plano

horizontal, y su definicién es que esta entre el plano horizontal y el vector velocidad U.

Otros dngulos de importancia son deriva () y guinado (1) porque son dos angulos signi-

ficativos de estabilidad en el plano horizontal. El angulo deriva se define como el angulo
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Lingal Central, Xb

—
——
et

Linea de referencia horizontal

Figura B—2: Definicién de angulo de ataque .

entre la velocidad delantera y el plano simétrico del avién, descrito en la figura B-3. El

signo del angulo por convenio es positivo en la direccion derecha.

Plano de referencia X_Z

Angulo de guifiada
|\ Plano simétrico X_Z

Deriva

Figura B-3: Definicién de angulo de derivaba y angulo de guinada .

El angulo de Guinado se define como el angulo entre el plano de referencia y el plano
simétrico (plano XZ) del avién. El plano de referencia coincide con el sistema de coorde-
nadas de navegaciéon y también con el plano simétrico del avién a vuelo en estado estable
(es decir si ningtin tipo de disturbio).

El angulo de Alabeo se define como el cambio en el &ngulo de rotacion en el eje longitudinal.

Por convenio el dngulo es positivo en la direccion contraria a las manecillas del reloj.
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