PONTIFICIA UNIVERSIDAD CATOLICA DEL PERU

ESCUELA DE POSGRADO

“ENEB%.
= m
-l \\\\\ -

DISENO DE UN CONTROLADOR NEURONAL PARA LA ESTABILIDAD
DEL MOVIMIENTO LATERAL DE UNA AERONAVE

TESIS PARA OPTAR EL GRADO DE MAGiSTER EN INGENIERIA DE
CONTROL Y AUTOMATIZACION

Autor:

José Luis Calderon Calderon

Asesor:

Dr. Antonio Manual Moran Cardenas

Lima, junio de 2019



RESUMEN

El principal objetivo del presente trabajo de tesis es disefiar un controlador
inteligente, basado en redes neuronales que permita un vuelo autdnomo lateralmente
estable de una aeronave, para el entrenamiento de los pesos del neurocontrolador se
utiliza el algoritmo Dynamic Back Propagation (DBP).

El controlador de estabilidad lateral mantiene estable la velocidad de guifiada r y
angulo de resbalamiento S de una aeronave. La velocidad de guifiada esta relacionada
con mantener el balance de la aeronave en la posicion de alas niveladas y el angulo
de resbalamiento tiene que ver con disminuir la presencia de velocidades laterales
sobre la aeronave.

Para el disefio del neurocontrolador primero se desarrolla un modelo dindmico de la
aeronave con seis grados de libertad, basado en leyes fisicas, la dindmica del cuerpo
rigido y la aerodindmica; como segundo paso, se aproxima la aeronave a un modelo
matematico linealizado del movimiento lateral y se utiliza en el desarrollo de las
funciones para la actualizacion de pesos utilizando el algoritmo Dynamic Back
Propagation; luego se realiza el entrenamiento de dos neurocontroladores
considerando el modelo de la aeronave de seis grados de libertad, el primer
neurocontrolador manipula el timoén y el segundo los alerones; finalmente se prueba
el desempefio de los neurocontroladores para diferentes condiciones de vuelo,
incluido perturbaciones debidas al viento, variaciones de la masa de la aeronave,
variacion de la densidad del aire y variacion de pardmetros en el modelo de seis
grados de libertad.

Los resultados de las simulaciones muestran que los neurocontroladores logran
estabilidad asintotica aceptable para la velocidad de guifiada r y el angulo de
resbalamiento £ para varias condiciones de vuelo y perturbaciones externas, ademas
operan adecuadamente a pesar de errores en el modelado, lo que verifica que se ha
logrado entrenar adecuadamente los pesos de los neurocontroladores. Los
neurocontroladores han sido entrenados de tal forma que permiten realizar una
accion de seguimiento sobre la velocidad de guifiada r, los resultados de las
simulaciones muestran que logran realizar un giro coordinado adecuado incluso ante
la ocurrencia de perturbaciones externas.
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INTRODUCCION

Hay un interés significativo con relacion a los vehiculos aéreos no tripulados UAV
que pueden definirse como aeronaves capaces de moverse inteligentemente para
realizar tareas y misiones sin intervencion directa de un piloto o un teleoperador que
lo controle remotamente. Las aplicaciones militares incluyen vigilancia,
reconocimiento, combate y pruebas para sistemas de armas nuevos. Las aplicaciones
no militares incluyen inspeccion de tuberias y lineas eléctricas de potencia,
vigilancia, patrullaje fronterizo, misiones de rescate, busqueda de petréleo y gas

natural, prevencion de fuego, topografia, agricultura y ayuda en desastres naturales.

La dindmica de una aeronave es muy compleja, por lo que para su estudio es comun
linealizarla y separarla en ecuaciones del movimiento longitudinal y ecuaciones del
movimiento lateral. El objetivo de la estabilidad longitudinal es mantener un vuelo
estable en velocidad y altura manipulando el elevador. Por otra parte, la estabilidad
lateral trata de mantener estable el angulo de balance y el angulo de resbalamiento
manipulando el timon y los alerones de la aeronave. La mayoria de aeronaves son
inestables lateralmente (oscilaciones Dutch roll), es decir, la aeronave no tiende a
regresar a sus condiciones iniciales de direccion y angulo de balance, una vez que ha
sido perturbado ya sea por la deflexion de una superficie de control o por una rafaga

de viento.

En esta Tesis se analiza el modelamiento de la dinamica de una aeronave, asi como,
el disefio de un controlador que permita un vuelo autdbnomo lateralmente estable,

mediante la utilizacion de técnicas de redes neuronales.

Las redes neuronales artificiales son representaciones del cerebro humano que vienen
usandose para representar las capacidades de aprender y razonar del ser humano, y es

una técnica de control inteligente que ha demostrado su eficacia en el control de



plantas y/o equipos con comportamiento complejo.

Con el fin de simular y comprobar que el controlador responda adecuadamente a las
tareas de control planteadas para la aeronave, se desarrolla un modelo matematico de
la aeronave Aerosonde de la empresa Textron que albergue toda la complejidad del

modelo del avion.
Se ha organizado la tesis de la siguiente manera:

Capitulo 1, “Presentacion del problema”, en este capitulo se presenta el problema y

las aplicaciones préacticas de esta tesis.

Capitulo 2, “Conceptos basicos de aerodinamica”, en este capitulo se presenta
nociones, teoremas y leyes basicas que rigen a la aerodindmica, asi como una breve
descripcion de las partes y fuerzas presentes en una aeronave, con el fin de tener un

mejor entendimiento de la tesis.

Capitulo 3, “Modelamiento dinamico de una aeronave y el problema de control”, en
este capitulo se analiza y se calculan las ecuaciones matematicas que definen el
modelo de la aeronave, herramienta importante para el desarrollo de la tesis.
También, se define y explica el problema de control, se indica las caracteristicas que

deberia cumplir el controlador a disefiar.

Capitulo 4, “Control de la dinamica lateral de una aeronave con redes neuronales”, es
el capitulo central de la tesis, para el disefio del controlador con redes neuronales, se
utiliza para el entrenamiento el algoritmo Dynamic Back Propagation, se deriva un
modelo matematico linealizado del movimiento lateral de la aeronave y que es
utilizado en el desarrollo de las formulas para el entrenamiento y actualizacion de los

pesos del neurocontrolador, siendo implementados en el entorno de Matlab.

Por altimo, en este capitulo se muestran los resultados del comportamiento del

neurocontrolador obtenidos en las simulaciones.

Capitulo 5, “Recomendaciones para la implementacion”, en este capitulo se muestra
el hardware recomendado para la implementacion del controlador y se da una breve
descripcion de las caracteristicas, y el principio de funcionamiento de los sensores y

dispositivos.



CAPITULO 1

PRESENTACION DEL PROBLEMA

El problema de control para un vuelo lateralmente estable de una aeronave, consiste
en disefiar un controlador capaz de mantener el angulo de resbalamiento g, y la
velocidad del movimiento de guifiada r, dentro de valores deseados, ya sea partiendo

de condiciones iniciales arbitrarias 0 después de haber sido perturbados por el

movimiento de una superficie de control o una rafaga de viento.

El &ngulo de resbalamiento de una aeronave, se muestra en la Fig. 1.1, si f # 0
significa que la aeronave esta derrapando (el frente de la aeronave no esta alineado
con la direccion de avance), esto no es deseado entre otras razones debido a que se
incrementa la resistencia al aire de la aeronave. Para regular el angulo de

resbalamiento se manipula el timdn, que esta ubicado en la parte posterior de la

aeronave.

v
B = arcseno| —
V,

Timon O .

/N

Direccion
de
avance

Figura 1.1. El &ngulo de reshalamiento 8 de una aeronave vista desde arriba.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [25]



La velocidad del movimiento de guifiada r de una aeronave, se muestra en la Fig. 1.2,
si r # 0, significa que la acronave estd cambiando de direccion, esto no es deseable
dado que se desea que la aeronave mantenga una direccion estable. Para regular la

velocidad angular r también se logra manipulando el timon.

Guinada

Z

Figura 1.2. La velocidad del movimiento de guifiada r de una aeronave. O es el centro de gravedad de
la aeronave, siendo el vector OX en direccion a la nariz del fuselaje de la aeronave, el vector OY es
perpendicular OX a que apunta en direccion del ala derecha de la aeronave, y el vector OZ apunta
hacia abajo del plano formado por OX y OY. r es la velocidad angular de la rotacion en torno al eje OZ
Fuente: Elaboracion propia. En base a [39]

Normalmente para cambiar la direccion o rumbo de vuelo, el piloto acciona los
alerones, produciendo una desestabilizacion del vuelo de la aeronave, entre las
variables afectas se encuentran las variables gy r. Para obtener un giro coordinado
de la aeronave, se trata de mantener en un valor minimo £y en un valor constante a r

manipulando los alerones.

El objetivo de la tesis es disefiar un controlador que permita un vuelo autbnomo
lateralmente estable de una aeronave, mediante la utilizacion de tecnicas de redes
neuronales, basado en el algoritmo de Dynamic Back Propagation. Para entrenar,
simular y evaluar el comportamiento del controlador se utilizard el modelo
matematico de la aeronave Aerosonde con seis grados de libertad. EI esquema del

controlador a disefar en esta tesis se presenta en la Fig. 1.3.



La mayoria de los aviones de aeromodelismo son controlados a través de un sistema
de telemetria, mediante el cual es comandado por un operador desde tierra, esto
conlleva a errores de maniobrabilidad por mala apreciacion de las condiciones del
aeronave Vvistos por el operador desde tierra, y tiene limitaciones por alcance de las
radios que realizan la telemetria entre el operador y la aeronave. Un autopiloto
subsanaria estas deficiencias, controlando el vuelo de la aeronave en forma segura
sin ayuda del operador en tierra, a lo que se suma el aumentando del alcance en
distancia de la aeronave, al no depender de la telemetria de las radios. Las
aplicaciones de los vehiculos aéreos no tripulados UAVs (Unmanned Aircraft
Systems), se dan en el area militar y civil [15]. Las aplicaciones militares incluyen
vigilancia, reconocimiento, combate y pruebas para sistemas de armas nuevos. Las
aplicaciones no militares incluyen inspeccion de tuberias y lineas eléctricas de
potencia, vigilancia, patrullaje fronterizo, misiones de rescate, busqueda de petréleo

y gas natural, prevencion de fuego, topografia, agricultura y ayuda en desastres

naturales.

.- Modelo Matematico Aerosonde __ _

Puntos de : ! :

Referencia: Algoritmo: 'l Actuadores: Proceso !
-Angulo de resbala- | CONTROLADOR |Y) | -Acelerador. .| Modelo W

miento 8 NEURONAL | -Elevador. "| Matematico | i

-Velocidad  movi- 7y 1| -Alerones, Dindmica | |!

miento de guifiada r Yo i -Timén. Aeronave E

! Sensores: E

' | -Acelerémetros. '

. | -Giroscopos. !

— -Altura. !

+ | -Velocidad. E

1| -Posicion(GPS). :

Figura 1.3: Esquema del controlador neuronal y modelo matematico de la aeronave Aerosonde
Fuente: Elaboracion propia.

1.1. Objetivos.

1.1.1. Objetivo general.

Disefiar un controlador que permita un vuelo auténomo lateralmente estable de una

aeronave, mediante la utilizacion de técnicas de redes neuronales.



1.1.2. Objetivos especificos.

e Obtener un modelo matematico de la dinamica de una aeronave, que permita
realizar las simulaciones de la accion del controlador neuronal sobre la aeronave.

e Disefar un controlador basado en técnicas de redes neuronales para controlar la
estabilidad lateral de una aeronave.

o Utilizar Matlab para simular la accion del controlador neuronal sobre el modelo
matematico de la aeronave para diferentes condiciones de vuelo.

e Desarrollar recomendaciones de los sensores y equipos necesarios para la

implementacion del controlador en una aeronave.



CAPITULO 2

CONCEPTOS BASICOS DE AERODINAMICA

2.1. Introduccion.

En este capitulo se presenta una introduccion al tema de aviones, incluyéndose la
nomenclatura utilizada en la aeronautica y las principales caracteristicas de una

aeronave, orientada hacia un mejor entendimiento de la tesis.

2.2. Teoremasy leyes de la aerodinamica.

2.2.1. Teorema de Bernoulli.

Propuesto por el fisico suizo Daniel Bernoulli, el teorema afirma que la energia total
de un sistema de fluidos con flujo uniforme permanece constante a lo largo de la
trayectoria de flujo [9]. La aceleracion del fluido debe verse compensada por una
disminucion de su presion. En la Fig. 2.1 se muestra la aplicacion del principio de

Bernoulli sobre el perfil aerodinamico.

L P(6)+V(5)=10

Figura 2.1. Aplicacion del principio de Bernoulli sobre el perfil aerodinamico.
Fuente: [36]



2.2.2. Efecto Venturi.

El cientifico Giovanni Battista Venturi, comprobd experimentalmente que al pasar
por un estrechamiento las particulas de un fluido aumentan su velocidad [14], como
se muestra en la Fig. 2.2. Si el caudal de un fluido es constante pero la seccion

disminuye, necesariamente la velocidad aumenta.

Figura 2.2. Aplicacion del efecto Venturi.
Fuente: [28]

El efecto Venturi consiste en que la corriente de un fluido dentro de un conducto
cerrado disminuye la presion del fluido al aumentar la velocidad cuando pasa por una
zona de estrechamiento. Si en este punto se introduce otro conducto, se produce una

aspiracion del fluido contenido en el segundo conducto.

La aeronave se encuentra inmersa en el aire, y al desplazarse las alas dividen el aire
en dos, una parte de la masa de aire pasa por encima del ala, y la otra por debajo, el
aire tiende a pegarse al objeto que esta inmerso en él, y como la parte superior del ala
tiene una curvatura se crea una zona de estrechamiento por donde va a pasar el aire,
esto causa que el aire en la parte superior del ala se acelere (efecto Venturi), y por lo
tanto disminuya la presion (Teorema de Bernoulli), al ser mayor la presion debajo

del ala, se genera una fuerza hacia arriba denominada sustentacion.

2.2.3. Tercera ley de movimiento de Newton

La tercera ley del movimiento de Newton dice: Para cada fuerza (accion), hay una
fuerza igual y opuesta (reaccion)[17]. En la Fig. 2.3 se muestra la aplicacion de la

tercera ley de movimiento de Newton sobre un reactor de un Jet.



REACCION

ACCION B

Figura 2.3. Aplicacion de la tercera ley de movimiento de Newton sobre un reactor de un Jet.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [34]

2.3. Aeronave.

Una aeronave es cualquier artilugio con capacidad para despegar, aterrizar y navegar
por las zonas bajas y medias de la atmosfera, por ejemplo los aviones, helicopteros,
globos. En la presente tesis se utilizara el término aeronave para referirnos a un
avion.

2.3.1. Partes de una aeronave.

En la Fig. 2.4 se muestra una aeronave y sus partes.

\Superf/aes de

mando y control

Grupo " e
—_— il -
propulsor /
Tren de
aterrizaje

Figura 2.4. Partes de una aeronave.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [39]
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a. Grupo propulsor (motor).

b. Fuselaje, su funcion principal es albergar a la tripulacién, pasajeros y carga,
ademas de servir de soporte principal al resto de componentes.

c. Alas, son los perfiles aerodindmicos principales que van dispuestos en forma
perpendicular al fuselaje.

d. Empenaje, es la seccion de la cola de la aeronave conformado por el
estabilizador vertical y estabilizador horizontal (ver Fig. 2.5).

e. Tren de aterrizaje, consta de los elementos necesarios para permitir el carreteo
de la aeronave en tierra.

f. Superficies de mando y control, esta parte de la aeronave se trata con mas

detalle en la seccién 2.6.

Estabilizador
vertical

Estabilizador
\ horizontal

Figura 2.5. Empenaje de una aeronave
Fuente: Elaboracion propia. En base a [39]

2.4. Fuerzas que actlan sobre una aeronave en vuelo.

Las principales fuerzas que actGan sobre una aeronave en vuelo son cuatro:
Sustentacion, peso, empuje y resistencia [4]. Estas fuerzas actlan en pares, la
sustentacion se opone al peso, y el empuje se opone a la resistencia, como se muestra

en la Fig. 2.6.

2.4.1. Sustentacion.

Es la fuerza desarrollada por un perfil aerodindmico moviéndose en el aire, ejercida
de abajo hacia arriba, y cuya direccion es perpendicular al viento relativo y a la
envergadura de la aeronave, no necesariamente perpendicular al horizonte [36],

como se muestra en la Fig. 2.7.
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SUSTENTACION

RESISTENCIA l

PESO

Figura 2.6. Fuerzas que actlan sobre una aeronave.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [39]

SUSTENTACION

TRAYECTORIA

VIENTO
RELATIVO

Figura 2.7. Fuerza de sustentacion aplicada a una aeronave.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [24].

El perfil aerodinamico es la forma plana del ala que al desplazarse por el aire es
capaz de crear a su alrededor un distribucion de presiones que genere sustentacion,

como se muestra en la Fig. 2.8.

Entre los factores que afectan la sustentacion, se tiene: la forma del perfil del ala, la
superficie alar, la densidad del aire, la velocidad del viento relativo y el angulo de

ataque.

Baja presidn

—_—
—~lta velocidad

D r——
B a&ja velocidao ——

1
Alta presidn

Figura 2.8. Desplazamiento del perfil aerodindmico sobre el viento relativo que crea una distribucion
de presiones a su alrededor que generan la sustentacion.
Fuente: [36]
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El angulo de ataque es el angulo que forma la cuerda geométrica de un perfil alar con
la direccion del viento incidente, como se muestra en la Fig. 2.9.

Figura 2.9. Angulo de ataque de un perfil alar. Las lineas negras indican la direccion del viento, el
angulo o es el &ngulo de ataque.
Fuente: [22]

2.4.2. Peso.

El peso es la fuerza de atraccion de la gravedad y es proporcional a la masa de la

aeronave. En la Fig. 2.10 se muestra la fuerza de peso aplicado sobre una aeronave.

PESO

Figura 2.10. La fuerza de peso aplicado sobre una aeronave.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [24].

2.4.3. Resistencia.

La resistencia es la fuerza que se opone al movimiento de la aeronave y su direccion
es opuesta a la trayectoria. En la Fig. 2.11 se muestra la fuerza de resistencia aplicada

sobre la aeronave.
2.4.4. Empuje.
Es la fuerza que se utiliza para vencer la inercia de la aeronave cuando esta en

reposo, acelerarlo en el despegue o en vuelo, mantener una tasa de ascenso y para

vencer la fuerza resistencia al avance.
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Figura 2.11. La fuerza de resistencia aplicada sobre una aeronave.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [24].

En la Fig. 2.12 se muestra la fuerza de empuje aplicada sobre una aeronave.

Figura 2.12. La fuerza de empuje aplicada sobre una aeronave.
Fuente: Elaboracidn propia. En base a [24].

2.5. Ejes de la aeronave.

En la Fig. 2.13 se muestra los ejes de la aeronave y sus movimientos angulares

alrededor de ellos.

2.5.1. Eje longitudinal.

Es el eje que va desde la nariz hasta la cola de la aeronave. EI movimiento angular

alrededor de este eje se denomina balance.

2.5.2. Eje transversal o lateral.

Es el eje que va desde el extremo de un ala hasta el extremo de la otra ala. El

movimiento angular alrededor de este eje se denomina cabeceo.
2.5.3. Eje vertical.
Es el eje que atraviesa el centro del fuselaje, y es perpendicular a los ejes

longitudinal y transversal. EI movimiento angular alrededor de este eje se denomina

guifiada.
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Eje Guinada

transversal ( D

Eje
/' /! longitudinal

Cabeceo

Eje vertical

Figura 2.13. Ejes de una aeronave y los movimientos angulares de balance, cabeceo y guifiada.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [39]

2.6. Superficies de mando y control.

Las superficies de mando y control son tres: Alerones, elevadores y timon de

direccioén.

2.6.1. Alerones.

Son unas superficies mdviles situadas en la parte posterior del extremo de cada ala,
cuyo accionamiento provoca el movimiento de balance de la aeronave sobre el eje
longitudinal. En la Fig. 2.14 se muestra la ubicacion de los alerones sobre la

aeronave.

2.6.2. Elevadores.

Son unas superficies moviles situadas en la parte posterior del empenaje horizontal
de la cola de la aeronave, cuyo accionamiento provoca el movimiento de cabeceo de
la aeronave sobre su eje transversal modificando el &ngulo de ataque. En la Fig. 2.15

se muestra la ubicacién del elevador sobre la aeronave.
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Alerén derecho

Figura 2.14. Alerones de una aeronave.
Fuente: Elaboracién propia. En base a [39]

Elevador

Figura 2.15. Elevadores de la aeronave.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [39]

2.6.3. Timoén de direccion.

Es la superficie movil situada en la parte posterior del empenaje vertical de la cola de
la aeronave, cuyo accionamiento provoca el movimiento de guifiada de la aeronave
sobre su eje vertical. En la Fig. 2.16 se muestra la ubicacion del timén de direccion

sobre la aeronave.

Timén de
direccién

Figura 2.16. Timon de direccion de la aeronave.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [39]
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2.7. Estabilidad de una aeronave.

La estabilidad una aeronave es la capacidad que tiene para retornar a su condicion de
equilibrio después de haber sufrido alguna perturbacién (turbulencia, rafaga de

viento, etc.).

La aeronave tiene tres tipos de estabilidad: longitudinal, lateral y direccional [10].

2.7.1. Estabilidad longitudinal.

La estabilidad longitudinal se refiere al equilibrio que mantiene la aeronave al
movimiento sobre su eje transversal (nariz arriba y abajo). La estabilidad
longitudinal de la aeronave estd equilibrada principalmente por el estabilizador
horizontal de cola. En la Fig. 2.17 se muestra la estabilidad longitudinal y el

movimiento de la aeronave sobre el eje transversal.

Centro de
gravedad

Estabilizador
horizontal

Figura 2.17. Estabilidad longitudinal y el movimiento de la aeronave sobre el eje transversal.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [24].

2.7.2. Estabilidad lateral.

La estabilidad lateral se refiere al equilibrio que mantiene la aeronave al movimiento
de balance sobre su eje longitudinal. Una aeronave que tiende a volver a su posicién
de alas niveladas después de gque una rafaga de viento levanta o baja una de ellas se
dice que es lateralmente estable. En la Fig. 2.18 se muestra la estabilidad lateral y el

movimiento de la aeronave sobre el eje longitudinal.
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L,
N
AN
X
AN
AN )
A\ / L,
/ N\
. VLK,
Rafagade . K /s
B L SIIN
i R e
viento P v R
\ X

Regresa al
equilibrio
lateral

Figura 2.18. Estabilidad lateral y el movimiento angular de la aeronave sobre el eje longitudinal.
Cuando una réfaga de viento levanta o baja una de las alas provoca que el angulo de ataque en el ala
gue esta abajo sea mayor que el que esté arriba, por lo tanto, la sustentacion del ala abajo L; es mayor
que la del ala arriba L,, haciendo que la aeronave regrese a su equilibrio lateral.

Fuente: Elaboracion propia. En base a [24].

2.7.3. Estabilidad direccional.

La estabilidad direccional se refiere al equilibrio que mantiene la aeronave al
movimiento de guifiada sobre el eje vertical. El elemento que proporciona la
estabilidad direccional de la aeronave es el estabilizador vertical de cola. En la Fig.
2.19 se muestra la estabilidad direccional y el movimiento angular de la aeronave

sobre el eje vertical.

Estabilizador
vertical

Figura 2.19. Estabilidad direccional y el movimiento angular de la aeronave sobre el eje vertical.
Cuando una ré&faga de viento ataca a la aeronave de costado, el estabilizador vertical genera una par de
fuerza F haciendo que la cola trate de orientarse hacia la rafaga, recuperando la estabilidad
direccional
Fuente: Elaboracion propia. En base a [25] y [39]
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2.8. Pérdida de una aeronave.

La pérdida o stall es el efecto provocado por la incapacidad del ala a seguir
produciendo fuerza de sustentacién, y se produce cuando el angulo de ataque es
mayor al angulo de ataque critico. Al pasar este punto disminuye la fuerza
sustentacion y la fuerza de resistencia se incrementa dando lugar a la entrada en
pérdida de la aeronave. En la Fig. 2.20 se muestra el efecto de un perfil aerodinamico

a diferentes angulos de ataque.

Transicion a Transicion a

turbulencia turbulencia
—— e —
'_:"“:‘-
) ——

Transicién a
turbulencia

Transicion a
turbulencia

Figura 2.20. Pérdida de sustentacion o stall de un perfil aerodinamico (a) Hasta un angulo de ataque
de 8°, apenas hay capa turbulenta, la transicion a turbulencia esta cerca del borde de salida del ala. (b)
Angulo de ataque 12°, la capa de turbulencia se extiende, pero todavia se produce més sustentacion.
(c) Angulo de ataque 16° - 18°, la capa turbulenta es muy extensa, el angulo de ataque es critico, la
maxima sustentacion a partir de este punto comienza a decaer. (d) Angulo de ataque de 18° - 20°, la
sustentacion disminuye, el ala entrara en pérdida.

Fuente: [36]



CAPITULO 3

MODELAMIENTO DINAMICO DE UNA AERONAVE Y EL PROBLEMA
DE CONTROL

3.1. Introduccién.

En este capitulo se obtiene el modelo matematico de la dindmica de la aeronave, se
trata de obtener un modelo lo suficientemente exacto, con el fin de realizar el
entrenamiento y pruebas del controlador neuronal. Las fuerzas y momentos que
actlan sobre la aeronave se pueden representar en varios sistemas de ejes de
referencia o marcos de referencia los cuales se ven en la seccion 3.2. En la seccion
3.3y 3.4 se definen las constantes, parametros y variables aerodindmicas a utilizarse
en el modelamiento. Las deducciones del modelo matematico se presentan en las
secciones 3.5 a la 3.13, a través de ecuaciones basadas en leyes y principios de la
aerodindmica y la fisica. En la seccion 3.14 se presenta un resumen de las ecuaciones
de estado no lineales la aeronave, en la seccion 3.15 se presenta las caracteristicas de
la aeronave Aerosonde la cual se utilizara en las simulaciones, y en la seccién 3.16 se

definira el problema de control de la aeronave.

3.2. Ejes de referencia.

Los ejes de referencia o marco de referencias son un conjunto de convenciones
utilizadas para poder medir la posicién, velocidad, fuerza, momento y otras

magnitudes fisicas que acttan sobre la aeronave.
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3.2.1. Ejes de la aeronave.

En [3] se denomina ejes de la aeronave, al sistema de ejes de referencia considera el
origen de ejes O, el punto donde se encuentra el centro de gravedad de la aeronave,
siendo el vector OX en direccién a la nariz del fuselaje de la aeronave, el vector OY
es perpendicular OX a que apunta en direccion del ala derecha de la aeronave, y el

vector OZ apunta hacia abajo del plano formado por OX y OY.

Las velocidades lineales totales instantdneas desarrolladas por la aeronave referente a
este sistema de ejes se muestran en la Fig. 3.1y son:

U velocidad instantanea en la direccion del eje OX.

V velocidad instantanea en la direccion del eje OY.

W velocidad instantanea en la direccion del eje OZ.

Asimismo las velocidades angulares totales instantaneas desarrolladas por la
aeronave referente a este sistema de ejes se muestran en la Fig. 3.1 y son:

p velocidad angular instantanea de rotacion en torno al eje OX, su direccion se

muestra en la Fig. 3.1.

g velocidad angular instantanea de rotacion en torno al eje OY, su direccion se

muestra en la Fig. 3.1.
r velocidad angular instantanea de rotacion en torno al eje OZ, su direccion que

se muestra en la Fig. 3.1.

3.2.2. Ejes de estabilidad.

Sea V, la velocidad lineal total a la que se desplaza la aeronave, también se le

denomina velocidad relativa al viento.

El angulo que forma el eje OX de la aeronave con la proyeccion de V, sobre el plano

XZ, se denomina el angulo de ataque «.

Los ejes de estabilidad segun [6] se consiguen haciendo rotar los ejes de la aeronave

el &ngulo de ataque «. El eje Y permanece igual, tal como se muestra en la Fig. 3.2.
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Z

Figura 3.1. Sistema de ejes de una aeronave, sus velocidades lineales y angulares.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [39]

3.2.3. Ejes respecto al viento.

El angulo formado por el plano XZ y V, medidos alrededor el eje OZ se denomina
angulo de reshalamiento S. Para hallar los ejes respecto al viento segun [6] se hace

rotar los ejes de estabilidad el angulo S, donde el eje X enro €S paralelo al flujo de

aire (V,), tal como se muestra en la Fig. 3.2.

3.2.4. Angulos de Euler.

Los angulos de Euler nos sirven para especificar la posicion angular de la aeronave, a
partir de un sistema de ejes inerciales [3] (Ver Fig. 3.3). OXg apunta hacia el norte,
OYE apunta hacia el este y OZg apunta hacia abajo del plano formado por OXg y
OYE.

Y es el angulo entre OXg y la proyeccion del eje OX en el plano horizontal, © es el
angulo entre la horizontal y el eje OX medido en el plano vertical y @ es el angulo
entre ON (en el plano perpendicular a OX) y el eje OY medido en el plano OYZ

(Este plano necesariamente no es vertical).
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Figura 3.2. Ejes de estabilidad y ejes respecto al viento.

Fuente: Elaboracion propia. En base a [39]

o~
5

g
. =
R

9

\

A,

Figura 3.3. Angulos de Euler de una aeronave.
Fuente: [3]
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Las relaciones entre las velocidades angulares de la aeronave y los angulos de Euler

est4 dada por:

® = p + gsin®sin® + rcos®@cosd
® =qcos® —rsin® .. (3.1)
¥ = gsin®sin® + rcos®@cosd

Se presentan algunos problemas al usar los angulos de Euler, algunos términos

incluyen funciones trigonométricas y en ciertas condiciones tienden al infinito.

Alternativamente a los angulos de Euler se puede usar quaternions, para describir la

rotacion de sistemas coordenados en un espacio vectorial de dimension 4 [2].

Qoo + 0 +0, 403 =L (3.2)
Se tiene las siguientes relaciones entre los quaternions y los angulos de Euler, que
son Utiles para definir las condiciones iniciales.
() 0 vy . d . 0O .
(, = COS— COS— COS— +Sin— sin—sin —
2 2 2 2 2 2
. D ® v . 0. VY
@, = Sin—C0S—C0S— — COS—Sin —sin —
2 2 2 2 2 2
d .6 vy . O ® .Y
g, = C0S—Sin—C0S— +Sin—Co0s—sin— ...... (3.3)
2 2 2 2 2 2
D .Y .. 0 v
(; = COS— COS— Sin— —sin—Sin —CoS—
2 2 2 2 2 2

Las velocidades angulares se relacionan con los quaternions como se muestra a

continuacion:

p= 2(Qoq1 +0:0, —0,0; — qlqO)
q= 2(_ 050, +Qo4, + 4,05 — Q2qo) .................. (3.4)
r= 2(q2q1 — 0,0, +000Q; — qs%)

Ordenando estas ecuaciones para obtener la ecuacion de estado del movimiento de la

aeronave se obtiene:

f{o 0O p q9 114
ql — _l = _p 0 -r q ql 3 5
4> 27 |=¢ T O —pllg| (35)
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La relacion entre los parametros quaternion y los angulos de Euler es:

® = arctan 22(q2c2|3 i q‘z’ql) 5 e (3.6 )
G 01 —U; *+0Qs

© =arcsin(2x[q,9, —0,0,]) ... (3.6 b)

P —arctan 22(qlq2 +otl) e (3.6 )

2 2
Qo +&4 —d, —0Qs
Y la matriz de transformacion de coordenadas a partir de los quaternions es:

T

0’ +0,°—d,"—a,° 29,0, —dy0;5) 2(0,0; +9,0,)
DCM = Z(qlqz + qoqs) qo2 _qlz + Q22 = q32 2(q2Q3 _qoql) ---(3-7)
2(0,0; — 9,9, ) 2(0,0; +900,)  Go° —0,° —0,° +0,°

3.3. Parametros y variables aerodindmicas.

A continuacion se establecen parametros y variables que se utilizaran en modelo

matematico.

Sea Vaeronave el vector que representa las velocidades lineales instantaneas
desarrolladas por la aeronave:

Vaeronave = [U Y W

aeronave aeronave aeronave ]

Sea Vviento el vector de velocidades instantaneas del viento que se oponen o

contribuyen al desplazamiento de la aeronave dado en el sistema ejes del avion:

Wviento=[U Y

viento

W

viento viento]

La velocidad lineal total a la que se desplaza la aeronave esta dada por el vector V,, y

esta dado por:

V, = Vaeronave —Vviento|
V,=[u v w]

Donde 0 =U aeronave -U viento + :Vaeronave _Vviento y w :Waeronave _inento :
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En [6] se representa a V, en funcién a los ejes respecto al viento, considerando el

modulo de V, ([\/t|), y asus angulos o y B, de la siguiente manera:

Vil =l i

fana =§
v
senf = —
v
Vi=[V| @ Bl (3.9)

Sea Waeronave el vector que representa las velocidades angulares instantaneas

desarrolladas por la aeronave:

R

aeronave]

Waeronave= [P,

eronave Qaeronave
Sea Wuviento el vector de velocidades angulares instantaneas del viento en

coordenadas de los ejes del avion:

WVlentOZ [Pviento Qviento R

viento]

La velocidad angular total a la que se desplaza la aeronave esté4 dada por el vector W,

W, = Waeronave —Wviento |
W, =[p q r]

Donde P = I:)aeronave - I:)viento ; 4= Qaeronave o Qviento yr= Raeronave - Rviento .

Un valor importante para el modelamiento es el nimero Mach que est& dado por:

donde a es la velocidad del sonido a la altura en que se encuentra en ese momento la
aeronave. Para efectos del modelamiento del sistema se le considerara constante ya

que para el periodo de anélisis de la dinamica su variacion es muy pequefia.

3.4. Coeficientes aerodinamicos.

En [2] para el calculo de las fuerzas aerodindmicas que acttian sobre la aeronave, se
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dan en funcién a sus coeficientes aerodinamicos. A continuacion se dan las férmulas

para el calculo de los coeficientes aerodindmicos:

3.4.1. Coeficiente de sustentacion (Lift) — C,

C, =CLo+Cl-a+Cl 5, +Ck -8, +(C®-a+CPq)+
2V, (3.12)
cC’ M

Donde C,,es el coeficiente de sustentacion para un angulo de ataque 0 (a =0); C/

es el coeficiente de sustentacién debido al &ngulo de ataque o; O es el

) ) .. ., .
desplazamiento del flap; C_' es el coeficiente de sustentacion debido al

desplazamiento del flap; O, es desplazamiento del elevador; Cfe es el coeficiente

de sustentacion debido al desplazamiento del elevador; ¢ es la cuerda media

aerodindmica — MAC (Mean aerodynamic chord); « es la velocidad de cambio del

angulo de ataque(a); C[™ es el coeficiente de sustentacion debido a ¢; q es la
velocidad del angulo de cabeceo; C,' es el coeficiente de sustentacion debido a la

. 2 M . .
velocidad angular g ; M es el nimero Mach; C," es el coeficiente de sustentacion

debidoa M.

3.4.2. Coeficiente de resistencia (drag) - C,

2
(CL_CLo)Jrcgf 5, +C§e .5e+cga -5a+C(§' S+

C,=C,, +
D DO AR (313)

cY.M

Donde C,,, es el coeficiente de resistencia minima; e es el coeficiente de Oswald;

2
AR:E; b es la envergadura del ala; S es la superficie del ala; Cgf es el
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coeficiente de resistencia debido al desplazamiento del flap; Cge es el coeficiente de
resistencia debido al desplazamiento del elevador; O, es el desplazamiento del
aleron; Cfa es el coeficiente de resistencia debido al desplazamiento del alerdn; S,
es el desplazamiento del timon; Cg' es el coeficiente de resistencia debido al

. ., M .- - - - -
desplazamiento del timon; Cg es el coeficiente de resistencia debido al nimero

Mach.

3.4.3. Coeficiente de fuerza side -C,

C,=C/-B+C).5,+Cl -5, +2?/(CY'° -p+Cy -r)_w(3_14)

t

Donde Cf es el coeficiente de fuerza Side debido al angulo de resbalamiento; Cfa

. . . ! . . 5,
es el coeficiente de fuerza Side debido al desplazamiento del aleron; C," es el

coeficiente de fuerza Side debido al desplazamiento del timon; P es la velocidad
angular de balance; C, es el coeficiente de fuerza Side debido a la velocidad

angular p; r es la velocidad angular de guifiada; C, es el coeficiente de fuerza

Side debido a la velocidad angular r .

3.4.4. Coeficiente de momento de cabeceo -C,,

C
Cp=Cpo+C-a+C -5, +C»-5,+  (C®-a+CJ-q)+
2V, (3.15)
cY .M
Donde C,,, es el coeficiente de momento de cabeceo para un angulo de ataque 0

B - . .
(a=0); C, esel coeficiente de momento de cabeceo debido al desplazamiento del
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flap; C,ie es el coeficiente de momento pitch debido al desplazamiento del elevador;
Crffp es el coeficiente de momento de cabeceo debido a a - Cr?] es el coeficiente de

momento de cabeceo debido a la velocidad angular q; CmM , s el coeficiente de

momento de cabeceo debido al nimero Mach.

3.4.5. Coeficiente de momento de balance - C,

b r
C =C|ﬂ 'ﬁ+C|6a +0, 4'(:|5r -0, +2V(C|p -p+C 'r) (3.16)

t

Donde C|ﬁ es el coeficiente de momento de balance debido al &ngulo de
resbalamiento ; C,(Sa es el coeficiente de momento de balance debido al
desplazamiento del aleron; Cfr es el coeficiente de momento de balance debido al
desplazamiento del timén; C,p es el coeficiente de momento de balance debido a la

velocidad angular p; C,r, es el coeficiente de momento de balance debido a la

velocidad angular r .

3.4.6. Coeficiente de momento de guifiada - C,

C.=C/ B+C%.5 +C% .5 +25’/(c:np PHCIT) i

t

Donde Cf, es el coeficiente de momento de guifiada debido al angulo de
resbalamiento 3; Cfaes el coeficiente de momento de guifiada debido al
desplazamiento del alerdn; Cf’ es el coeficiente de momento de guifiada debido al

desplazamiento del timén; Cnp es el coeficiente de momento de guifiada debido a la
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velocidad angular p; C,: es el coeficiente de momento de guifiada debido a la

velocidad angular r .

3.5. Fuerzas aerodindmicas.

En [15] considera que las fuerzas aerodindmicas que actlan sobre una aeronave en

vuelo son:

3.5.1. Sustentacion (lift) L.

La fuerza de sustentacion (Ver Fig. 3.4), es la fuerza desarrollada por un perfil
aerodindmico moviéndose en el aire, ejercida de abajo hacia arriba, y cuya direccion
es perpendicular al viento relativo y a la envergadura del avion (no necesariamente

perpendiculares al horizonte)[36].

SUSTENTACION

TRAYECTORIA

VIENTO
RELATIVO

Figura 3.4. Fuerza de sustentacion.
Fuente: Elaboracidn propia. En base a [24].

La ecuacion para la sustentacion esta dada por:

E:—%,o-vf-s-cL ........... (3.18)

Donde p es la densidad del aire a la altura en que se encuentra la aeronave en ese

instante (para efectos del modelamiento esta se considerard constante ya que para el

periodo de andlisis de la dinamica su variacion es muy pequefio); V; es la velocidad
relativa de la aeronave; S es la superficie del ala y C, es el coeficiente de

sustentacion.

Haciendo Q = %p -S
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La ecuacion quedaria de la siguiente forma:
L=—Q-V>-CL.uo..... (3.19)
3.5.2. Resistencia (drag) D,

La fuerza de resistencia (Ver Fig. 3.5), es la fuerza que se opone al movimiento de la

aeronave, su direccién opuesta a la trayectoria.

Figura 3.5. Fuerza de Resistencia.
Fuente: Elaboracidon propia. En base a [24].

La ecuacion para la resistencia esta dada por:

= 1 2 2

D=—§P‘Vt SCp =—QV,"-Cp .t (3.20)
Donde C, es el coeficiente de resistencia.

3.5.3. Side force Y .

La fuerza side force (Ver Fig. 3.6), es la fuerza que es ortogonal a la direccion del
viento relativo y ortogonal a la fuerza de sustentacion, y esta dada por:

1

Y Ep.vt2 $-C,=Q-V,”-Cy.rrrnnnn. (3.21)

Donde C, es el coeficiente de side force.

Una variable importante es la presion dindmica que estd dada por:
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L Sustentacion D

Resistencia

Y Side force

\Y%

t
Figura 3.6. Fuerza lateral (Side Force)
Fuente: Elaboracion propia.

Las fuerzas aerodinamicas estan dadas respecto a los ejes del viento, por lo que hay
que transformarlos a los ejes respecto de la aeronave, para ello se utiliza una matriz

de transformacion DCM (Direction Cosine Matrix), que esta dado por:
cosacosf senfi  senccospf

DCM =|-cosasenf cosf —senasenf |........... (3.23)
—Ssena 0 Cosa

Las fuerzas aerodinamicas respecto a los ejes de la aeronave son:

F, D
F, [=DCMT x| Y| oo, (3.24)
F, C

3.6. Momentos aerodinamicos.

Segun [15] los momentos aerodindmicos que actlan sobre una aeronave en vuelo

son.

3.6.1. Momento de balance (L).

Es el momento que se desarrolla en direccién del vector p (ver Fig. 3.1),

ML:%p.VtZ.S.b.CI:Q.b-VtZ-CI .............. (3.25)

donde b es la envergadura del ala; C, es el coeficiente del momento de balance.
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3.6.2. Momento de cabeceo (M).

Es el momento que se desarrolla en direccion del vector g (ver Fig. 3.1),
MM=%p-vt2-s-c-cm=Q-c-vf-cm ........... (3.26)

donde c es la cuerda media aerodindmica — MAC (Mean aerodynamic chord); C_,

es el coeficiente de momento de cabeceo.

3.6.3. Momento guifiada (N).

Es el momento que se desarrolla en direccion del vector F (ver Fig. 3.1),
MN=%p-Vt2-S-b~Cn=Q«b~Vt2~Cn ................. (3.27)
donde C, es el coeficiente de momento de guifiada.

La matriz de momentos aerodindmicos seria:

Maero=[L M NJ]......cocoieiviniee.., (3.28)
3.7. Fuerza de empuje(F.)

En [2] el empuje de la aeronave lo desarrolla el conjunto conformado por sistema de

propulsién (motor de pistdn) y la hélice de la aeronave.

La fuerza de empuje esta dada por la fuerza producida netamente por la hélice de la

aeronave Yy esta en la direccion del eje OX de la aeronave.

FE = FHELICE

4
Freuce = ?P ‘R*- Q% Cpunvnnnnn. (3.29)

Donde R es el radio de la hélice en m; Q es la velocidad angular de la hélice o eje

del motor en rad/s; C. es el coeficiente de empuje.

El coeficiente de empuje se obtiene de tablas (Ver Tabla A.2 del Anexo A) de C.
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versus J (donde J es el radio de avance instantaneo de la hélice). El dato que se
ingresa a la tabla es el valor de J y mediante interpolaciones se halla el valor de C,

la gréfica para la interpolacion se muestra en la Fig. 3.7.

7 J J

E/en [

Figura 3.7. Gréfica para la interpolacion para obtener el coeficiente de empuje CE a partir del radio

de avance instantaneo de la hélice J.
Fuente: Elaboracién propia.

Para el célculo de C. se tiene la siguiente formula:

Ce=m.-J+b.
Donde m, = CJE"W _gEm‘" ; be =—CJE“*aX_§E”“”mem +Co min 3 Jmax Y Jmin SON l0S

valores proximos superior e inferior a J en la columna correspondiente en la tabla

A2; C... Y Cemin SON los valores de la columna C. correspondientes a Jmax Y Jmin

E min

en la tabla A.2 y J es el radio de avance instantaneo de la hélice en rad®, que esta

definido por:

3.8. Momento de propulsion (M.,)

Segln [2] el momento de propulsion esta dado por el torque generado por el motor

alrededor del eje OX de la aeronave, su unidad de medida es el Nm,
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donde P, es la potencia del motor a la altura en que se encuentra trabajando, su

unidad de medida es el W.

Las tablas de datos del motor son tomados a nivel del mar, por lo que hay que
aplicarles un factor de correccion por la altura para hallar la potencia efectiva de

trabajo. Asi,

P=F,*Pyoror:e-ee--- (3.32)
donde PyoTor, €S la potencia del motor a nivel del mar, su unidad de medida es el W,
F, es el factor de correccion por altura, y esta dado por:

TNM ’
F, = [?} .............. (3.33)

donde Ty, es la temperatura atmosférica a nivel del mar en K; T es la temperatura

atmosférica de la altura en que se encuentra en ese instante la aeronave.
3.8.1. Potencia del motor Puoror.

En [2] la potencia del motor estd en funcion a la velocidad angular del eje del motor
(©), generalmente dada en tablas en revoluciones por minuto (RPM ), y por la
presion del combustible en el manifold (valvula de ingreso al colector) la que se
denomina PCM. Para hallar la potencia instantanea desarrollada por el motor se
realiza una doble interpolacion a las tablas del fabricante con los datos de RPM 'y

PCM instantaneos (Ver Tabla A.3 del Anexo A), tomando un intervalo de la tabla [
PCMn, PCM, a1 - [RPMy,, RPM,,.x] ¥ su correspondencia en potencia tal
como se muestra en la Tabla 3.1y en la Fig. 3.8, donde RPM,,,y RPM,,. son los
valores proximos inferior y superior a RPM en la columna correspondiente en la
Tabla A.3; PCM,,, y PCM,,.x son los valores préximos inferior y superior a PCM

en la fila correspondiente en la Tabla A.3.

El calculo de la potencia del motor a nivel del mar se obtiene de las siguientes

formulas:

P, =m,, -RPM+by, .......... (3.34)

P,=m,, - RPM+b,y.......... (3.35)
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Tabla 3.1. Potencia del motor Py,qror [W1, seglin la presion del combustible en el manifold PCM
[kPa] y la velocidad angular del eje del motor [rpm]

Presion de combustible en el
manifold [kPa]

PCM PCM F’CMMAX
é I RPM,,y P Powin
o S
'S £
% = RPM P1 PMOTOR Pz
32
@ RPM,ax PlMAX PZMAX

Fuente: Elaboracion propia.

[W] A
_______________________ PZMAx
: > PCM 1
oo 2MINTTD |
1 it2 :
Puoror|====7===~~ E_ ¥ ‘7{ Pmax
| |—» PCM MIN
________ 'i/ P E
PlMIN: {

RPM .\ RPM . #[RPM]

Figura 3.8. Gréfica para la interpolacion para obtener la potencia del motor Py,or0r @ partir de la

velocidad angular del eje del motor RPM y la presion de combustible de ingreso al manifold PCM.
Fuente: Elaboracion propia.

Donde F es el resultado de la interpolacion de Py Y Pivax: Py €S €l valor
correspondiente a RPM,,y y PCM,,, en la Tabla A3y P, es el valor

correspondiente a RPM,,,, y PCM,,,, en la Tabla A.3.

P — P

_ 1MAX 1MIN
Mes = RPM RPM
MAX MIN
P -P
b, =— IMAX_ IMIN RPM,,n + P,

RPM .« — RPM LMIN
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y P,, resultado de la interpolacion de P,,, vy P P,un €S el valor

MAX?

correspondiente a RPM,,, y PCM,,« en la Tabla A3y P, es el valor

correspondiente a RPM,,,, y PCM,,, en la Tabla A.3.

P,y — P

_ 2 MAX 2MIN
M2 = RpM RPM
MAX MIN
P, -P
bp, =— ZMAX 2 RPM iy + Payun
RPM ax — RPM 0

Se realiza otra interpolacién entre B y P, para la PCM instantaneo (presion de

combustible instantaneo en el manifold) para hallar la potencia instantanea del motor

PMOTOR'
Puoror = M x PCM — k> i X PM iy + Py
PCM ,.x — PCM s PCM . — PCM 0
haciendo los reemplazos de P, y P, la ecuacién para la Py,oror Seria:

Puoror = Cpe X RPM x PCM +C_, xPCM +C ,; xRPM +C , .....(3.36)

m,, —m b., —b
Donde Cpl _ P2 P1 : sz = P2 P1 ;
PCMax — PCM PCM,»x —PCM,,\

(M, —m,,)x PCM
e P2 Pl) MIN Y Cpo=-
PCM,»x —PCM

(bPZ _bPl)X PCM i
PCM,,»x — PCM

+bp,

3.8.2. Velocidad angular instantanea del eje del motor (Q).

Para [2] la velocidad angular instantnea del eje del motor (Q) esta dado por la

siguiente férmula:
|VIP + |vlHELICE

‘] MOTOR + ‘] HELICE

Q:

Donde Jvotor €S el momento de inercia del motor; JueLice €s el momento de inercia

de la hélice. Juotor Y JHeLice Son proporcionados por el fabricante del motor.
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En [2] calcula el momento de la hélice mediante la siguiente formula:

4
M pevice = _?P' R*-Q%*.C,....... (3.38)

Donde C, es el coeficiente de potencia. C, se obtiene de tablas (Ver Tabla A.2 del
Anexo A) de C, versus J. El dato que se ingresa a la tabla es el valor de Jy

mediante interpolaciones se halla el valor de C,, la grafica para la interpolacion se

muestra en la Fig. 3.9.

[ce11

‘] i ‘] ‘]max =[‘]]

min

Figura 3.9. Grafica para la interpolacion para obtener el coeficiente de empuje CP a partir del radio

de avance instantaneo de la hélice J.
Fuente: Elaboracion propia

Para el calculo de C, se tiene la siguiente formula:
Co=my-J+b,....... (3.39)

C .
Donde mp — P max P min ’ bP L.y

max J min

-C C:Pmax _CPmin xJ

min
J max J min

+ C Jmax y \]min son IOS

P min ;
valores proximos superior e inferior a J en la columna correspondiente en la tabla

A2; C,... Y Comin SON los valores de la columna C, correspondientes a Jmax Y Jmin

en latabla A.2 y J es el radio de avance instantaneo de la hélice.
3.8.3. Presion de combustible en el manifold (PCM).

En [2] el calculo de la presion de combustible en el manifold (PCM) depende de la
presion atmosférica a la altura en que se encuentra la aeronave y la posicién del
acelerador del motor. El acelerador se representa como la fraccién entre la presion

de manifold (valvula de ingreso al colector) y la presion atmosférica, normalmente
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para este tipo de motores, la presion de manifold es siempre menor o igual a la
presion atmosférica a la altura en que se encuentra la aeronave en ese momento, por

lo tanto, el acelerador (Acc) tomara valores entre 0 y 1, para la siguiente ecuacion:
PCM =(P,,, — PCM,,, )x Acc+PCM,,, ......(3.40)

Donde PCM=PCM,,; Psw €S la presion atmosférica en kPa; PCMyn es la

presion minima en el manifold a la que trabaja bien el motor segun informacion del
fabricante y Acc representa el desplazamiento del acelerador del motor y toma

valores entre O y 1.

3.8.4. Consumo de combustible (Cg,g)

En [2] el consumo de combustible esta dado en [g/h] y esta en funcidn a la velocidad
angular del eje del motor, generalmente dada en tablas en revoluciones por minuto
(RPM ), y por la presion del combustible en el manifold (PCM). Para hallar el
consumo de combustible instantaneo desarrollada por el motor se realiza una doble

interpolacion a las tablas del fabricante con los datos de RPM y PCM instantaneos

(Ver Tabla A.4 del Anexo A), tomando un intervalo de la tabla [ PCM,,,,, PCM ;. ]
- [RPM,,» RPMyax]1 Y su correspondencia en potencia tal como se muestra en la
Tabla 3.2 y en la Fig. 3.10, donde RPM,,,y RPM,,, son los valores préximos
inferior y superior a RPM en la columna correspondiente en la Tabla A.4; PCM,,,

y PCM,,.x son los valores préximos inferior y superior a PCM en la fila

correspondiente en la Tabla A.4.

El célculo del consumo de combustible del motor se obtiene de las siguientes

formulas:

Coasy =Mg, -RPM+bg, e (3.41)

Consy =Mg, -RPM +bg, .......... (3.42)
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Tabla 3.2. Consumo de combustible del motor CGAS [g/h], segun la presion del combustible en el

manifold PCM [kPa] y la velocidad angular del eje del motor [rpm]

Presion de combustible en el
manifold [kPa]

PCM PCM PCM ,ax
3 o RPM iy Coasimn Consamin
S 2
% = RPM Cons1 Cons Conss
3
e RPMyyax Consmax Cons 2mmx

Fuente: Elaboracion propia.

[g/h] A
_______________________ CGASZMAX

/{—»PCM -~

______ RSy Teas

(I I D [ —— iC

GAS ! / GAS1IMAX » PCM "

""" G'GTA§1*I,\K Cons1 !
RPM RPM " [RPM ]

Figura 3.10. Grafica para la interpolacion para obtener el consumo de combustible del motor CGAS a

partir de la velocidad angular del eje del motor RPM 'y la presion de combustible de ingreso al
manifold PCM.
Fuente: Elaboracion propia.

Donde Cg,g, es el resultado de la interpolacion de Cg,g,,, ¥ C C es

GAS1MAX ! GASIMIN

el valor correspondiente a RPM,,,, y PCM,,,, en la Tabla A4y C es el

GAS1MAX
valor correspondiente a RPM,,,, y PCM,,, en la Tabla A.4.

C C

_ ZGASIMAX ~ “GASIMIN
Te1 = ppum RPM
MAX — MIN
C -C
bG]_:_ GAS1IMAX GAS1IMIN RPMM|N +C

RPM, ., —RPM, CASLMIN
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Y Ceas, . €s el resultado de la interpolacion de Cg,g,, ¥ C C es el

GAS 2 MAX GAS 2MIN

valor correspondiente a RPM,,, y PCM,,.x en la Tabla A4y C es el

GAS 2 MAX

valor correspondiente a RPM,,,, y PCM,,,« en la Tabla A.4.

_ CGASz MAX CGASZ MIN

M2 = RpM RPM
MAX MIN

be, =_CGA52MAX ~Coasomn RPM,,, +C

RPM,,, — RPM,,,\ CASZMIN

Se realiza otra interpolacion de Cg,g, ¥ Cgag, parala PCM instantanea para hallar

el consumo de combustible instantaneo del motor Cgg,

Cops = oz ~Camipey - Cese=Compy el (343)
PCM i — PCM PCM i — PCM

haciendo los reemplazos de Cg,s, Y Cgps, 1a ecuacion para la Cg,g seria:
Cons =Cpy1 XRPM xPCM +C_, xPCM +C . xRPM +C_,....(3.44)

M., —M b., —b
Donde Cpgl — G2 Gl , Cpgz . G2 Gl ’
PCM,ix — PCM PCM,,.x — PCM,,n

b., —b., )x PCM
e = +Mgy C,, :_( G2 Gl) Ny
PCMyax — PCM 0 PCM»x = PCM

3.9. Masa, centro de gravedad e inercia de la aeronave.
3.9.1. Masa del combustible consumido (Mg,s)

La masa del combustible consumido esta dada por la siguiente férmula:

Magas = [ Cons -dt[kg] ........ (3.45)

La masa de la aeronave cambia con el consumo de combustible, la masa instantanea

de la aeronave m, esta dada por,

M =Moo + M [Ka] -........(3.46)

donde M,,,, es la masa de la aeronave con tanque de combustible lleno.
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3.9.2. Centro de Gravedad de la aeronave.

El centro de gravedad de la aeronave también varia debido al cambio de la masa de
la aeronave por el consumo de combustible. El centro de gravedad instantaneo (CG)
estd dado por las coordenadas (Xcg,Ycg,Zcg) del punto de aplicacion del centro de

gravedad sobre la aeronave.

Para calcular el centro de gravedad instantdneo se mide el CG tanto con el tanque
Ileno y con el tanque vacio y mediante interpolacion se calcula el CG instantaneo, la

gréafica para la interpolacion se muestra en la Fig. 3.11.

XCye

ho (ol | NI

Xcgvaf' ______

M m M

vacio

v

lleno

Figura 3.11. Gréafica para la interpolacion para obtener la coordenada Xcg del CG en el eje X de la
aeronave a partir de la masa m instantaneo de la aeronave.
Fuente: Elaboracion propia.

Para el célculo de la coordenada Xcg del CG en el eje X de la aeronave se tiene la

siguiente formula:

Xeg=my xm+by, ............ (3.47)

M son las

donde m, = XCG e = XCGui ; Dy = XCGeno —My x M

M
-M y

vacio

lleno lleno

lleno vacio

masas de la aeronave con tanque lleno y tanque vacio respectivamente; XCd,..., Y
Xcg,..i, SON las coordenadas del CG en el eje X con tanque lleno y tanque vacio

respectivamente.

Para el célculo de la coordenada Ycg del CG en el eje Y de la aeronave se tiene la

siguiente formula:
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Yeg=m, xm+b, ............... (3.48)

Yc eno -Yc vacio - .
donde mY = |\/|gII —Mg ! bY :chlleno_mY ><'vllleno' YCglleno y YCgvacioson Ias

lleno vacio

coordenadas del CG en el eje Y con tanque lleno y tanque vacio respectivamente.

Para el célculo de la coordenada Zcg del CG en el eje Z de la aeronave se tiene la

siguiente formula:

Zcg=m, xm+b, .............. (3.49)

ch lleno — ch vacio

donde m, = M =

; bZ 3 ZCgIIeno —m; X M lleno » chlleno y chvacio son las

lleno vacio

coordenadas del CG en el eje Z con tanque lleno y tanque vacio respectivamente.

3.9.3. Inercias de la aeronave.

Las inercias instantaneas de la aeronave son J,, J,, J,, Jy,.

Como la masa de la aeronave cambia con el consumo de combustible también lo
hacen las inercias de la aeronave, para el célculo de las inercias instantaneas se
miden las inercias de la aeronave con el tanque vacio y con el tanque lleno, y con la
masa instantanea se realiza una interpolacion para obtener las inercias instantaneas,

la grafica para la interpolacion se muestra en la Fig. 3.12.

Para el calculo de la inercia para J se tiene la siguiente formula:

Jy =my xm+by, ........ (3.50)

J
donde m, =X

. .
M 29 By = Jsteno =My XMienos Iytens ¥ Jxuacio SON las

lleno — M vacio

inercias de J, con tanque lleno y tanque vacio respectivamente.
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Figura 3.12. Gréfica para la interpolacion para obtener la inercia J x de la aeronave a partir de la

masa m instantaneo de la aeronave.
Fuente: Elaboracion propia.

Para el célculo de la inercia para J, se tiene la siguiente formula:

Jy=my xm+b, ... (3.51)
dond s JYIIeno - ‘]Yvacio b =J I M -]
onae mJy - M ’ Jy — “Ylleno mJy X lleno Ylleno

lleno vacio

inercias de J, con tanque lleno y tanque vacio respectivamente.

Para el célculo de la inercia para J, se tiene la siguiente formula:

J, =my,xm+b,......... (3.52)
dond _ J Zlleno — J vacio -y =] —m.xM -]
onade sz - -M ’ Jz Zlleno Jz lleno Zlleno

lleno vacio

inercias de J, con tanque lleno y tanque vacio respectivamente.

Para el célculo de la inercia para Jy, se tiene la siguiente formula:

Jy =M, xM+b,......(3.53)

JIxz

donde m,,, = J|\);IZ||eno _I":/IXZvacio : b

lleno vacio

inercias de J,, con tanque lleno y tanque vacio respectivamente.

y

y

J

J

Yvacio

Zvacio

son

son

las

las

xe = ‘] XZlleno mez x M IIeno; ‘] XZlleno y ‘] XZvacio son Ias
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3.10. Fuerzas y momentos totales

Las fuerzas totales que actdan en el CG de la aeronave (Ver Fig. 3.13) estan dadas

por la ecuacion:

Fc. = Faero + Fprop .......... (3.54)

Donde Faero es la matriz de las fuerzas aerodindmicas y Fprop es la matriz de las
fuerzas de propulsion.

Las aceleraciones totales que actta en el CG de la aeronave esta dada por:

1 1
A="F., =~ (Faero+ Fprop)............ (3.55)
m m
A
I
Il
|
AC
x Il
L !_r-f-r‘h—' P=—1 I I | I I H
i o/ ecc|” F
X \.‘-—‘____'_—__-;__,_,

O = arigen [purto de referencia)

AC = punto de aplicacion de la fuerza asrodingamica
P = purto de aplicacion de la fuerza de propulzion
GG = centro de gravedad

2
r

Figura 3.13. Diagrama de ubicacion de los puntos de aplicacion de la fuerza aerodindmica, fuerza de
propulsion y centro de gravedad de una aeronave.
Fuente: [48]

Los momentos totales que actian en el CG de la aeronave, estan dados por las

siguientes ecuaciones:
M roce = (Moo =CG)X Forg cveveeenns (3.56)
M yropcs = (Forep — CG )X F

prop prop trrrrrreees

Donde M. .cc €S el momento desarrollado por la fuerza aerodindmica en el CG;

M occ €S el momento desarrollado por la fuerza de propulsion en el CG;

Iero = AC es el punto de aplicacion de la fuerza aerodinamica resultante y r,, = P

es el punto de aplicacién de la fuerza de propulsion resultante.
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El momento total Mcg producido en el centro de gravedad de la aeronave es:
Mis=M_,+M . +M_ s+ M

aero prop propCG "= """

Donde Mgero €5 la matriz de momentos aerodindmicos y Myep €S la matriz de

momentos de propulsion.
3.11. Ecuaciones de movimiento de la aeronave

Para hallar las ecuaciones de movimiento de la aeronave, se dan las siguientes

asunciones y definiciones [3]:

(1) El centro de ejes coordenados esta localizado en el centro de gravedad de la

aeronave.
(2) Las inercias Jy, y Jy, son iguales a cero, debido a que los ejes OX y OZ

caen en el plano de simetria de la aeronave.
(3) Se considera como sistemas de coordenadas inerciales al conjunto de ejes con

origen en el centro de la tierra pero no rota con la tierra.

Aplicando la segunda ley de movimiento de Newton:

donde Zlf es la sumatoria de todas las fuerzas externas actuando sobre la
aeronave; m es la masa de la aeronave; V, es el vector de velocidades lineales totales;
ZM es la sumatoria de todos los momentos externos actuando sobre la aeronave;

H es el momento de momentos (momento angular) y ], indica que la derivada es

con respecto al espacio inercial.

Las fuerzas y momentos externos consisten de fuerzas y momentos en equilibrio y
los cambios en ellos causan o resultan en una perturbacion de su condicion de

equilibrio.
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DF=)Fo+D AF ... (3.61)
DM =DM, +>AM

Donde ZFO es la sumatoria de las fuerzas en equilibrio y ZI\?Io es la sumatoria de

los momentos en equilibrio.

En el analisis de dindmica de la aeronave, se la considera en equilibrio antes de que

se le introduzca una perturbacion, asi, ZFO yZI\?]O son iguales a cero.

La aeronave es inicialmente considerada en vuelo sin aceleraciones y las
perturbaciones son producidas por la deflexion de las superficies de control o por las

turbulencias atmosféricas.

Reescribiendo las Ecs. (3.59) y (3.60) se tiene:

Se hacen las siguientes asunciones adicionales:

(4) La masa de la aeronave permanece constante durante cualquier analisis de
dinamica.

(5) Se considera a la aeronave como un cuerpo rigido.

(6) Se asume que la tierra es la referencia inercial.

La Ec. (3.62) puede expandirse a,

o Vi
ZAlf = \7t it } ............................ (3.64)

como se con3|dero la masa constante y el movimiento de la aeronave con respecto a

la tierra la Ec.(3.64) se reduce a:
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Es necesario obtener una expresion para la derivada con respecto al tiempo del vector
velocidad con respecto a la tierra. Este proceso es complicado por el hecho de que el

vector velocidad va rotando mientras cambia de magnitud.

La derivada total de un vector se demuestra en [3], de la cual se tiene la siguiente
ecuacion para el segundo término de la Ec. (3.65):

dv, - av,
dtt} A (3.66)
E

Donde 1, es el vector unidad en direccion del vector V,; V, es la magnitud de V,;

1, d;{[T es el cambio de la velocidad lineal y @ es la velocidad angular total de la

aeronave con respecto a la tierra.

ExpresandoV, y @ vectorialmente,

V, =UT V] +WK e, (3.67)

D= PU A HFTK oo, (3.68)

donde T,],K son los vectores unidad de los ejes X, Y y Z de la aeronave

respectivamente.

Reemplazando las Ecs. (3.67) y (3.68) en la Ec. (3.66):

I — 5 =0T + V] + WK oo (3.69)
T J Kk

RV A R R o R (3.70)
u v

@xV; =(Wxq—VxI)T +Uxr—wx p)J+(Vxp-uxg)K..... (3.71)
ZAIf puede escribirse en términos de sus componentes;
D AF =T AR, + 1D AR, +KD_AF, ...(3.72)

De las Ecs. (3.69), (3.71) y (3.72) se obtiene las ecuaciones de movimiento lineal de

la aeronave:
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AF, =mu+wxq-vxr
2 AF, =m( )
D AR, =MV AUXT = WX P) corverrrniisinisssesisesisssissenss (3.73)
D AF, =m(W+Vx p-uxq)

Las aceleraciones totales producidas en la aeronave, se obtiene de la Ec.(3.73)

D AF,

ary = o =U+wxq-vxr
AF
a, =Zm LV UXT = WX P oo (3.74)
DAF,
a, = =W+Vxp-uxq
m

La aceleracion de la gravedad (g) debe transformarse a los ejes respecto a la

aeronave, utilizando la matriz de transformacion DCM visto en la Ec. (3.23):

Ay | 0
8y [=DCMx| 0 .coovvv. (3.75)
a g

de las E_cs. (3.55) y (3.75) se tiene:

8rx Bgx
ary |=A+|ay

_aTZ_ agZ
despejando las derivadas de la Ec. (3.74) se obtiene las ecuaciones de movimiento

lineal de la aeronave:
u ar VXTI —wx(
Vi=|ay +WXP—UXF |, (3.76)
W a;, +uxg-vxp

En [3], para obtener las ecuaciones del movimiento angular, se utiliza la Ec. (3.63):

Es necesario obtener una expresion para H , que es el momento angular o momento
de momentos de un cuerpo girando. EI momento de un elemento de masa dm debido
a la velocidad angular @ sera igual a la velocidad tangencial multiplicado por dm

respecto al centro de rotacion instantaneo (Ver Fig. 3.14).
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@ x R
Figura 3.14. Momento angular de un cuerpo girando.

Fuente: Elaboracion propia.

La velocidad tangencial puede expresarse como:

Vi =@x<R (3.78)

P10 g MY\ cooooonod ol hocooooonoo fERTTTINE S

El incremento del momento resultante de esta velocidad tangencial del elemento de

masa dm puede expresarse como:

dM =(@x R)AM....coooooorrvvvc e (3.79)

El momento de momentos es el momento multiplicado por la distancia del brazo
entre el centro de rotacién y el punto de aplicacion de dm, como ecuacion de vectores

se tiene:

H= _dei integrando toda la masa de la aeronave, se tiene:

H= j R (@x R)AM ..o (3.81)

Evaluando el triple producto vectorial:

®=pi+qf+rk

R=xi+yJj+zK
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T J K
OXR=[P QM. (3.82)
XI’ yl’ Zr
dxR=(2,q-y, 0T +(Xr=2,p)T+ (Y, P—XDK .ccevvrrns (3.83)
T i K
Rx(@xR)=| x, Y, Z, |, (3.84)

qu_yrr er_zrp yrp_xrq

Rx(@x FE):[(yr2 +zr2)p—xryrq—xrzrr]|‘+
[(Zr2 +xr2)q—yrzrr—xr Yr p]T+ ................... (3.85)
[(xr2 + yrz)r—xrzr p—yrzrq]k’
Sustituyendo la Ec. (3.85) en la Ec. (3.81):
H= J‘[(y,2 + zrz)p —-X,Y,q- xrzrr]dm i+
j[(zr2+x,2)q—yrzrr—xryr p]dm ] B .. (3.86)
H(x,z + yrz)r L P yrzrq]dm K

Dado que_[(yr2 + zrz)im se define como el momento de inercia Jy ,y jxryrdm se

define como el producto de inercia J,, y asi con los deméas elementos de la Ec.

(3.86)

Recordando que se asumié que J,,=Jy, =0, la Ec. (3.86) puede reescribirse como

Hy =pxJy —rxJdy
Hy =0xJy, (3.87)
H, =rxJ, —pxJy,

La Ec. (3.63) indica que se requiere la derivada total de H con respecto al tiempo y

como H cambia en direccion y magnitud, se reescribe (3.63):

Los componentes de T, C:: son:
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dH -
th =p-J,-r-J,,

o, G-Jy e (3.89)
dt

dH

Se asumid que la aeronave es un cuerpo rigido de masa constante, la derivada con

respecto al tiempo del momento y los productos de inercia son cero.

Ahora,
[ 1 K
oxH=|p ¢ o AAVE W A . (3.90)
H X HY HZ

Expandiendo:

@xH=(xH, —rxH, )i +(rxH, —pxH,)]+(pxH, —gxH,)K .....(3.91)

También ZAM puede escribirse como:

D AM =D ALT+ Y AM T+ D AN K oo (3.92)

Sustituyendo las Ecs. (3.89), (3.91) y (3.92) en la Ec. (3.88), se obtiene las
ecuaciones de movimiento angular:

ZALz pd, —rd,, +ar(J, —J,) - pad,

S AM =qd, + pr(dy —3,)+ (P2 =12 g e (3.93)

D AN =13, — pdy, +pa(dy — Iy )+ard,,

Despejando las derivadas de la Ec. (3.93):

2

p:\]zMch‘f'JXZMNcg+|:JZ(‘]Y_‘]Z)_‘]XZ % (Jx_‘]v""]z)‘]xzxp}xq

Cl Cl Cl Cl

1 J, —J J
Q= Moy =2 pxr =22 (0 =r?) ) (3.94)

Jy Jy Jy

2

r:‘JXZMLCng‘JXMNCQ_{(‘]Y_JX_JZ)‘]XZXr+‘]x(‘]x ‘]Y)+‘]XZ xp}xq

Cl Cl Cl Cl
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Donde M, =Y AL; My, =D AM; M => AN; M M, M, son los

momentos producidos en el centro de gravedad de la aeronave, dadas en la Ec.
(3.58).

. J J - ~J3..7
Haciendo ¢, =J,J, -J,,°; C,=—%; c3=-"%; c4=JZ(‘]Y 3.) JXZ;
C, C, C,
CSZ(‘]X_‘]Y+‘]Z)‘]XZ : C6=i; C7:‘]X_‘]Z; Csz\]i; ng‘]ixy
Cl ‘]Y ‘]Y ‘]Y Cl
2
Cyp = Tl =)+ g la Ec. (3.94) quedarian de la siguiente manera:
Cl
p=C,M g +CMy, +[c,r +¢5p]xq
q=c6MMCg—c7pxr—cg(p2—r2) ...................... (3.95)
r=C;M g, +CM g, +[C x p—cg xr]xq

3.12. Ubicacion de la aeronave.

La ubicacion de la aeronave esta dada por su posicion referenciada con el este, norte
y su altura representados por Xeste, Ynorte Y Alt respectivamente, para determinarlo se
transforma las velocidades de la aeronave (u, v, w) a otro sistema de referencia
respecto a la tierra (Vnorte, Veste, Vanajo), para lo que se utiliza la matriz de

transformacién DCM:

Vnorte u
Ve |=DCMT x|V | (3.96)
\Y w

abajo

Las variaciones del desplazamiento de la Xeste, Ynorte Y Altura respecto al tiempo estan
dadas por las siguientes ecuaciones:

d
dt
d

a (Ynorte ) = Vnorte """" (397)
d

a(Alt): -V

(X ) = Veste

este

abajo
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3.13. Actuadores

Para la manipulacién de las superficies de control de la aeronave es a través de un
actuador denominado servo [18] (Ver Fig. 3.15), este servo tiene un eje que puede
ser posicionado en un angulo especifico enviandole una sefial con un cddigo
correspondiente, asi cuando la sefial con codigo exista en la entrada del servo, este
mantendra la posicion angular del eje. Si la sefial con el cédigo cambia, la posicion
angular del eje del servo cambia y por consiguiente manipulara la superficie de

control.

El angulo esta determinado por el ancho de pulso aplicado a la entrada del servo. El
modelo contempla un minimo angulo que puede alcanzar la superficie de control
para un ancho de pulso 0, y un maximo angulo para la superficie de control para un
ancho de pulso de 1024. Por lo que se hace un escalamiento entre la sefial con ancho
de pulso y el desplazamiento de la superficie de control deseada.

Amax - Amin
Ascp = W XUgp + Anin e, (3.98)

Existe una demora entre el instante que se da la sefial del ancho de pulso y el

posicionamiento de la superficie de control que se modela en la siguiente ecuacion:

Ay = ASCDT‘ASCA ............................. (3.99)

r

Donde A.p, es el angulo de la superficie de control deseada; A, es el angulo
maximo que alcanza la superficie de control; A .= es el angulo minimo que alcanza
la superficie de control; Ug,, es la sefial de control deseada en pulsos de control;

A, es el angulo actual de la superficie de control; A, es la derivada de A,y T,

es el retardo de tiempo en el que el angulo deseado de la superficie de control

alcance a la superficie de control deseada.

Para la aeronave, se tiene los siguientes angulos que corresponde a las superficies de

control que son manipulados a través de un servomotor:

- de, angulo del elevador.

- 8, angulo del aleron.
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- dy, angulo del timon.

- dacc, desplazamiento del acelerador.

e 7

ot oo P i [RI= )
2 2ale FHuar o ——_ B~V F
h —L ¢

CLbierta infierior

|]::s:::z::s::m:> R

(b)
Figura 3.15. Servomotor de modelismo (a) Vista externa de un servomotor (b) Vista de partes de un
servomotor.
Fuente: [43]

3.14. Resumen de ecuaciones de estado de la aeronave.

3.14.1. de = f (de,Ue)

3.14.2. da = f (da,Ua)

3.14.3. dr = f (dr,Ur)
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3.14.4. a&c = f(acc,Uacc)
3.145. U = f(v,w,r,qg,a.)
3.146. v = f(u,w,r,p,ay)
3.14.7. \;v= f(u,v,p,qg,a)
3.14.8. bz f(p.a,r, M, M)
3.14.9. q=f(p,1,M,,)

31410 I.’: f(p;qul Mch'MNCg)

31411 Q= f(QM,,M g )
3.14.12. M, = f(Cuxs)

3.14.13. q, = f(p,q,r, 0y, 0y, 0y, 0s)
3.14.14. q, = f(p,q,r, 0y, Gsr 0y, 0s)

3.14.15. q, = f(p,q,r,9,,9,,9,,95)

3.14.16. q, = f(p,q,r,4,,9;,9,,95)
31417, X, = f(V,,,)

3.14.18. Y, .. = f(V,.ro)

3.14.19. Alt=f(V,)

3.15. Aeronave Aerosonde.

Las ecuaciones de estado de la seccion 3.14 describen el modelo matematico para

cualquier aeronave.

Para la presente tesis se utiliza la aeronave Aerosonde (ver Fig. 3.16) de la compafiia
Textron [48] para el disefio del controlador, los parametros y coeficientes

correspondientes se presentan en el Anexo A.



Caracteristicas:

- Longitud: 6,2 ft=1,89 m

- Longitud de ala: 9,6 ft=2,93 m

- Peso bruto: 30,8 Ib = 13,97 kg

- Capacidad de combustible: 0 a 11 Ib (0 a 5 kg)
- Motor de 24 cc con potencia de 1,6 hp

Rendimiento:

- Minima velocidad: 15 m/s
- Maxima velocidad: 50 m/s
- Altitud: 21000 ft = 6400,8 m

K

/
Derosonmnde”
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Figura 3.16. Aeronave Aerosonde, (a) vista en vuelo, (b) vista superior, (c) vista lateral y (d) vista

posterior.
Fuente: [21]
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3.16. Problema de control

La estabilidad lateral trata de mantener estable el &ngulo de resbalamiento g, y la
velocidad del movimiento de guifiada r, de no realizarse la estabilizacion lateral al
aeronave caeria en pérdida, por el ejemplo en la aeronave Aerosonde en vuelo y con
las siguientes condiciones para las configuraciones de control, elevador en Q°,
alerones en 0°, timon en 0° y el acelerador en 0,4. La aeronave es inestable con un
angulo de rolido (balance, alabeo) muy elevado (mayor a 50°), el rumbo esta dando
vueltas y la altura estd disminuyendo, en resumen la aeronave esta realizando una
espiral descendente, como se muestra en las Figs. 3.17 y 3.18, el programa se

muestra en el Anexo A.2.

1000 « -

950 .~

©
o
o

Altura (m)

200

-400
Ynorte (m) 0 -500 Xeste (m)

Figura 3.17. Gréfica del desplazamiento de la aeronave Aerosonde en 3D con entradas: elevador a 0°,
alerones a 0°, timdn a 0° y acelerador a 0,4. La ubicacion inicial de la aeronave es: Xeste = 0 m,
Ynorte =0 my Altura = 1000 m.
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Figura 3.18. Grafica de respuesta del rolido, cabeceo, direccion y altura de la aeronave Aerosonde con
entradas: elevador a 0°, alerones a 0° y timén a 0° y acelerador a 0,4.

Segun [3] la mayoria de aeronaves son espiralmente inestables (oscilaciones Dutch
roll), es decir, la aeronave no tiende a regresar a sus condiciones iniciales de
direccion y angulo de balance, una vez que ha sido perturbado, ya sea por la

deflexion de una superficie de control o por una rafaga de viento.

En las Figs. 3.19 y 3.20, se muestra el comportamiento de la aeronave Aerosonde al
aplicar una accién tipo escalén al timén, se aprecia que las variables g, r, ¢ y ¢
empiezan a oscilar e incrementarse y no regresan a sus condiciones iniciales. Las
pruebas se hicieron sobre modelo linealizado y desacoplado para el movimiento

lateral de la aeronave Aerosonde Ec.(4.25), que se obtiene en la seccién 4.2

Para realizar un cambio de direccion o rumbo el piloto manipula los alerones, pero
esto también provoca movimiento en el angulo de balance y la pérdida en altura de la

aeronave.
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En las Figs. 3.21 a 3.24, se muestra el comportamiento de la aeronave Aerosonde al
aplicar una accion tipo escaldn a los alerones, se aprecia que las variables 8, 1, ¢ y ¢
empiezan a oscilar e incrementarse y no regresan a sus condiciones iniciales.
También estas pruebas se hicieron sobre modelo linealizado y desacoplado para el
movimiento lateral de la aeronave Aerosonde Ec. (4.25), que se obtiene en la seccién
4.2.

En resumen, el controlador a disefiar debera ser capaz de: Primero, regular y
mantener en pleno vuelo la condicién de equilibrio g < |+0,5°| y r < |+0,5°/5|,
partiendo de una condicidn inicial o después de la ocurrencia de una perturbacion, y,
segundo, mantener un giro coordinado de la aeronave, cuando se realice un cambio
de direccion manipulando los alerones, f tendra un valor minimo y constante, r un

valor constante y el &ngulo de balance ¢ < [+45°|.
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Figura 3.19. Respuesta de la aeronave Aerosonde al aplicar al timén 5r un accion tipo escaldn de

amplitud = 4° y con una duracion de un segundo. Las variables B, r, ¢ y ¢ empiezan a oscilary a

incrementarse una vez que han sido perturbados, no retornan a su posicion de equilibrio.
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Figura 3.20. Respuesta de la aeronave Aerosonde al aplicar al timon 5, un accion tipo escalén de

amplitud = -4° y con una duracién de un segundo. Las variables B, r, ¢ y ¢ empiezan a oscilar y a
incrementarse una vez que han sido perturbados, no retornan a su posicion de equilibrio.
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Figura 3.21. Respuesta de la aeronave Aerosonde al aplicar al aleron 5a un accion tipo escalén de

amplitud = 2° y con una duracion de un segundo. Las variables , r, ¢ y ¢ empiezan a oscilary a
incrementarse una vez que han sido perturbados, no retornan a su posicion de equilibrio.
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Figura 3.22. Respuesta de la aeronave Aerosonde al aplicar al aleron 5a un accion tipo escalén de

amplitud = -2° y con una duracion de un segundo. Las variables B, r, ¢ y ¢ empiezan a oscilary a
incrementarse una vez que han sido perturbados, no retornan a su posicion de equilibrio.
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Figura 3.23. Respuesta de la aeronave Aerosonde al aplicar al aleron 5a un accion tipo escaldn de

amplitud = 1° y con una duracion de tres segundos. Las variables B, r, ¢ y ¢ empiezan a oscilary a
incrementarse una vez que han sido perturbados, no retornan a su posicion de equilibrio.
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Figura 3.24. Respuesta de la aeronave Aerosonde al aplicar al aleron 5a un accion tipo escaldn de

amplitud = -1° y con una duracion de tres segundos. Las variables B, r, ¢ y ¢ empiezan a oscilary a
incrementarse una vez que han sido perturbados, no retornan a su posicion de equilibrio.



CAPITULO 4

CONTROL DE LA DINAMICA LATERAL DE LA AERONAVE CON
REDES NEURONALES

4.1. Introduccion.

Para el disefio del controlador con redes neuronales, se utiliza el algoritmo Dynamic
Back Propagation (DBP), por ello en la seccion 4.2 se deriva un modelo matematico
linealizado basado en ecuaciones de diferencias del movimiento lateral de la
aeronave. En la seccién 4.3 se realiza el disefio de los neurocontroladores para

mantener un vuelo lateralmente estable de la aeronave Aerosonde, se disefian dos

neurocontroladores, el primero con entradas 8, r, y ¢, manipulando a la salida al

timén s, y el segundo con entradas ry ¢ con sefial de control sobre el aleron &,

para el entrenamiento de los neurocontroladores se utiliza modelo de la aeronave de
6 DOF hallado en el capitulo 3. En la seccion 4.4 se muestran los resultados de las
pruebas del desempefio de los neurocontroladores, incluido aquellos con presencia de
perturbaciones, variacion de masa de la aeronave, variacion de la densidad del aire y

la variacion de las constantes aerodinamicas.

4.2. Ecuaciones laterales de movimiento de la aeronave Aerosonde.

En la seccion 3.11 se obtuvieron las Ecs. (3.73) y (3.93) que describen el movimiento
de la aeronave con seis grados de libertad. En esta seccion, las tres ecuaciones del
movimiento lateral son linealizadas y combinadas con los términos y coeficientes
aerodinamicos, las ecuaciones resultantes se utilizaran en el entrenamiento del

neurocontrolador.
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Antes de derivar las ecuaciones laterales de movimiento, es necesario definir el
angulo de resbalamiento. Si durante una perturbacion el eje X de la aeronave es
desplazado del vector de velocidad relativa de la aeronave alrededor del eje Z, se
generara un angulo de resbalamiento S (ver Fig. 4.1). El angulo de resbalamiento no
debe ser confundido con el angulo de guifiada y (Ver Fig. 3.3). Una aeronave puede
tener un angulo guifiada y una velocidad angular de guifiada con angulo de
resbalamiento cero. Sin embargo, si hay un angulo de resbalamiento debera haber un
angulo de guifiada. En general, v y £ no son iguales, pero si la ruta de vuelo de la

aeronave es hacia el norte, entonces f = - y.

Ruta de Vuelo

(b)

Figura 4.1. (a) Vista superior de la aeronave desplazandose en el sistema de ejes inercial XgYg, en el
sistema de ejes inicial XY antes de perturbacion, y en el sistema de ejes XY después de perturbacién
mostrando el angulo de guifiada y y el angulo de reshalamiento £3; (b) vista superior de la aeronave
desplazandose hacia el norte donde los ejes iniciales XY estan alineados con los ejes inerciales XgYe
mostrando f = -y.

Fuente: [3]
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En [3] se establece las siguientes ecuaciones del movimiento lateral de una aeronave,

> AF, =m(V +UR —WP)
> AL=PJ, -RJ,, +QR(J, -J,)-PQJ,,
> AN =RJ, -PJ,, + PQ(J, - J, )+ QRI,,

donde ZAFy es la ecuacion de la fuerza lateral; ZAL es la ecuacion del momento

de balance; ZAN es la ecuacion del momento de guifiada; m es la masa de la
aeronave; V es la velocidad transversal; U es la velocidad longitudinal; W es la
velocidad vertical; P, Q y R son las velocidades angulares de balance, cabeceo y

guifiada respectivamente y Jx, Jy, Jz Y Jxz son las inercias de la aeronave.

La ecuacion de momento de cabeceo es:
STAM =QJ, +PR(Iy =3, )+(P? =Ry (4.2)

Esta ecuacion es omitida, se asume que Py R son pequefias tal que sus productos y
cuadrados pueden ser omitidos. Para desacoplar las ecuaciones, se asume que Q se

mantiene en cero.

Las velocidades lineales y angulares definidos en funcion de sus valores iniciales y
sus perturbaciones son: U=Uo +u,V=Vo+v,W=Wo+w,P=Po+p;Q=Qo0 +
g, R =Ro + r, donde Uo, Vo, Wo, Po, Qo y Ro son las velocidades iniciales y u, v, w,

P, 0y I son sus respectivas perturbaciones.

Inicialmente la velocidad relativa de la aeronave esta en la misma direccion que el
eje X, por lo tanto, no hay angulo de resbalamiento, entonces Vo =W =0, V =v,
W=0yU=u.

Como la aeronave al inicio estd en vuelo sin aceleracién, Po y Ro son cero, por lo

tanto, P = p y R = r. Haciendo estas sustituciones en la Ec. (4.1), se obtiene:

> AF, =m(V+U,r +ur)
DAL=pI, =Py (4.3)
D AN =1, - pdy,



69

Dado que las perturbaciones son pequefias, el producto ur puede omitirse. La Ec.

(4.3) se reduce a,
> AF, =m(V+U,r)
YAL=PIy =My e (4.4)
D AN =1J, - pdy,

Factorizando Uo del lado derecho de la ecuacion ZAFy , la ecuacion se convierte

v
en ZAFy = mU°(U_+ r). Enla Ec. (3.9) se aprecia que sen 8 = \\//— para angulos

0 t

pequefios de S se cumple f ~ sen B. En la Fig. 4.1 se muestra que para pequefias

. . V ~
perturbaciones U ~ V¢, siendo entonces S ~ o y dado que U, ~U para pequefas

perturbaciones se cumple que U ~ 3. Después de sustituir p por ¢ y r por v, la

0

Ec. (4.4) queda como,

S AF, =mU (8 +v)

DAL =9y =yl i, (4.5)

S AN =y, -4y
donde ¢ y w son los &ngulos de Euler que representan la actitud de la aeronave que
se tratd en la seccion 3.2.4, ¢ es el angulo de balance, y es el angulo de guifiada; ¢ y

v Son sus respectivas velocidades angulares.

Expandiendo las fuerzas y momentos en términos de sus incrementos, que resultan

de las perturbaciones a sus velocidades lineales y angulares. Las fuerzas en la
direccion de Y, son funciones de B, y, ¢, @ Yy v . ZAFy puede ser reescrita como

la derivada total,

S B a5 Fass P Fray s
= + + + N + N 4 8
T R A VI APy e A P R

Las diferenciales pueden reemplazarse por sus incrementos, asi la Ec (4.6) llega a

Ser,

oF oF oF oF, . oF
Y AR, =—LAB+—LAy+—LAp+—LAP+—LAy ...(47)
op oy ) o¢ oyr
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Dos de estas derivadas parciales, resultan del cambio de la componente de gravedad

a lo largo del eje Y mientras la actitud de la aeronave esta cambiando.

Los componentes de la gravedad a lo largo de los ejes de equilibrio Xy Z con ¢ =0,
estan dadas por,

F, =-mgsin®

F,, =mgcos®

donde g es la aceleracion de la gravedad y © es el angulo de cabeceo de la aeronave.

Si la aeronave es perturbada por un balance alrededor del eje X, hay un componente

de gravedad a lo largo del eje Y, como se muestra en la Fig. 4.2. De la Fig. 4.2,

Fls =MgcosOsing ... 4.9

Derivando parcialmente la Ec. (4.9) con respecto a ¢ se obtiene:

OF 44
— " =mgcos®cosg ....... (4.10)
[ mg cos O sin ¢
Yo€
\
A
Y |
\
\
\
mg cos @i-
~—
¢
v Z
Zo

Figura 4.2. Componente de gravedad sobre el eje Y perturbado debido a ¢
Fuente: Elaboracion propia.

De forma similar, si hay una perturbacion en guifiada alrededor del eje Z, hay una
componente de gravedad a lo largo del eje Y, como se muestra en la Fig. 4.3. De la
Fig. 4.3,

F, =Mgsin®siny ... (4.11)
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Derivando parcialmente la Ec. (4.11) con respecto a y se obtiene:

oF
— 2 =mgsin@cosy ....... (4.12)

oy

Las Ecs. (4.10) y (4.12) pueden reescribirse usando el supuesto de un éangulo

pequefio para cosé y cosy.

oF, .
——=mgsin®
oy
oF, e (4.13)
——=mgcos®
o
Y s+ mgsin ©
Yo« 4 4 mgsin Osin y

~—
%

X v
Xo
Figura 4.3. Componente de gravedad sobre el eje Y perturbado debido a
Fuente: Elaboracion propia.

En la Ec. (4.7), los valores iniciales de B, y, y ¢ son cero, los incrementos pueden

reemplazarse por su propio angulo. Reemplazando los incrementos y sustituyendo la
Ec. (4.7) en la ecuacion Z AF, de la Ec. (4.5) se obtiene,

% gofmu, o), F, g
+|mU, - - ——¢— =
6ﬁ 0 al// ll[/ al// l// a¢ a¢ ya ... (414)

donde Fy,, es la fuerza resultante desarrollada por la aeronave en el eje Y. Para

mU, 3 +

utilizar las definiciones de coeficientes aerodindmicos de la Tabla 4.1 en la Ec. (4.14)

se asume U, ~ U para perturbaciones pequefias y se divide cada termino por S qpq ,

donde S es la superficie del ala, gyq €s la presion dindmica visto en la seccion 3.5.3.
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Esta ultima se define como (4 ZBVtZ, donde p es la densidad del aire; V. es la

velocidad relativa de la aeronave. La Ec. (4.14) llega a ser,

muU mU b b F.
—— p-C,p+ —C, w—C,w—-C9-Cyp=—"=C, . (415
Sq)d VB qu ZJ y Yy A yp Vo qud Y ( )

Las ecuaciones para los momentos L y N pueden expandirse de la misma manera, sin

embargo, las derivadas parciales de L y N respecto a ¢ y y son cero. Expandiendo

ZAL y ZAN y sustituyendo los resultados en la Ec. (4.5) se produce:

" oL .
¢J _5¢¢ V/xz_awl//_aﬂﬂ L,

. ON . ON . e (4.16)
—dINL A '__ N,

¢J ¢¢ awl// ﬁﬂ

Dividiendo por Sgyqb donde b es la envergadura del ala y llevandolo a la forma de las

definiciones de coeficientes aerodinamicos de la Tabla 4.1, la Ec. (4.16) llega a ser

JEA J b L,
g Cpp— W_iclrl/]_clﬁﬂzmzcla

qudb 20 " T sq b U y o
XZ VA
- ¢ A g np ¢+ W nrw n ﬁ - = Cna
qud qudb 2U g qub

Reescribiendo las Ecs. (4.15) y (4.17) por conveniencia

b muU b ) mU
Cyp¢ Cuo+ (Sq Zucyr}//_cywl//Jr 50,4 ﬁ_cyﬂﬁ =Cp,

U »
‘]X xr b ‘JXZ f b .

- - Cw-C,B8=C
qudb Ip qudbl/} 2U Irl// Iﬂﬁ la e (418)
- sab? b+ 2y 2 Cop—Coyp=C
qud n qudb 2U nr ng na

Las fuerzas y momentos aplicados externamente a la aeronave son producidos por la

deflexion del alerén y timon. Asi,
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C,=C,,0,+C, 6,

C,=C,.5,+C, .5  -nn(419)

lsa™a lsrr

Cpa =Cp08, +C, .0

nér=r
Las Ecs. (4.18) y (4.19) son las ecuaciones laterales de movimiento desacopladas,
linealizadas y adimensionales para una aeronave.

Para hallar las ecuaciones laterales de movimiento de la aeronave Aerosonde se

reemplaza sus respectivos parametros y constantes:

- Segun latabla 4.1, los términos C, y C . son omitidos.

- Considerando un vuelo recto 8 =0y J,, =0

- La masa de la aeronave va desde 8,5 kg con tanque vacio y 13,5 kg con tanque

lleno, para el modelo se considera m = 11 kg.

- La velocidad minima de la aeronave es de 15 m/s y la velocidad méaxima es de

50 m/s, para el modelo se considera U = 23 m/s.
- La superficie del ala S = 0,55 m*.

- La envergadura del ala b = 2,8956 m?.

- La altura de vuelo de la aeronave es de 2800 m sobre el nivel del mar, la

densidad del aire para esta altura de vuelo es igual a p = 0,928 kg/m®,

- La presion dinamica qpq esta dada por:

q, = ; pU? = 245,46 kg/(m x 5%)

- Para el modelo se considera los siguientes valores para la inercia de la
aeronave J, =0,80195kg/m*y J, =1,7555 kg/m?

muU

=1,87415

qu



Tabla 4.1. Definiciones y ecuaciones para las derivadas de estabilidad lateral.
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Simbolo Definicion Origen Ecuacion
C 1 ot Diedral y cola
i S44b 0B vertical
C 1 (ZU]aL Amortiguamiento
|
’ Sa,b\ b Jop del ala
C 1 (wjal- Fuerza normal del c.”
Ir
Sq,b\ b Jor ala diferencial 4
c 1 oN Estabilidad
ng
50440 0f direccional
. 1 (ZUjﬁN Fuerza de la c.” . de
np qudb b )op cuerda del ala 8 " da
diferencial
C 1 [ZU) oN | Amortiguamiento | Cp" 2n i(l_\,jz(dq jv
Speb\ b ) ar | en guiiada (yaw) 4 "S b)) da
c 1 oF, Fuselaje y cola
B
! Sy OB vertical
1 oF mg
C Y cos 0
yé Sq,, 0 Gravedad Sq ,q
1 (2U)\oF
o S04 (bj apy Cola vertical Omitido
1 (oF mg .
C w v sin 0
yw Sa,4 (an Gravedad Sq 1
1 (2u)\oF
Cy 50,4 (bj ary Cola vertical Omitido
Fuente: [3]
m?kg
" Sdub=300,0083 —
- I =0,002052 52
Sq 40
- Jz =0,004491 s?
Sq b
b

- —=0,06295 s
2U
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- C, = mg cos@, donde 8 =0°y g = 9,8 m/s®

Sq
C,, =0,7985
- C,, = Sr;]?d sin@, siendo 6 =0° entonces
c, =0

%

De [48] obtenemos los siguientes valores para las constantes aerodindmicas de la
aeronave Aerosonde:

- C,=-083

- C, =-05051
- C, =0,2519

- C,=-013

- C,, =-0,069
- C, =-0,0046
- C,,=0,0726
_C, =01914
_ C,, =0,0024
. C,, =-0,0693
_ C,, =-0075
. C,, =-0,1695
. C,, =00108

Reemplazando los valores hallados en la Ec. (4.18) se obtiene:

- %(O)qﬁ —(0,7985)p + ((1,8741)— %(o)]y; —(O) +187418-(-083)8=C,,

0,002052¢ — (0,06295 (- 0,5051)p — (07 — (0,06295)(0,2519 }y — (- 0,13)8 = C,,
—(0)¢ —(0,06295 )(— 0,069 )4 + (0,004491 ) — (0,06295 Y- 0,0946 )7 —(0,0726)8 =C
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~0,7985 ¢ +1,8741y +1,8741 5 + 0,838 =C,,
0,002052 ¢ + 0,0318 ¢ — 0,01586 v + 0,138 =C,, ....(4.20)
0,004344 ¢ + 0,004491 v + 0,005955 v —0,0726 8 =C,

a

Reemplazando los valores hallados en la Ec. (4.19) se obtiene:

C,, =-0,0755, +0,19145,

ya =
C,, =-0,16955, +0,00245, e (4.22)
C,. =0,01086, —0,06935,

Igualando (4.20) y (4.21)

—0,7985¢ +1,8741y +1,87415 + 0,83 = -0,0755, +0,19145,
0,0020524 + 0,0318¢4 —0,01586y7 + 0,133 = —0,16955, + 0,00245, ...(4.22)
0,0043444 +0,004491 +0,005955; —0,0726/3 = 0,01085, — 0,06935,

v €s una velocidad angular respecto a la vertical, mientras que r es una medicion
respecto al eje Z de la aeronave. Para &ngulos pequefios de balance, v y r son

aproximadamente iguales, pero para angulos grandes de balance esto no se cumple.

Para el disefio del controlador es mejor usar r en vez de y cuando se refiere a

velocidades angulares alrededor del eje Z de la aeronave, por lo que la velocidad
angular medida por un giro de guifiada es r y no y . Con respectoap y ¢, ambos son
velocidades angulares alrededor del eje X de la aeronave y son siempre idénticos
mientras © sea cero. Por lo tanto, ¢ y ¢ son usados para referirse al angulo de
balance y velocidad del &ngulo de balance respectivamente. Reemplazando r por v

en la Ec. (4.22) se obtiene:

—0,7985¢ +18741r + 187415 + 0,833 = -0,0755, + 019145,
0,002052 +0,0318¢ — 0,01586r + 0,133 = —0,16955, +0,00245, ... (4.23)
0,004344¢ +0,004491r +0,005955r —0,0726/3 = 0,01085, — 0,06935,

Despejando g, ¢ y r de la Ec. (4.23) se obtiene:
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S =0,4261¢ —r —0,44294 + 0,10215, —0,040025,
¢ = —15,4971¢ + 7,729r — 63,3528/ + 1,16965, —82,60235, ....(4.24)
¥ =—0,9673) —1,326r +16,16573 —15,43095, + 2,40485,

Llevando la Ec. (4.24) en términos de ecuaciones de diferencias

¢, = ¢k+1 ¢k = —15971g, +7,729r, —63,35288, +116965,, —82,60235,,

Gy = (1—15,4971At)<,5k +(7,729At)r, —(63,3528At)B, +(11696At)5,, —(82,6023At)5,,

B = b k+1A b =0,4261¢, —r, —0,4429 3, +0,10215,, —0,040025,,
Be.1 = (0,4261At)p, — (At)r, +(1—0,4429At)B3, +(0,1021At)5,, —(0,04002At)5,,
P = r“lA—tk =-0,9673¢, —1,326r, +16,1657f, —15,43095,, +2,40485,,

e =—(0,9673At)g, +(1-1326At)r, +(16,1657At)B, —(154309At)5,, +(2,4048At)5,,

Resumiendo, las ecuaciones de diferencias para el movimiento lateral de la aeronave

Aerosonde son:

D = (L-154971At)g, +(7,729At)r, —(633528At)3, +(11696At)5,, —(82,6023At)5,,
Be.r = (0,4261At)g, —(At)r, +(1—0,4429At)B, +(0,1021At)5,, —(0,04002At)5,,

. = —(0,9673At)d, +(1-1,326At)r, +(161657At)B, —(154309At)5,, +(2,4048At)5,,
...(4.25)

4.3. Disefno del neurocontrolador.

En la Fig. 4.4 se muestra el esquema del neurocontrolador con la aeronave. El
controlador es disefiado de acuerdo con la minimizacién de la funcion de costo J

expresada en términos de las salidas del sistema y,, el esfuerzo de control u, y las

salidas deseadas 9, [12], como se muestra en la siguiente funcion:
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NEUROCONTROLADOR __
9
L u :
Ve Y K | AERONAVE ke
+ 6 DOF ;

Figura 4.4 Esquema del neurocontrolador y aeronave.
Fuente: Elaboracion propia.

Usando el método del gradiente descendente con el algoritmo DBP, los parametros

del neurocontrolador o son actualizados de acuerdo con:

Wy = O +nxa—‘] ...(4.27)
0w

donde # es el ratio de aprendizaje y 6J/0w es la derivada parcial de la funcion de

costo respecto a los pardmetros del neurocontrolador w.

Cuando se utiliza DBP para el entrenamiento de neurocontroladores estaticos, la
actualizacién de los parametros del neurocontrolador se basa en las derivadas
parciales totales de las variables de estado y control respecto a los pardmetros del
neurocontrolador, dy, /0wy du,/dw, respetivamente [12], por lo que éJ/0w seria

igual a:

8] .
—w=2(yk g F- D (azg)

Para el célculo de oY, /aa) se debe tomar en cuenta las caracteristicas dinamicas del
lazo realimentado, es decir, desde que VY. depende de w explicitamente e

implicitamente (Y« depende de Y« que también depende de w), ambas dependencias

deben ser consideradas cuando se calcula la derivada parcial total Oy, / Ow. La
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dependencia explicita de Y. respecto de » determina la derivada parcial simple

o, /0.

La expresion generalizada de la derivada parcial total WK/% esta dada por:

N _ ¥ My (Y B Ny | Y
ow OU,, Ow VN, OU_, 0, ) Ow

...(4.29)

4.3.1. Neurocontrolador con entradas g, r y (/5 con sefial de control sobre el
timon 5, .

En la Fig. 4.5 se muestra el esquema de este neurocontrolador con la aeronave. Las
aeronaves son espiralmente inestables, es decir, una vez que ha sido perturbado no
tiende a regresar a sus condiciones iniciales de guifiada y balance, este
comportamiento es denominado como oscilaciones Dutch roll, para estabilizarlo en
esta seccion, se disefia un neurocontrolador considerando tres entradas a realimentar,

el angulo de resbalamiento g, la velocidad del &ngulo de guifiada r y la velocidad del
angulo de balance ¢ , la salida del neurocontrolador manipula al timon &, , entonces:

By
yk = Ijk y uk :6”(
23

NEUROCONTROLADOR

ﬂkﬂ

AERONAVE I,
6 DOF
¢k+1

. 4

v

v

Figura 4.5. Esquema de la aeronave y neurocontrolador con entradas g, r y §15con salida O, .

Fuente: Elaboracién propia.
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Para realizar el entrenamiento se debe hallar los elementos de la Ec. 4.29,

Y, /0U,_, y el Jacobiano Y, /0y, se obtienen a partir del modelo del movimiento

lateral de la aeronave, mientras que Ouk,l/aa) y Guk,l/ayk,1 son calculados usando

el neurocontrolador.

8ﬁ)kJrl
gérk 0.1021At
Ve Wiea | Mes | | _15 43001 | ... (4.30)
My QU | 00 11696At
a¢k+1 ,
| 95, |
By Bs B |
aﬁk ark a¢k
8yk :ayk+l . ark+1 ar-k+l ar.k-v-l
ayk—ﬁl. ayk aﬂk ar.k a¢k
a¢k+1 a¢k+1 a¢k+1
| OB, or,  Od |
L, [rosazeat -t 0
N _| 161657At 1-1326At —0,9673At | ...(4.31)

k1| —63,3528At  7,729At  1-154971At

El neurocontrolador esta formado por una capa oculta, los pesos que conectan las

entradas con la capa oculta se representan por V; ;y los pesos que conectan la capa

oculta y la salida se representan por W.,, la funcién de activacion (funcién

il
sigmoidea) de las neuronas ocultas se representa por fj ,donde j =1,2,...,nsiendo n

el nimero de neuronas en la capa ocultay i=1,2y 3.

El neurocontrolador tiene las siguientes ecuaciones:

net—mj :(ﬂk _ﬂAk)/l,j +(rk _fk)\/z,j +(¢k _gk)\/s,j ---(4-32)

m, = f(net_mj) ...(4.33)

]

5rk :ijwji ...(4.34)
i1
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2

f'(x):ﬂ ...(4.36)

Calculando AU, , /0w

du, _Ou _ 00,, 437)
ow Ow Odo T
90 _ m, ...(4.38)
oW,
a5r 1 A
<= f'(net _m NB, - B W, ...(4.39)
oV,
00 m f'(net_mj)(rk—f’k)Nj1 ...(4.40)
oV, '
86, , A
et (net_mj)(qS,(—qSk)Nj,l ...(4.41)
oV, ;

Calculando U, , /0y, ; :

[ 865,
Py
0 0 0o
e e ..(4.42)
1 OYy or,
00,
| 96, |
00, n '
aﬁk :ZWj,lf (net_mj 1] ...(4.43)
k4
00, n .
ark :ZWj,lf (net_mj 2] ...(4.44)
P
00, n '
8¢k :ZWj,lf (net_mj 3 ...(4.45)
)

Para el proceso de entrenamiento, se supusieron 17 condiciones iniciales para los
estados de S y r, las que se enumeran en la Tabla 4.2, el diagrama de flujo de la

secuencia del proceso de entrenamiento se muestra en las Figs. 4.6 y 4.7.
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Tabla 4.2. Condiciones iniciales para los estados de S y r para el entrenamiento de los pesos del
neurocontrolador

Condicion inicial:
Caso
B r
1 -15° -30 °/s
2 -15° -15°/s
3 -15° -5°/s
4 -15° -3°/s
5 -15° 3°/s
6 -15° 5°/s
7 -15° 15 °/s
8 -15° 30 °/s
9 15° -30 °/s
10 15° -15 °/s
11 15° -5°/s
12 15° -3 °/s
13 15° 3°/s
14 15° 5°s
15 15° 15 °/s
16 15° 30 °/s
17 0° 0 °/s

Fuente: Elaboracion propia.

4.3.2. Neurocontrolador con entradas r y ¢ con sefial de control sobre los

alerones 9, .

En la Fig. 4.8 se muestra el esquema de este neurocontrolador con la aeronave.
Generalmente se accionan los alerones con la intencion de cambiar la direccion de
vuelo. De la Ec. 4.25 también se observa, que es posible estabilizar lateralmente la
aeronave manipulando los alerones, en esta seccién se disefiara un neurocontrolador
con el fin de tener un vuelo lateralmente estable y capaz de realizar un giro

coordinado manipulando los alerones, manteniendo en un valor constante r y en un

valor aceptable ¢ . En esta seccion, se disefia un neurocontrolador considerando dos

entradas a realimentar, la velocidad del angulo de guifiada r y la velocidad del

angulo de balance ¢, la salida del neurocontrolador manipula a los alerones 0,,

entonces: vy, :Lﬂ y U, =06,

k



< Inicio ))
——

contador=0
Cargar pesos V ,W

v

contador<150
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Figura 4.6. Diagrama de flujo del proceso de entrenamiento del neurocontrolador con entradas 3, r y
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Figura 4.7. Diagrama de flujo del algoritmo DBP para el entrenamiento del neurocontrolador con
entradas 8, r y ¢, con salida O, .

Fuente: Elaboracion propia.
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NEUROCONTROLADOR

&

rk+l

Yy

AERONAVE
6 DOF ¢k +1

v

Figura 4.8. Esquema de la aeronave y neurocontrolador con entradas ¢ yr, ysalida 6, .
Fuente: Elaboracion propia.

Para realizar el entrenamiento se debe hallar los elementos de la Ec. 4.29,

Y, /0U,_, y el Jacobiano Y, /Oy, se obtienen a partir del modelo del movimiento

lateral de la aeronave, mientras que 8uk_1/6a) y éuk_l/ﬁyk_l son calculados usando

el neurocontrolador.

ark-v-l

N _ N _| 90 | _ 2,4048At ...(4.46)
ou., ou, |94 | |-826023At

agak

al‘.k-¢-1 ark +1

N _Neu | O O,

Ny O |0 b

or. 0,
oy, [1-1326At —0,9673At (4.47)
oy, | T.729At 1-154971At

El neurocontrolador esta formado por una capa oculta, los pesos que conectan las

entradas con la capa oculta se representan por P, ;y los pesos que conectan la capa
oculta y la salida se representan por Q;,, la funcién de activacion (funcion

sigmoidea) de las neuronas ocultas se representa por g;, donde j = 1,2,...,n siendo n

el nimero de neuronas en la capa ocultay i=1y 2.



El neurocontrolador tiene las siguientes ecuaciones:
m,=glnet_m,)  ...(4.49)

J

Oai :zijj,l ...(4.50)
j=1

2

):M ...(452)

g'(x )

Calculando AU, , /0w

ou,, ou, 00,
= = ...(4.
ow oo  Ow (4.53)
05,
a —m ...(4.54)
0Q;, J
06
6Pak = g'(net _m, Xr, - £, )Q,, ...(4.55)
L]
0o

ap:l; - g‘(net —ij¢k _(gk bj,l ---(4-56)

Calculando U, ,/dY, ; :

85,
auk—l auk 8I’k
== ...(4.57
Nes O, | O R
o,
05, o ..
=3 Q,f (”et_m;)ﬂ,j ...(4.58)
OB j=1
0o, n .
P ‘ :ZQLlf (nEt_mj )Pz,j ...(4.59)
e =
05, o ..
“=>Q,f (”et_m,-)%,,- ...(4.60)
a¢k j=1
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Este neurocontrolador opera en forma conjunta con el de la seccion 4.3.1, en la Fig.

4.9 se muestra su diagrama de funcionamiento de los dos neurocontroladores

operando sobre la aeronave. Para el proceso de entrenamiento, se supusieron 17
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condiciones iniciales para los estados (/5 y r, las que se enumeran en la Tabla 4.3, el

diagrama de flujo de la secuencia del proceso de entrenamiento se muestra en las
Figs. 4.10 y 4.11.

AERONAVE
6 DOF

alerdn
‘ NC Secc.(4.3.2)
%a s @y r’¢
NC secc.(4.3.1)
% JoA p.r.é

Figura 4.9. Diagrama de funcionamiento de los dos neurocontroladores sobre la aeronave.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [20]

Tabla 4.3. Condiciones iniciales para los estados de ¢ y r para el entrenamiento de los pesos del
neurocontrolador

Condicion inicial:
Caso
¢ r

1 -30 °/s -15°
2 -15 °/s -15°
3 -5°/s -15°
4 -3 °/s -15°
5 3°/ls -15°
6 5°/s -15°
7 15 °/s -15°
8 30 °/s -15°
9 -30 °/s 15°
10 -15°/s 15°
11 -5°/s 15°
12 -3°/s 15°
13 3°/s 15°
14 5°/ls 15°
15 15 °/s 15°
16 30 °/s 15°
17 0°/s 0°

Fuente: Elaboracién propia.
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Figura 4.10. Diagrama de flujo del proceso de entrenamiento del neurocontrolador con entradas ¢ yr,
y salida &, .
Fuente: Elaboracion propia.
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Fig. 4.11. Diagrama de flujo del algoritmo DBP para el entrenamiento del neurocontrolador con

entradasd) yr, ysalida §,.
Fuente: Elaboracion propia.
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4.4. Resultados y discusion.

4.4.1. Neurocontrolador con entradas g, r y ¢ con sefial de control sobre el
timon 5. .

Para este neurocontrolador se utilizaron 5 neuronas en la capa intermedia, con el que
se obtuvo estabilidad asintotica cerca de cero para el angulo de reshalamiento £y
para la velocidad de guifiada r se obtuvo un valor en estado estable de
-1,3 °/s. En la Fig. 4.12 se muestra el comportamiento de la aeronave operando con
este neurocontrolador, la aeronave es inicializada con los siguientes valores
B=15°r1=30, 4 =0°sy ¢ =0° en estado estable se observa que el angulo de
resbalamiento £ tiene un valor de -0,35 ° y la velocidad de guifiada r tiene un valor
de -1,3 °/s.

Los resultados se las simulaciones al neurocontrolador muestran que para cualquier
valor inicial de 8, r, ¢ y ¢ , el valor en estado estable de 3 llega a estar dentro del
requisito g < |+0,5°|, mas no lo esta la velocidad de guifiada r < |+0,5°/s|, y por mas
que se aumento la cantidad de neuronas en la capa intermedia (10 y 20 neuronas),
esto no mejord considerablemente, entonces es posible que la funcion de costo J en

la Ec. (4.26) se haya quedado atrapado en un minimo local.

4.4.2. Neurocontrolador con entradas r y ¢ con sefial de control sobre los
alerones 4, .

Para este neurocontrolador se realizaron entrenamientos con 5, 10 y 15 neuronas en
la capa intermedia, el error minimo aceptable sélo fue posible con el de 15 neuronas,
asi también a medida que se aumentaba el nimero de neuronas en la capa intermedia
el tiempo de entrenamiento era mayor. Este neurocontrolador trabaja conjuntamente
con el neurocontrolador de la seccion 4.3.1 (Ver Fig. 4.9) obteniendo estabilidad
asintotica para el angulo de resbalamiento £y para la velocidad de guifiada r cerca de
cero, como se muestra en la Fig. 4.13, en estado estable se observa que el angulo de
resbalamiento g tiene un valor de -0,1 ° y la velocidad de guifiada r tiene un valor de
-0,45 °/s.
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Figura 4.12. Comportamiento de la aeronave operando con el neurocontrolador de entradas 8, ry ¢
con sefial de control sobre el timén 5r ,'y con los siguientes valores iniciales: g = 15°, r = 30°/s,

(15 =0°sy ¢ =0°. (a) Respuesta en el tiempo de 4, ry ¢ . (b) Sefial de control aplicado al timén.
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Figura 4.13. Comportamiento de la aeronave operando conjuntamente el neurocontrolador de entradas
Bry q’) con sefial de control sobre el timén &, y el neurocontrolador entradas r y ¢ con sefial de
control sobre los alerones &, , y con los siguientes valores iniciales: g = 0°, r = 30°/s, ¢ =-15%s y ¢

= 0°. (a) Respuesta en el tiempo de 8, ry @ . (b) Sefiales de control aplicados al timén y a los alerones.
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En la Fig. 4.14 se aprecia el desplazamiento de la aeronave sin neurocontrolador y
con neurocontrolador. Para la prueba sin neurocontrolador, se coloco el &ngulo del
aleron s, en 0° y el angulo del timon &, en 0°, se observa que la trayectoria de la
aeronave es una espiral descendente. Para la prueba con neurocontrolador se observa

que la aeronave mantiene una direccion con una ligera disminucion en altura.

2800«

2600

2400 + 4" Con neurocontrolador

Altura [m]

. 'Sinheurocontrolador z— "
500

2000
Ynorte [m] 1000

-500
-1000
-1500 Xeste [m]

0 -2000

Figura 4.14. Comparacion del desplazamiento de la aeronave sin neurocontrolador y con

neurocontrolador, para la prueba sin neurocontrolador se colocé 9,=0°y &, = 0°, para ambas
pruebas la ubicacién inicial de la aeronave es: Xeste = 0 m, Ynorte = 0 m y Altura = 2800 m.

Este segundo neurocontrolador se disefio con el fin de disminuir el valor en estado
estable de la velocidad de guifiada r visto en la seccion 4.4.1, aprovechando el
modelo matematico del movimiento lateral de la aeronave (Ec. 4.25) donde se ve que
velocidad de guifiada r es afectada por la manipulacion de los alerones &, y la
velocidad de balance ¢, los resultados de las simulaciones muestran que el trabajo en
conjunto de los dos neurocontroladores han logrado disminuir el valor en estado
estable de f y r, demostrando la utilidad de usar el modelo matematico del
movimiento lateral de la aeronave (Ec. 4.25) junto con los procedimientos descritos
en las Figs. 4.6, 4.7, 4.10 y 4.11 en el entrenamiento de los neurocontroladores con el

algoritmo Dynamic Back Propagation.
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4.4.3. Giro coordinado.

El giro coordinado, es utilizado para realizar en forma segura el cambio de la
direccion de vuelo de la aeronave, una vez terminado el giro, la aeronave regresa a su
condicion de estabilidad lateral. Para esto los neurocontroladores mantienen la
velocidad de guifiada r en un valor constante, el angulo de resbalamiento # en un

valor cerca de 0° y el &ngulo de balance ¢ sea menor a 45°.

En la Fig. 4.15 se muestra el comportamiento de la aeronave operando con los dos
neurocontroladores, donde la velocidad de guifiada deseada es de rq = 10 °/s durante
el intervalo de tiempo [75,175] segundos. Se observa que la velocidad de guifiada r
alcanza el valor deseado de 10°/s, el angulo de resbalamiento f alcanza el valor de

0,4° y el angulo de balance ¢ es menor a 45°.

En la Fig. 4.16 se muestra el comportamiento de la aeronave operando con los dos
neurocontroladores, para diferentes velocidades de guifiada deseadas rq : 10°/s, 5°/s,
1°/s, 0°/s, -1°Is, -5°/s y -10°/s, se observa que la velocidad de guifiada r alcanza su

respectivo valor deseado.

Por lo general, los pilotos utilizan los alerones para realizar un cambio en la
direccion de vuelo [3], siendo deseable que el &ngulo de resbalamiento S sea casi
cero. El neurocontrolador de la seccion 4.3.2 que manipula los alerones realiza
principalmente una accién de seguimiento sobre la velocidad de guifiada r, mientras
el neurocontrolador de la seccion 4.3.1 que manipula el timon estabiliza el &ngulo de
resbalamiento S, los resultados de las simulaciones muestran que los
neurocontroladores han sido entrenados de tal forma que permiten realizar una
accion de seguimiento sobre la velocidad de guifiada r, manteniendo el angulo de

resbalamiento £ cercano a cero, es decir, realizan un giro coordinado.

4.4.4. Pruebas con variaciéon de la masa de la aeronave.

La masa de la aeronave Aerosonde varia de acuerdo con el consumo de combustible,
con tanque lleno la masa de la aeronave es de 13,5 kg y con tanque vacio es de 8,5
kg, durante el proceso de entrenamiento de los neurocontroladores, la masa de la

aeronave era de 11 kg.
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Figura 4.15. Comportamiento de la aeronave operando conjuntamente los dos neurocontroladores, la
velocidad de guifiada deseada es ry = 10 °/s, durante el intervalo de tiempo de [75,175] segundos.

(a) Respuesta en el tiempo de 8, ry ¢ . (b) Sefiales de control aplicados al timén y a los alerones.



96

10 o d

§rd:1°/seg

D10 f e = To7seg

Figura 4.16. Comportamiento de la aeronave operando conjuntamente los dos neurocontroladores, las
velocidades de guifiada deseadas rq durante el intervalo de tiempo de [75,175] segundos son: 10°/s,
5°/s, 1°/s, 0°/s, -1°/s, -5°/s, y -10°/s.

En la Tabla 4.4 se muestra los resultados de las pruebas realizadas a los
neurocontroladores para diferentes masas de la aeronave Aerosonde, donde se
aprecia que el valor en estado estable del angulo de resbalamiento 4 para todo los
casos estan dentro el requisito g < |+0,5°|, también se aprecia que el valor en estado
estable de la velocidad de guifiada r para masas de la aeronave menores o iguales a
10 kg no estan dentro del requisito r < |+£0,5°/s], los resultados de las simulaciones
muestran la capacidad de aprendizaje de los neurocontroladores tratando de mantener

la estabilidad lateral a pesar de la variacion de la masa de la aeronave.

Tabla 4.4. Valor en estado estable de gy r de las pruebas realizadas a los neurocontroladores para
diferentes masas de la aeronave Aerosonde

Valor en estado
Caso Masa [kg] 7 estable .

[°] [°/s]
1 8,5 -0,2 -0,9
2 10 -0,16 -0,75
3 11 -0,1 -0,45
4 12 -0,07 -0,45
5 13,5 0 -0,2

Fuente: Elaboracion propia.
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Para mejorar el desempefio de los neurocontroladores para diferentes masas de la
aeronave, se construye una tabla donde para cada masa de la aeronave le corresponde
una velocidad de guifiada deseada rg, en la Tabla 4.5 se muestra el resultado de estas
pruebas y donde se aprecian que los valores en estado estable de £y r estan dentro de
los requisitos, incluso muy proximos a cero, lo que demuestra que es posible hacer
que los neurocontroladores se adapten a las variaciones de la masa de la aeronave,

mediante el cambio unicamente de la velocidad de guifiada deseada ry.

En la Fig 4.17 se muestra la prueba a los neurocontroladores para una masa igual a
8,5 kg de la aeronave, comparando los casos con velocidad de guifiada deseada
rqg = 0°/s y con rq = 0,9°/s. Pruebas similares correspondientes a la Tabla 4.5 se
muestran en el Anexo B.

Tabla 4.5. Valor en estado estable de gy r de las pruebas realizadas a los neurocontroladores para
diferentes masas de la aeronave Aerosonde, donde a cada masa le corresponde una velocidad de

guifiada deseada ry.
Velocidad de Valor en estado
guifiada estable

Caso Masa [kg] ¥eseaas 7 .
[/s] [] [°/s]
1. 8,5 0,9 -0,14 0,05

2 10 0,8 -0,1 0

3 11 0,5 -0,07 0
4 12 0,5 -0,04 0,03
5 13,5 0,2 0 0,03

Fuente: Elaboracion propia.

4.4.5. Pruebas con perturbaciones de rafagas de vientos transversales al
desplazamiento de la aeronave.

Para las pruebas realizadas a los neurocontroladores ante perturbaciones transitorias
como si se tratara de réfagas de vientos transversales al desplazamiento de la
aeronave, se consideraron rafagas de viento aplicados sobre el eje Y, eje Z en el plano

YZ de la aeronave, tal como se muestra en la Fig. 4.18.

Para cada prueba se tomé de la seccién anterior (4.4.4) el caso de la aeronave con
masa igual a 11 kg y ry = 0,5. El tiempo de duracién de las pruebas es de 300
segundos, las perturbaciones ocurren en el intervalo de tiempo [60,180] segundos. La

velocidad de avance promedio de la aeronave (en el Eje X) es de 30 m/s.
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Figura 4.17. Prueba a los neurocontroladores para una masa de 8,5 kg de la aeronave.
(a) Comparacion del comportamiento de rconry =0 °/sy rg = 0,9 °/s. (b) Comparacion del
comportamiento de fconrg =0 °/sy rqy=0,9 °/s. (c) Comparacion del desplazamiento de la aeronave
conrg=0°/syryg=0,9°/s.
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Plano YZ

Rdfagas de
viento

Figura 4.18. Rafagas de vientos aplicados sobre el eje Y, el eje Z y el plano YZ de la aeronave,
transversales al eje X.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [39]
En la Tabla 4.6 se muestra los resultados de las pruebas realizadas a los
neurocontroladores ante perturbaciones transitorias de rafagas de viento, donde para
todos los casos se aprecian que los valores en estado estable de £ y r durante y
después de la perturbacion estan dentro de los requisitos, demostrando el buen

desemperio de los neurocontroladores ante la presencia de perturbaciones.

Los valores de las perturbaciones que se muestran en la Tabla 4.6 son los maximos
obtenidos tal que el valor transitorio de r sea menor a 120 °/s y la aeronave se
encuentre a una altura mayor a 0 m. Los valores de las perturbaciones del viento van
del 12 m/s a 20 m/s que representan 43% y 67% respectivamente de la velocidad de

avance de la aeronave.

En la Fig. 4.19 se muestran la pruebas a los neurocontroladores ante perturbaciones

transitorias de rafagas de viento de -13 m/s en el eje Y (mas pruebas vedse Anexo B).



100

Tabla 4.6. Valor en estado estable de gy r de las pruebas realizadas a los neurocontroladores ante
perturbaciones transitorias de rafagas de viento en el eje Y, eje Z y el plano YZ.

Valor en estado | Valor en estado
Perturbacion estable durante estable después
Caso perturbacion de perturbacién [rc[‘};’j
EjeY EjeZ B r B r
[m/s] [mi/s] [°] [°/s] [°] [°/s]
1 13 0 -0,07 0 -0,07 0 100
2 -13 0 -0,07 0 -0,08 0 80
3 0 15 -0,13 -0,3 -0,17 -0,5 0,6
4 0 -20 0,04 0,4 0,03 0,3 15
5 -12 -13 0 0,3 0 0,3 110
6 -13 16 -0,15 -0,3 -0,2 -0,5 110
7 13 12 -0,11 -0,3 -0,14 -0,3 110
8 12 -13 0 0,3 0 0,3 107

Fuente: Elaboracion propia.

4.4.6. Pruebas con perturbaciones de rafagas de vientos transversales al
desplazamiento de la aeronave durante un giro coordinado.

Para las pruebas se tomo de la seccion 4.4.4 el caso de la aeronave con masa igual a
11 kg, durante el giro coordinado la velocidad de guifiada deseada es rq = 5 °/s, el
desemperfio de los neurocontroladores sin perturbacion se muestra en la Fig. 4.20. El
tiempo de duracion de las pruebas es de 600 segundos, el giro coordinado ocurre en
el intervalo de tiempo [60,440] segundos, las perturbaciones ocurren en el intervalo
de tiempo [120,300] segundos, los valores de las perturbaciones se muestran en la
Tabla 4.7 y son los maximos obtenidos tal que el valor transitorio de r sea menor a

120 °/s y la aeronave se encuentre a una altura mayor a 0 m.

En la Tabla 4.7 se muestra los resultados de las pruebas realizadas a los
neurocontroladores durante un giro coordinado rg = 5 °/s ante perturbaciones
transitorias de rafagas de viento, donde se observa que durante la perturbacion los
controladores no llegan a mantener la velocidad de guifiada deseada, aunque si
logran estabilizar las variables # y r en un valor constante, permitiendo que la
aeronave continue realizando el giro. Si bien los neurocontroladores no fueron
entrenados para realizar un giro (los valores deseados durante el entrenamiento
fueronrqg =0 °/sy fq =0 °), el aprendizaje de los neurocontroladores permite que la
aeronave continue realizando el giro. En la Fig. 4.21 se muestra la prueba a los
neurocontroladores para una perturbacion de -13 m/s en el Eje Y, pruebas similares

correspondientes a la Tabla 4.7 se muestran en el Anexo B.
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Figura 4.19. Prueba a los neurocontroladores ante una perturbacidn transitoria de una rafaga de viento
de -13 m/s en el eje Y de la aeronave. (a) Grafica del comportamiento de r y S. (b) Grafica del
comportamiento de las velocidades v y w de la aeronave. (c) Comparacion del desplazamiento de la
aeronave sin perturbacién y con perturbaciones en el plano 3D Xeste-Ynorte-Altura.
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Figura 4.20. Prueba a los neurocontroladores con velocidad de guifiada deseada rq=5 °/sy sin

perturbacion.

Tabla 4.7. Valor en estado estable de # y r de las pruebas realizadas a los neurocontroladores durante
un giro coordinado rq = 5 °/s ante perturbaciones transitorias de rafagas de viento en el eje Y, eje Z y el

plano YZ.
Valor en estado | Valor en estado
Perturbacion estable durante estable después
Caso perturbacion de perturbacién {J;Zﬁ
EjeY Eje Z B r B r
[m/s] [m/s] [°] [°/s] [°] [°/s]
1 13 0 0,8 7,2 0,3 5 110
2 -13 0 0,1 4,2 0,3 5 110
3 0 15 0,3 4,85 0,25 4,7 6,4
4 0 -20 0,3 53 0,3 53 12
5 -12 -12 0,15 4,5 0,3 51 119
6 -13 9 0,09 4 0,27 4,75 113
7 11 11 0,7 6,8 0,25 4,7 117
8 12 -13 0,63 6,6 0,3 5,1 114

Fuente: Elaboracion propia.
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Figura 4.21. Prueba a los neurocontroladores con velocidad de guifiada deseada rq =5 °/s ante una
perturbacion transitoria de una rafaga de viento de -13 m/s en el eje Y de la aeronave. (a) Grafica del
comportamiento de ry . (b) Gréafica del comportamiento de las velocidades v y w de la aeronave. (c)

Comparacion del desplazamiento de la aeronave sin perturbacion y con perturbaciones en el plano

3D Xeste-Ynorte-Altura.
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4.4.7. Pruebas con variacién de la densidad del aire.

En la Tabla A.1 del Anexo A se muestra el valor promedio de la densidad del aire
para una altura dada, sin embargo, la densidad del aire no es constante debido a que
el aire fluye en la atmosfera en distintas direcciones y a distintas temperaturas. A
continuacion se muestra las pruebas realizadas a los neurocontroladores ante la

variacion transitoria de la densidad del aire.

Para la eleccion del valor maximo de prueba de la densidad del aire, se tom6 como
referencia la densidad de aire promedio de la atmosfera a la altura de 100 m cuyo
valor es de 1,2133 kg/m>. Para la eleccién del valor minimo de prueba de la densidad
del aire, se tomo la densidad de aire promedio de la atmosfera a la altura de 10 000 m

(es la altura a la que se desplaza un avién comercial) cuyo valor es de 0,4125 kg/m?®,

Para las pruebas se tomo de la seccion 4.4.4 el caso de la aeronave con masa igual a
11 kg y rg = 0,5. El tiempo de duraciéon de las pruebas es de 300 segundos, la
variaciones de la densidad del aire ocurren en el intervalo de tiempo [60,180]

segundos.

En la Tabla 4.8 se muestra los resultados de las pruebas realizadas a los
neurocontroladores ante la variacion transitoria de la densidad del aire donde se
observa que durante la ocurrencia de la variacion de la densidad del aire el valor de g
en estado estable es cerca de 0°, para el caso de r el maximo valor alcanzado en
estado estable es de 0,7 °/s, siendo estos valores aceptables para seguir con un
desplazamiento de la aeronave. También se observa que para todos los casos los
valores en estado estable de £y r después de la ocurrencia de la variacion de la

densidad del aire estan dentro de los requisitos.

Los resultados de las simulaciones muestran que, a pesar de que la variacion de la
densidad del aire tiene influencia directa sobre las fuerzas y momentos
aerodindmicos (como se ve en las Ecs. 3.18 al 3.27) de la aeronave, se observa que

los neurocontroladores logran mantener la estabilidad lateral de la aeronave.

En la Fig. 4.22 se muestran la prueba a los neurocontroladores ante la variacién
transitoria de la densidad del aire de 0,52 kg/m®, pruebas similares correspondientes

a la Tabla 4.8 se muestran en el Anexo B.
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Tabla 4.8. Valor en estado estable de 5 y r de las pruebas realizadas a los neurocontroladores ante la
variacion transitoria de la densidad del aire.

Valor en estado | Valor en estado
Densidad del aire estable durante estable después
Caso | durante el transitorio perturbacion de perturbacion
p [kg/m’] p r B r
[°] [°/s] [’ [°/s]
1 1,2133 -0,07 0 -0,07 0
2 0,9280 -0,07 0 -0,07 0
3 0,6895 0 0,3 -0,07 -0,07
4 0,5252 0,05 0,6 -0,07 -0,3
5 0,4125 0,07 0,7 -0,07 -0,3
Fuente: Elaboracion propia.
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Figura 4.22. Prueba a los neurocontroladores ante una variacion transitoria de la densidad del aire a
p=0,5252 kg/m®. (a) Gréfica del comportamiento de r y 4. (b) Gréfica del comportamiento de la
variacion de la densidad del aire.
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4.4.8. Pruebas con variacion de las constantes aerodinamicas.

Para el disefio de los neurocontroladores en la Ec. (4.18) se reemplaz6 las constantes
aerodinamicas por data de la aeronave Aerosonde, a continuacion se desarrollan
pruebas a los neurocontroladores variando en un porcentaje el valor de estas

constantes aerodinamicas, como si se tratara de errores en el modelado.

Para las pruebas se tomo de la seccion 4.4.4 el caso de la aeronave con masa igual 11
kg y rq = 0,5. El tiempo de duracion de las pruebas es de 300 segundos, en la Tabla

4.9 se muestran los valores de la variacion de las constantes aerodinamicas.

En la Tabla 4.9 se muestra los resultados de las pruebas realizadas a los
neurocontroladores con variacion de las constantes aerodindmicas, el valor de S en
estado estable es aceptable en el rango del porcentaje de variacion de -60% a +40%,
mientras que para el valor de r en estado estable es aceptable en el rango de -20% a
+40%.

Tabla 4.9. Valores y resultados de las pruebas realizadas a los neurocontroladores con variacion de las
constantes aerodindmicas.

0

V/:i)-r’(ijae— -80% -70% -60% -40% -20% 0% +40% | +50%

cion

Cyﬂ -0,166 -0,249 -0,332 -0,498 | -0,664 | -0,83 | -1,162 | -1,245
C|p -0,1010 | -0,1515 | -0,2020 | -0,3031 | -0,404 | -0,505 | -0,707 | -0,758
C, 0,05038 | 0,07557 | 0,10076 | 0,1511 | 0,2015 | 0,2519 | 0,3527 | 0,3779
C 18 -0,026 -0,039 -0,052 -0,078 | -0,104 | -0,13 | -0,182 | -0,195
Cnp -0,0138 | -0,0207 | -0,0276 | -0,0414 | -0,055 | -0,069 | -0,097 | -0,104
C. -0,0189 | -0,0284 | -0,0378 | -0,0568 | -0,076 | -0,095 | -0,132 | -0,142
Cnﬂ 0,01452 | 0,02178 | 0,02904 | 0,04356 | 0,0581 | 0,0726 | 0,1016 | 0,1089
Cy& 0,03828 | 0,05742 | 0,07656 | 0,1148 | 0,1531 | 0,1914 | 0,268 | 0,2871
Cs 0,00048 | 0,00072 | 0,00096 | 0,00144 | 0,0019 | 0,0024 | 0,0034 | 0,0036
C.s -0,0139 | -0,0208 | -0,0277 | -0,0416 | -0,055 | -0,069 | -0,097 | -0,104
C)’o‘a -0,015 | -0,0225 -0,03 -0,045 -0,06 | -0,075 | -0,105 | -0,113
Cs -0,0339 | -0,0509 | -0,0678 | -0,1017 | -0,136 | -0,17 | -0,237 | -0,254
Cos 0,00216 | 0,00324 | 0,00432 | 0,00648 | 0,0086 | 0,0108 | 0,0151 | 0,0162
Pest | 413 | 085 | -05 | -027 | -017 | -007 | 003 | NO
estable estable
t:si:\tk;le o3 34 2 0.9 0.5 0 03 esggle

Fuente: Elaboracidn propia.
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De los resultados de las simulaciones se observa la capacidad de aprendizaje de los
neurocontroladores manteniendo la estabilidad lateral a pesar de la incertidumbre en

los valores de los constantes aerodinamicos.

En la Fig. 4.23 se muestran el comportamiento de g y r durante las pruebas a los
neurocontroladores con variacion de las constantes aerodinamicas segun los casos de
la Tabla 4.9.

De manera similar al caso de la variacion de la masa, es posible hacer que los
neurocontroladores se adapten a la variacion de las constantes aerodinamicas
mediante el cambio de la velocidad de guifiada deseada rq, en la Tabla 4.10 se
muestra el resultado de estas pruebas, y donde se aprecian que los valores en estado
estable de £ y r estan dentro de los requisitos para el rango de variacion de las

constantes aerodinamicas entre -60% y +40%.

En la Fig. 4.24 se muestran las pruebas a los neurocontroladores variando las
constantes aerodindmicas de la aeronave en -60%, comparando los casos con
velocidad de guifiada deseada rq = 0,5 °/s y con ry = 2,5. Pruebas similares
correspondientes a la Tabla 4.10 se muestran en el Anexo B.

Tabla 4.10. Valor en estado estable de gy r de las pruebas realizadas a los neurocontroladores para

diferentes variaciones de las constantes aerodinamicas de la aeronave Aerosonde, donde a cada % de
variacion le corresponde una velocidad de guifiada deseada rg.

S Velocidad de Valor en estado
% Variacion de =
guifiada estable
Caso | las constantes
aerodinamicas deseoada Fa € T
[°/s] [’] [°/s]
1 -80 6,1 -1,0 -0,3
2 -70 3,8 -0,65 -0,1
3 -60 2,5 -0,4 -0,15
4 -40 1,4 -0,2 -0,05
5 -20 1,0 -0,1 -0,05
6 +40 0,15 0,05 0.1

Fuente: Elaboracion propia.
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Figura 4.23. Pruebas a los neurocontroladores con variacion de las constantes aerodinamicas. (a)
Gréfica del comportamiento de r. (b) Gréafica del comportamiento de 5.
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Figura 4.24. Pruebas a los neurocontroladores con variacion de las constantes aerodinamicas en -60%.
(a) Comparacion del comportamiento de r con ry=10,5 °/sy ry = 2,5 °/s. (b) Comparacion del
comportamiento de fconrg=0,5°/sy rqg=2,5°/s.



CAPITULO5

RECOMENDACIONES PARA LA IMPLEMENTACION

En este capitulo se muestra el hardware recomendado para la implementacion del
controlador, el desarrollo de este capitulo se basa en los sensores y sistemas que

formarian parte del sistema de control de la aeronave.
5.1. Medicion del angulo de ataque a y el angulo de resbalamiento g
El célculo del angulo de ataque o (Ver Fig. 5.1) y el &ngulo de resbalamiento S (Ver

Fig. 5.2) a partir de los componentes de velocidad respecto a la aeronave se tratd en

la seccion 3.3 y se obtuvo la Ec. (3.9):

V| =l +° + o’
tanazﬂ
u
v
senf = —
Vi
Vyiento=|V, a Bl (3.9)

La medicién del angulo de ataque o y el angulo de resbalamiento 8 en aeronaves
grandes se realiza a través de un arreglo de sondas de presion diferencial (la presion
diferencial puede ser convertida al angulo de flujo, ver Fig. 5.3), y sensores angulares
de flujo ensamblado con paletas (las paletas estan conectadas a un potenciémetro u
otro sensor de medicion angular, ver Fig. 5.4). Estos equipos por lo general son
pesados y de gran tamafio, por lo que su implementacién en una aeronave tipo la
presentada en el presente trabajo de tesis, tendrian que fabricarse en una escala

menor.
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Figura 5.1. Angulo de ataque a de una aeronave vista de costado.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [25]

Figura 5.2. Angulo de resbalamiento 8 de una aeronave vista desde arriba
Fuente: Elaboracion propia. En base a [25]
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Figura 5.3. Sonda nose boom instalada en la aeronave YF-12A para la medicion del angulo de ataque
ay el &ngulo de resbalamiento B. (a) Fotografia. (b)Dimensiones de la sonda nose boom
Fuente: [6]
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Figura 5.4. Sensor angular de flujo para la medicién del &ngulo de ataque oy el &ngulo de
reshalamiento B, ensamblado con paletas. (a) Fotografia. (b)Imagen con descripcion de componentes
(c) Dimensiones del sensor angular de flujo en tres vistas en cm (y pulgadas)

Fuente: [7]
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En [11] utiliza la estructura que se muestra en la Fig. 5.5 para la estimacion de a y j,
el conjunto de sensores utilizados son un GNSS (sistema de navegacion global por
satélite), IMU (unidad de medida inercial) y tubo pitot, esta instrumentacion es ligera
y de tamafio y dimensiones reducidas, siendo esta la arquitectura adecuada para su

implementacion en la tesis.

Velocidad del aire R
GNSS velocidad U,Ww SR ERERED
de

Sistema de . velocidad > Calculo de a,6

referencia | _ACtitud I respectoal | o ayp
IMU "I viento U,V,W

—> de actitud y
Magn.
cabeceo

Figura 5.5. Estructura del estimador de oy .
Fuente: Elaboracion propia.

De la Fig. 5.5 el modulo denominado sistema de referencia de actitud y direccion
(AHRS - Attitude and Heading Reference System) estima los angulos de Euler roll
@, pitch 6 y yaw ¥, vy, vistos en la seccion 3.2.4, utilizando las mediciones del
GNSS, IMU vy el uso de un Filtro Kalman Extendido basado en la cinematica del

aeroplano, segun las Ecs. (5.1) a (5.3).

u—rv+qw =ay ....(5.1)
v—pw+ru=a, ..(52)
W—qu—pv=a,...(53)

Donde u, v y w son los componentes de la velocidad lineal propia de la aeronave
respecto al eje de referencia de la aeronave, medidos por el GNSS; p, q y r son las
componentes de la velocidad angular, medidos por el IMU; a,, a, y a, son las
aceleraciones respecto al eje de referencia de la aeronave, medidos también por el
IMU.

Por su parte el moédulo observador de velocidad respecto al viento estima la

velocidad relativa de la aeronave respecto al viento, y esta basado en la Ec. (5.4)

Uy u Uy,
<Ur> = <U>—R£ <vw) ..... (54)
Wi w Wy,
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Donde u,,, v,, Yy w,, son componentes de la velocidad del viento relativo a la tierra;
R? es la matriz de rotacion del eje de referencia NED North-East-Down(Norte-Este-
Abajo) al eje de referencia del cuerpo de la aeronave y que esta definido por los
angulos roll, pitch y yaw; u,., v, y w,. son los componentes de la velocidad relativa

de la aeronave respecto al viento.

El mddulo de célculo a y B aplica las Ecs. (5.5) y (5.6).

a=tan"(""/y. ) ...(5.5)
B =sin” ( ) .(5.6)

Donde V, = JuZ + v + w?
5.2. Medicion de velocidad del aire con tubo pitot.

Para la medicidon de la velocidad de la aeronave respecto al viento se realiza a través
de un sensor de presién diferencial y un tubo pitot, que determina la rapidez del flujo

de aire en torno a la aeronave [5].

La ecuacion de Bernoulli [13] establece que la presion total es la suma de la presién

estatica y la presion dinamica, y se puede expresar de la siguiente forma:

PV, i

..(5.7)

donde P, es la presion total, P, es la presion estatica, p es la densidad, V, es la

velocidad de la aeronave.

El tubo de pitot, consiste en dos tubos concéntricos separados herméticamente, el
tubo interno encara al aire y mide la presion total (Punto 2 marcado en la Fig. 5.6), el
externo tiene aberturas laterales que miden la presion estatica (Punto 1 marcado en la

Fig. 5.6), ambos tubos se conectan a un sensor de presion diferencial.

Despejando V, en la Ec. (5.7) se obtiene:

2P -P)..(58)
P
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Si el sensor que se utiliza mide presion diferencial AP, o la diferencia entre las

presiones total y estatica, se puede reescribir la Ec. 5.8 como:
2
m:/—APmﬁg)
p

.

(i Sensor

Figura 5.6: Tubo de pitot.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [1]

La presion estatica en el fuselaje de una aeronave es constante en algunos puntos, en
la Fig. 5.7 se muestra una distribucion tipica de la presion estatica sobre el fuselaje
de una aeronave [8]. La medicion de la presion estatica menos la presion estatica
verdadera (APg), normalizada respecto a la presion dinamica compresible qc, es
ploteada como una funcion de la posicion del fuselaje. El error cero en el fuselaje

existe en las posiciones del 1 al 5.

Para la aeronave se sugiere la instalacion de la toma de ingreso del tubo pitot en la

posicion 1, tal como se muestra en la Fig. 5.8.
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Distribucion de presion
a través de esta linea \

AI:)E 0 J/—\

A

-1

Figura 5.7. Distribucion de la presién estatica subsénica sobre el fuselaje de una aeronave.
Fuente: [8]

Figura 5.8. Tubo pitot instalada sobre un aeromodelo. (Fotografia SITDEF 2011)
Fuente: Elaboracion propia

5.2.1. Principio de medicion de la velocidad a través de la medicion de la

presion diferencial.

La presion es una expresion de la fuerza requerida para detener un fluido en

expansion, usualmente esta dada en términos de fuerza por unidad de &rea. Para la
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medicion de la presion usualmente se utiliza un transductor, es decir, se genera una

sefial eléctrica en funcion a presion aplicada.

En [32], el transductor por lo general utiliza un diafragma para medir la deformacion
debido a la presion aplicada en un area y basandose en el efecto piezorresistivo, un
esfuerzo que deforma el diafragma producird una variacién en su resistencia

eléctrica.

Los transductores son fabricados para medir la presién absoluta, manométrica y
diferencial, en la Fig. 5.9 se muestra la comparacion entre estas tres presiones. La
presion absoluta esté referenciada con el vacio del espacio libre (presion cero), los
sensores de presion absoluta miden la presion relativa a un vacio sellado detras del
diafragma de sensado. La presién manométrica es la medicion de la presion relativa a
la presion atmosférica, los sensores de presion manométrica solo ofrecen un puerto
para el ingreso de la presién a medir, la presion del aire del ambiente ingresa a través
de un agujero que da a la parte posterior del diafragma de sensado. La presion
diferencial es la diferencia entre dos presiones, por lo que los sensores de presion
diferencial ofrecen dos puertos de presion, cada puerto conduce la presion a una de
las caras del diafragma de sensado. En la Fig. 5.10 se muestra la comparacion entre
los principios de funcionamiento entre los sensores de presion absoluta, manomeétrica

y diferencial.

Presion

»
>

Mandmetro
positivo

Presién atmosférical
(1013,5 mbar)

Manometro
negativo

<
<«

0 bar

Presion Presion Presion
absoluta manométrica diferencial

Figura 5.9. Comparacion entre presion absoluta, manométrica y diferencial.
Fuente: Elaboracion propia



119

Presion P4 Presion P Presion P,
| | digfragma | diafyagma | diafragma
¥ ¥ ¥
VaCIO IS AT ] ‘, s “
1 [ 11 g i
@) Presion atmosférica
(b) ||
Presion P,
(©)

Figura 5.10. Comparacion entre los principios de funcionamiento de los sensores de presion
piezorresistivos: (a) absoluto, (b) manomeétrica y (c) diferencial.
Fuente: Elaboracion propia. En base a [32]

5.2.2. Transductor de presion diferencial.

En las Figs. 5.11 a 5.13 se muestran transductores de presion diferencial que podrian
ser utilizados para medir la velocidad de la aeronave en la implementacion de la
instrumentacion, en la Tabla 5.1 se presenta un resumen y comparacion con las
principales caracteristicas técnicas de los transductores IPTO002D33RA [33],
144SU01D-PCB [31] y LP1420-1P0D-1611-111 [37].

Cualquiera de los transductores de presion diferencial presentados en la Tabla 5.1
cumplen con las caracteristicas deseadas como dimension pequefia y bajo consumo
de energia. La eleccion del transductor podria radicar en el tipo de comunicacion con
el microcontrolador o microprocesador, el transductor IPTO002D33RA tiene una
salida Digital SPI, el transductor 144SU01D-PCB tiene una salida analégica de 0 a 5
Vy el transductor LP1420-1P0D-1611-111 tiene una salida Digital I1°C.

o

10001033R SN2 _

Figura 5.11. Transductor de presion diferencial IPTO002D33RA de la empresa Honeywell.
Fuente: [33]
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Figura 5.12. Transductor de presion diferencial 144SU01D-PCB de la empresa First Sensor.
Fuente: [31]

Indicador de EIGAE tSensor : o ﬁl"@u:;“uf . R

-7 w.'wmsritsensor.com F | s e
preion —mmmh |y s

analogica N 1L | B .

p————
Analog_Pressure Indicotor

Terminale B LP Evaluation Kit |
)| &5 2 1428-1418-Eval-11 .

Sensor de Sensor de
presion presion
LP1420 LP1410

Digital

(b)

Figura 5.13. Transductor de presion diferencial LP1420-1P0D-1611-111 de la empresa Merit Sensor.
(a) Sensor de presion LP1420. (b) Kit de evaluacion para los sensores de la serie LP
Fuente: [37] y [38]
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Tabla 5.1. Comparacion de las caracteristicas técnicas de los transductores de presion diferencial
IPT0002D33RA, 144SU01D-PCBy LP1420-1P0D-1611-111.

Transductor de LP1420-1P0D-
presion diferencial IPTO002D33RA | 144SU01D-PCB 1611-111
Fabricante Honeywell First Sensor Merit Sensor
Rango de operacién
Minimo 0 kPa 0 kPa 0 kPa
Maximo 13,79 kPa 6,89 kPa 6,89 kPa
Maxima presion 41,37 kPa 34,47 kPa 34,47 kPa
diferencial
+0,1% a escala +0,1% a escala | +1,5% a escala
Error total
completa completa completa
Digital SPI
. 3,3V SPI (modo 2
Salida 11) SCLK <5 0-5V Digital I°C
MHz
Tasa de muestreo 166 muestras/s 200 muestras/s
Tamafio 35,6x19,1x24 mm | 30x60x36,5 mm
Peso 10 gramos 20 gramos
Voltaje de. 4312 Vdc 7.5a 24 Vdc 5 Vdc
alimentacion
Consumo 8 mA 70 mW 2 mA
Temperatura de _40 2 85 °C .25 2 85 °C -40 a 85 °C
operacion

Fuente: Elaboracién propia

5.3. Medicion de la velocidad de la aeronave con GNSS.

5.3.1. Introduccion.

Otra forma de medir la velocidad de la aeronave es utilizando el sistema GPS, por lo
que primero se presenta su principio de funcionamiento y operacion, luego se analiza
el calculo de velocidad a partir de la medicion de posicién y sus desventajas.
Después se analiza el principio del efecto Doppler para calculo de la velocidad
utilizando s6lo un receptor de GPS, y finalmente se presentan algunos receptores

GPS que podrian utilizarse en la implementacién del controlador en la aeronave.

5.3.2. Elsistema GPS

Segln [16] el sistema GPS tiene la capacidad de encontrar la posicién en tres

dimensiones (latitud, longitud y altura), el sistema esta constituido por 24 satélites
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(Ver Fig. 5.14), con orbita circular, cerca de 2200 Km de alto e inclinados a &ngulos

de 55° con respecto al eje de la tierra.

La determinacion de la posicion usando el sistema GPS se basa en la habilidad de los
receptores para determinar exactamente la distancia de los satélites GPS por encima
del horizonte del usuario en un tiempo determinado. Si las distancias exactas de dos
satélites y las alturas son conocidas, la posicion puede determinarse. Para hacer esto
el receptor necesitara saber el tiempo exacto al cual la sefial fue enviada y el tiempo
exacto en que fue recibido. Si las velocidades de propagacion a través de la
atmosfera son conocidas, la distancia resultante puede ser calculada. Las distancias
medidas son Ilamadas pseudoranges. Normalmente la informacidn es recibida de al
menos cuatro satélites, produciendo calculos exactos del arreglo. El tiempo es el

cuarto parametro evaluado por el receptor.

Figura 5.14. Distribucién operacional de satélites GPS. Cuatro satélites orbitan en forma circular. Hay
seis de tales drbitas inclinadas a 4ngulos de 60° entre ellos. En este arreglo, cualquier punto de la
tierra puede verse al menos por cuatro satélites en un momento determinado. Esto produce gran
exactitud en la determinacion de la posicion del blanco, con sélo recibir los cddigos C/A.
Fuente: [16]
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Cada satélite GPS envia simultaneamente dos frecuencias para la determinacion y
eliminacion de la ionosfera y otros efectos atmosféricos. Las frecuencias Navstar
son 1575,42 MHz y 1227,6 MHz, designados como L1y L2 en el rango de la banda
L del UHF. Ambas sefiales son moduladas mediante mensajes de navegacion de 30 s
transmitido a 50 bit s™*. Los primeros 18 s de cada bloque de 30 s contiene data
ephemeris para cada satélite en particular, que define la posicién del satélite como
funcion del tiempo. Los restante 12 s es la data almanac, que define las orbitas y el
estado operacional de todos los satélites en el sistema. EI GPS receptor almacena y
usa la data ephemeris para determinar el pseudorange, y la data almanac para ayudar
a determinar los mejores 4 satélites para usar la data posicional en cualquier

momento.

En la Fig. 5.15 se muestra el espectro de frecuencia de onda electromagnético, donde
el sistema GPS utiliza la frecuencia UHF (Ultra High Frecuency) en la banda L, para
una facil identificacion, las frecuencias por encima a 1 GHz son separadas e
identificadas por letras como: banda L (1-2 GHz), banda S (2-4 GHz), banda C (4-8
GHz), banda X (8-12,5 GHz) y banda K (12,5 — 40 GHz)
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Figura 5.15. Espectro de frecuencia de onda electromagnético. GPS utiliza la frecuencia UHF.
Fuente: [16]
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Las sefiales de navegacion de satélite L1 y L2 son también moduladas por dos
secuencias binarias adicionales Ilamadas C/A code para una adquisicion y medicion
en grueso y otro P code para precision en distancia. La sefial L1 es modulada con
ambos cddigos C/A 'y P, y L2 solamente con codigo P. Una exactitud posicional de

20 m rms es usual con el C/A code, el P code no esta disponible para el uso civil.

Actualmente hay 3 tipos basicos de receptores GPS disefiados y construidos para
encajar con varios usos. Estos receptores son Illamados de secuencia lenta, secuencia
rapida y de traqueo continuo. El receptor menos complicado y de menor costo para
muchas aplicaciones es el tipo secuencia lenta, donde s6lo un canal de medicion es
usado para recibir secuencialmente L1 C/A code de cada satélite cada 1,2 s, con
ocasionales interrupciones para recolectar data ephemeris y almanac. Una vez
recibida la data la solucion computacional se da dentro de 5 s, haciendo el sistema

aceptable para arreglos estacionarios o proximo-estacionarios.

Los receptores de secuencia rapida tienen dos canales: uno para hacer mediciones de
pseudorange continuas y la otra para recolectar data ephemeris y almanac. Este tipo

de receptores es usado en aplicaciones de dindmica media como vehiculos de tierra.

Los receptores de traqueo continuo emplean canales maltiples (al menos cinco) para
traquear, calcular, y procesar los pseudoranges de varios satélites que estén siendo
utilizados simultdneamente, obteniéndose el mayor grado de exactitud y haciéndolo

adecuado para aplicaciones de gran dindmica como aeronaves y misiles.

5.3.3. Determinacion de velocidad usando la posicion del GPS.

Una forma de determinar la velocidad es derivar la posicion con respecto al tiempo.
Un método del sistema GPS que mide la posicion con una exactitud de +2 cm es el
RTK (Real Time Kinematic), este es un método GPS diferencial que usa
observaciones corregidas de la fase de la portadora en tiempo real. Segun [19] las
desventajas de este método para el calculo de velocidad es el equipamiento y
dispositivos adicionales a utilizarse, ya que el RTK requiere de un receptor adicional
de GPS para una estacion base y de comunicacion por radios entre el receptor de la

estacion base y el receptor GPS del vehiculo en movimiento, y ademas se limita a un



125

aérea de operacion ya que el mejor funcionamiento de RTK se da cuando la distancia

entre la estacion base y el vehiculo en movimiento sea menor a 20 Km.

Para una implementacion en la aeronave se sugiere un unico receptor de GPS
operando independientemente (modo standalone), sin embargo, segin [19] un
usuario civil sélo puede alcanzar una exactitud de +10 ~ 15 m rms en el servicio de
posicionamiento estandar de GPS, por lo que la exactitud de la velocidad resultante

estd degradada debido a la pobre exactitud posicional.

5.3.4. Determinacion de la velocidad utilizando el principio de efecto Doppler
en el GPS.

Un método alternativo para determinar la velocidad con precision es usar la medicion

del desfase Doppler con un unico receptor de GPS.

El efecto Doppler o desfase Doppler es el cambio aparente en frecuencia de una onda
que es recibido por un observador en movimiento con respecto a la fuente de la onda

emitida.

Cuando la energia de onda como las ondas de sonido o radio viaja de un objeto a
otro, la longitud de onda aparentemente cambia si uno o ambos objetos estan en

movimiento [40].

Cuando la distancia entre la fuente y el receptor de las ondas electromagnéticas se
mantiene constante, las ondas electromagnéticas son la misma en ambos lugares.
Cuando la distancia entre la fuente y el receptor de ondas electromagnéticas es
incrementado, la frecuencia de la forma onda recibida es menor a la frecuencia de la
forma de onda de la fuente. Cuando la distancia est& decreciendo, la frecuencia de la

forma de onda recibida sera mayor que la forma de onda de la fuente [40].

Debido a que el par satélite-receptor del GPS estan en el campo de la gravedad de la
Tierra y las sefiales del GPS viajan desde el satélite a velocidad de la luz, [19]
desarrolla formulas para el calculo de velocidad en base al efecto Doppler

considerando la teoria especial y general de la relatividad de Einstein.

En [19] se desarrolla una formula para la determinacion de la velocidad del receptor

GPS a partir de la medicion del desfase Doppler y lo expresa en la forma:
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V. =-n; e Af, +c-dt, — f°

Af
vi=|[-n® 1 " |-f%...(5.10
r [ r {C'dt } r ( )

Donde Vv; es el vector velocidad del receptor al satélite; n; es el vector unidad de la

r

linea de mira del receptor al satélite; Ar, es el vector de discrepancia de velocidad
del receptor, por ejemplo, la correccion de velocidad; c es la velocidad de la luz en el
vacio; df, es la razon de cambio del reloj del receptor; f° es la diferencia entre la

medicion Doppler y su valor nominal calculado usando valores a priori de los

parametros desconocidos.

En la Ec. (5.10), se tienen cuatro valores desconocidos, que son los tres componentes
del vector de velocidad y el valor de la razon de cambio del reloj del receptor, por lo
que se requiere al menos cuatro mediciones de desfase Doppler en una etapa, el

sistema de ecuaciones puede formarse como

vi| |-nf 1 f!
2 _n2 1 AI’ 2
"=l (88 (= (5.11)
: c-dt,
A [t f!

5.3.5. Modulo receptor GPS.

En las Figs. 5.16 a 5.18 se muestran los médulos receptores GPS que podrian ser
utilizados en la implementacion de la instrumentacion de la aeronave, en la Tabla 5.2
se presenta un resumen y comparacion con las principales caracteristicas técnicas de
los médulos PolaRx2@ [42], SEGR [47] y Polaris™ Link [26].

El modulo que se sugiere utilizar es el receptor GPS PolaRx2@ de Septentrio [42]
que comparado con los otros dos modulos tiene la mayor exactitud en velocidad y
posicion operando independientemente (modo standalone), este médulo utiliza el
principio de medicion del desfase Doppler para obtener una medicién precisa de la

velocidad.



Figura 5.16. Mddulo receptor GPS PoIaRxZ@'.
Fuente: [42]

Figura 5.17. Médulo receptor GPS SEGR.
Fuente: [47]

Figura 5.18. Mddulo receptor GPS Polaris Link.
Fuente: [26]
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Tabla 5.2. Comparacion de las caracteristicas técnicas de los modulos receptores GPS PolaRx2@,
SEGR y Polaris™ Link.

Receptor GPS PolaRx2@ SEGR Polaris™Link
Septentrio Collins
Fabricante Satellite Trimble
o Aerospace
Navigation
Independiente
(standalone)
Horizontal 1,1m 16 m 7,8m
Vertical 1,9m
Exaé::tud RTK
osicion Horizontal l1cm+1ppm
P Vertical 2cm+ 2 ppm
DGPS
Horizontal 0,6 m 5m
Vertical 1,1m
. Independiente
Exa((;[]ltud (standalone)
velocidad Horizontal 1,5 mm/s 100 mm/s 400 mm/s
Vertical 1,9 mm/s 100 mm/s 400 mm/s
Ndmero de
canales
disponibles 48 24 12
para traqueo
de satélites
“all in view”
Puertos > 1(RS-232)y 1 i
seriales ALY (RS-422) 3 (RS-232)
Protocolo Nmea v2.30 Nmea-0183
Tamafio 178x100x13 mm | 100x125x16 mm | 86x62x16 mm
Peso 120 gramos 227 gramos 70 gramos
Voltaje de 5 Vdc 5 Vdc 3,3 Vdc
alimentacion
Consumo 5W 6W 0,7W
Temperatura -30a70°C 54285 °C -40 285 °C

de operacion

Fuente: Elaboracion propia

5.4. Medicion inercial.

La medicién inercial comprende la medicion de las tres velocidades angulares

alrededor de los ejes de la aeronave y las tres aceleraciones lineales en las

direcciones de los ejes de la aeronave. A continuacion se describe el principio de los
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sensores MEMs para realizar la medicion de la velocidad angular y la aceleracion

lineal.

5.4.1. Principio de medicion del giréscopo MEMS.

Segun [2], los girdéscopos MEMS hacen uso del efecto Coriolis, que establece que
una masa m moviéndose con una velocidad v en un sistema de referencia que gira a

una velocidad angular @, experimenta una fuerza igual a:
F. =—2m(wxV)

Los giréscopos MEMS contienen elementos en vibracién para medir el efecto
Coriolis. La geometria mas simple de un elemento en vibracion consiste de una masa
que es impulsada a vibrar a través de un eje de impulso, como se muestra en la Fig.
5.19. Cuando el giréscopo es rotado una vibracion secundaria es inducida a través del
eje de sensado perpendicular debido a la fuerza de Coriolis. La velocidad angular

puede ser calculada midiendo esta rotacion secundaria.

Por ahora, los sensores MEMS no alcanzan la precision de dispositivos opticos, sin
embargo, las ventajas al usar un sensor MEMS son:

- dimensiones pequefias;

- bajo peso;

- construccién robusta;

- bajo consumo de energia;

- corto tiempo de encendido;
- bajo costo;

- alta confiabilidad;

- poco mantenimiento;

- compatible con operaciones en ambientes hostiles.
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Figura 5.19: Un giréscopo de masa en vibracién
Fuente: Elaboracion propia.

5.4.2. Principio de medicion del acelerémetro MEMS.

Segun [15], un acelerémetro MEMS consiste de una viga donde una masa es atada a
un extremo de la viga y con un movimiento libre, el otro extremo esta rigidamente
atado a la estructura, como se muestra en la Fig. 5.20. Cuando una aceleracién es
aplicada a través del eje de entrada la viga se curva, esto causa la frecuencia de la
onda acustica de la superficie cambie proporcionalmente a la fuerza aplicada.
Mediante la medicion de este cambio en frecuencia es posible determinar la

aceleracion.

5.4.3. Moddulo de medicién inercial.

En las Figs. 5.21 a 5.23 se muestran modulos de medicién inercial que podrian ser
utilizados en la implementacion de la instrumentacion de la aeronave, en la Tabla 5.3
se presenta un resumen y comparacién con las principales caracteristicas técnicas de
los modulos Gyrocube3F [41], EvaK06.SA-12.51.C-3 [29] [30], 13G4250D [45] vy
LIS344ALH [44].
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Resonador

Figura 5.20: Acelerémetro de onda acustica de superficie.
Fuente: Elaboracion propia.

Cualquiera de los mddulos inerciales presentados en la Tabla 5.3 cumplen con las
caracteristicas deseadas como dimensiones pequefias y bajo consumo de energia. Se
sugiere utilizar el médulo Gyrocube3F de la empresa O-NAVI [41], a diferencia de
los otros, este integra en un Gnico médulo tres giros MEMS de velocidad angular y

tres acelerémetros MEMS.

(a) (b)
Figura 5.21. Médulo de medicién inercial Gyrocube3F ONI-23504-200-0020-AA (a) Fotografia, (b)
Vista superior con las direcciones de las velocidades angulares y aceleraciones del Gyrocube3F.
Fuente: [41]
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Figura 5.22. Mddulo de medicién de la aceleracién lineal EvaK06.SA-12.51.C-3 de la empresa First
Sensor.
Fuente: [30]

(@) (b)

Figura 5.23. Sensores inerciales de la empresa STMicroelectronics. (a) Giréscopo 13G4250D - vista
superior con las direcciones de las velocidades angulares. (b) Acelerdmetro LIS344ALH - vista
superior con las direcciones de las aceleraciones.

Fuente: [44] y [45]

5.5. Microcontrolador o microprocesador.

Para la implementacién del controlador a bordo de la aeronave se sugiere la
utilizacion de un modulo electronico basado en un microcontrolador o
microprocesador, de dimension pequefia y bajo consumo de energia. Ademas, el

modulo debera realizar las siguientes funciones:
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Tabla 5.3. Comparacién de las caracteristicas técnicas de los médulos inerciales Gyrocube3F,

EvaK06.SA-12.51.C-3, 13G4250D y LIS344ALH.
EvaK06.SA
IMU Gyrocube3F | ~ /oo <o | 13GA4250D LIS344ALH
Fabricante O-Navi First Sensor STMicroelectronics
o Rango + 200 °fs + 245 °/s
S s | dinamico - ~
8 3 | Sensibilidad 12,5 mV/°/s
—_— '~
$ © | Sefial de 0,25 4,75V °C/SPI
salida
Rango
:§ dindmico +29 +39 +29
s Sensibilidad 312 mV/g 660 mV/g
B ~
g | Sehalde | go5_475v |  spI 0-33V
salida
Tamafio 30.5x31,75x 25x20x3,5 4Ax4x1 mm 4x4x1,5 mm
15,62 mm mm
Peso 7 gramos 0,04 gramos
Voltaje de 5 Vdc 5 Vdc 24a3,6Vde | 2,4a3,6Vdc
alimentacion
Consumo 135 mW 24 mA
Temperatura |y gsoc | .40a85°C | -40a85°C -40 a 85 °C
de operacion

Fuente: Elaboracion propia

- Integrarse con sensores y transductores: (1) presion diferencial, (1) receptor de
GPS, (3) girdéscopos y (3) acelerémetros.

- Realizar el procesamiento y filtrado de las sefiales, asi como la estimacién de los
estados de la aeronave.

- Ejecutar el algoritmo del neurocontrolador para la estabilidad del movimiento
lateral de la aeronave.

- Generar las sefiales de control para los servomotores que manipulan a los

alerones, timon, acelerador y elevadores.

5.5.1. Principio de funcionamiento.

Un microcontrolador es un chip de pequefio tamafio que internamente tiene CPU,
RAM, ROM, contador, componentes analdgicos, puerto serial y puertos digitales, es
decir, se trata de un computador completo en un circuito integrado, de bajo costo y

uso de energia (Ver Fig. 5.24). Para el funcionamiento del microcontrolador este
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requiere de un programa, que es una secuencia de instrucciones que el

microcontrolador interpreta y ejecuta.

/ MICROCONTROLADOR \

4 ~
CPU Contador
S ROM L )
Componentes ( N
Analégicos Puerto Serial
A\ L )
K Puertos Digitales /

Figura 5.24. Diagrama de funcionamiento de un microcontrolador.
Fuente: Elaboracion propia.

A diferencia de un microcontrolador, un microprocesador es un chip con una unidad
de procesamiento, RAM y un puerto digital de entrada/salida. La memoria RAM del
microprocesador es pequefia, por lo que tiene una interfase para adicionarle memoria
externamente. Cuenta con un bus de comunicaciones para integrarse con
componentes analdgicos como audio, puertos seriales, contadores, etc. (Ver Fig.
5.25). Para el funcionamiento del microprocesador este también requiere de un

programa, cuya secuencia de instrucciones el microprocesador interpreta y ejecuta.

Microprocesador

[CPU][RAM]

[ Puertos Digitales ]

Bus de Comunicacion
Componentes
Analdgicos

Bus Memoria/Data

Dispositivos de
memoria

[ Comunicaciones }

Figura 5.25. Diagrama de funcionamiento de un microprocesador.
Fuente: Elaboracion propia.
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5.5.2. Modulo microcontrolador o microprocesador.

En las Figs. 5.26 y 5.27 se muestran modulos que podrian ser utilizados en la
implementacion del controlador en la aeronave, en la Tabla 5.4 se presenta un
resumen y comparacion con las principales caracteristicas técnicas de los modulos
BL4S200 [27] y Arduino Mega 2560 [23].

Cualquiera de los modulos presentados en la Tabla 5.4 cumplen caracteristicas
deseadas como dimensiones pequefias y bajo consumo de energia, para la
adquisicion de la presion diferencial, en ambos mddulos se puede configurar la
comunicacion SPI para adquirir la medicion del transductor IPTO002D33RA y
cuentan con entradas analdgicas para el transductor 144SU01D-PCB, para adquirir la
informacion del receptor GPS disponen de puertos seriales, para adquirir los
giroscopos y acelerometros tienen entradas analdgicas y pueden configurar salidas

PWM para el control de los servomotores.

El lenguaje de programacion en ambos modulos tienen como base C/C++, las
librerias de este lenguaje permitirian la implementacién del algoritmo del
neurocontrolador.

Figura 5.26. Mddulo Electrénico Rabbit modelo BL4S200.
Fuente: [27]
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Figura 5.27. Médulo Electronico Arduino Mega 2560.
Fuente: [23]

Tabla 5.4. Comparacion de las caracteristicas técnicas de los modulos Rabbit BL4S200 y Arduino

Mega 2560.
Funcién Rabbit BL4S200 Arduino Mega 2560
Di .. Microprocesador Rabbit 4000 a | Microcontrolador ATmega
ispositivo

58,98 MHz

2560

Interfase de red

3 interfases de 10/100 Base-T

Interface USB

Memoria Flash

(programa) 512 KB 256 KB
Memoria Flash (alma- | Tarjeta miniSD de 128 MB a 1
cenamiento de data) GB
SRAM Ejecucion de
I é' 512 KB 8KB
SRAM Data 512 KB
EEPROM 4KB
Clock speed 16 MHz
32 canales de entrada/salida
configurables por software, la
entrada digital esta en el rango | 54.

Entradas/salidas
digitales configurables

de 0 - 36 V dc y la salida
digital hasta 40 V a 200 mA
por canal.

Funciones 1/0 incluyen PWM.

15 pueden ser utilizadas
como salidas PWM

Salidas digitales con
corriente elevada

8 canales de salida digital hasta
40 Vdc a 2 A méximo por
canal.

Entradas anal6gicas

8 canales de 11 bits de
resolucion.

16

Salidas analdgicas

2 canales de 12 bits de
resolucién, a una tasa de 12
KHz

Puertos seriales

5 (1 SPI configurable)

4 UART. SPI disponible a
través de ICSP

Dimensiones

96 mm x 146 mm x 24 mm

101,52x53,3mm

Consumo de energia

9-36 Vdc, maximo 4,5 W

7-12V, 93 mA

Software de desarrollo

Dynamic C, se basa en C++

Arduino, extensible mediante
librerias C/C++

Peso

37 gramos

Fuente: Elaboracion propia.




CONCLUSIONES

El controlador neuronal para un vuelo auténomo lateralmente estable de una
aeronave, es una combinacion de dos neurocontroladores entrenados con el
algoritmo Dynamic Back Propagation, los resultados de las simulaciones
muestran que los neurocontroladores logran estabilidad asint6tica aceptable
para el angulo de resbalamiento g y la velocidad de guifiada r para varias
condiciones de vuelo y perturbaciones externas, ademas operan
adecuadamente a pesar de errores en el modelado.

Los neurocontroladores han sido entrenados de tal forma que permiten
realizar una accion de seguimiento sobre la velocidad de guifiada r, los
resultados de las simulaciones muestran que logran realizar un giro
coordinado aceptable para velocidades de guifiada deseadas (rq) entre
-10°/s a 10°/s incluso ante la ocurrencia de perturbaciones externas.

El modelo dindmico de la aeronave es un modelo de seis grados de libertad
que presenta las ecuaciones de sus movimientos lineales (traslaciones) y
angulares (rotaciones), relacionados con sus fuerzas y momentos aplicados
sobre ella, y estan basados en la dinamica del cuerpo rigido, la aerodindmica

y la fisica, resultando en un modelo muy proximo a la realidad.
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El modelo matematico del movimiento lateral de la aeronave, ha demostrado
su aplicabilidad en el desarrollo del algoritmo de entrenamiento de los pesos
de los neurocontroladores con el algoritmo Dynamic Back Propagation.

Para el disefio del neurocontrolador con entradas 3, ry ¢ con sefial de control
sobre el timon &, , se realizaron entrenamientos con 5, 10 y 20 neuronas en la

capa intermedia, obteniéndose resultados muy parecidos en el desempefio del
controlador y en el tiempo de entrenamiento, por lo que se selecciond el
neurocontrolador con 5 neuronas en la capa intermedia para una féacil
implementacion. Este neurocontrolador obtiene estabilidad asintotica cerca de
cero para el angulo de resbalamiento # y para la velocidad de guifiada r
obtuvo un valor en estado estable de -1,3 °/s.

Para el disefio del neurocontrolador con entradas r y ¢ con sefial de control
sobre el aleron &,, se realizaron entrenamientos con 5, 10 y 15 neuronas en la

capa intermedia, el error minimo aceptable s6lo fue posible con el de 15
neuronas, asi también a medida que se aumentaba el nimero de neuronas en
la capa intermedia el tiempo de entrenamiento era mayor. Trabajando
conjuntamente ambos neurocontroladores se obtuvo estabilidad asintética
para el angulo de resbalamiento gy para la velocidad de guifiada r cerca de
cero.

Para la implementacion en tiempo real del controlador, se ha realizado el
disefio de la arquitectura y se ha seleccionado el posible hardware a utilizar,
para lo que se tomd en cuenta los siguientes requisitos: las variables a medir,
las capacidades del dispositivo para realizar célculos complejos necesarios
para el neurocontrolador, dimensiones pequefias y peso ligero para que los

dispositivo quepan en la aeronave, asi como, un bajo consumo de energia
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para una mayor autonomia de vuelo, demostrando que es posible la

implementacion de los neurocontroladores.



RECOMENDACIONES

Implementar el controlador disefiado sobre una plataforma de tiempo real
pudiendo utilizarse la instrumentacion sugerida en el Capitulo 5 para
continuar con la investigacion y mejorar el disefio del controlador neuronal.
Disefiar un controlador de direccion del curso de la aeronave, donde la
entrada sera la referencia del curso a seguir, y donde cualquier desviacion del
curso resultara en un comando de velocidad de guifiada deseada rq para los
controladores neuronales de esta tesis, haciendo retornar a la aeronave al
curso deseado.

Disefiar un controlador con redes neuronales que permita un vuelo autbnomo
longitudinalmente estable, para el control de velocidad y altura de la
aeronave, utilizando Dynamic Back Propagation.

Utilizar el modelo matematico de la aeronave para disefiar un controlador
Optimo, con el objetivo de optimizar el consumo de combustible durante el

desplazamiento de la aeronave.
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ANEXO A

PROGRAMAS DE SIMULACION EN MATLAB.

A.l. Introduccion.

En esta seccion, se describen y se muestra el cddigo m de los programas en Matlab
utilizados para el modelamiento matematico. Asi como para el disefio y pruebas de

los neurocontroladores para la estabilidad lateral de la aeronave Aerosonde.

A.2. Programas con el modelo matematico de la aeronave Aerosonde y pruebas
de neurocontroladores.

En la Fig. A.1 se muestran las funciones que conforma el programa de simulacion y
pruebas del modelo matematico de la aeronave Aerosonde y los neurocontroladores,
a continuacion se presentan los parametros, constantes y tablas de la aeronave, que se

trataron en el capitulo 3:

—1  edo45.m — finter_1.m
Aeronave- .
ManualoNC.m aeronave.m f_inter 2m |— busg_fc.m
— aeronavel.m f_inter_3.m
pavionN5.mat —  mulvet.m
- — atmosfera.mat
L pavionN15.mat

Figura A.1. Estructura del programa de simulacién del modelo matematico de la aeronave Aerosonde
y los neurocontroladores
Fuente: Elaboracion propia.



V, =[1550] m/s
a =[-0,10,3] rad
B=1[-0,50,5] rad
c=0,189941 m

b =2,8956 m

S =0,55m?

C,, =0,23rad™

C! =5,6106 rad™
C.' =074 rad™
Cl =0,13rad’
C® =1,9724 rad?
C =79543 rad™
C =0rad?

Cp, =0,0434 rad™
Co' =0,1467 rad
CZ =0,0135 rad?
C/.» =0,0302 rad™
CZ =0,0303 rad™
CY =0rad?

e =osw =0,75

C/ =-0,83 rad™
Cy* =-0,075 rad™
Cy =0,1914 rad™
C,; =0rad?

Cy =0rad*

C.o =0,135rad™
C, =-2,7397 rad™
C2' =0,0467 rad™
Coe =-0,9918 rad™
C.’ =-10,3796 rad*
C, =-38,2067 rad™
CY =0rad?

C/ =-0,13 rad?
C/* =-0,1695 rad™
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C/* =0,0024 rad™
C =-0,5051 rad™
C, =0,2519 rad™
C/ =0,0726 rad
C* =0,0108 rad™
C2 =-0,0693 rad™
C =-0,069 rad™*

C, =-0,0946 rad™

R=0,254m

JHELICE = 0,002 kg X m2

Patmym = 120,3 kPa

Tuw =291,15K

Jvotor = 0,0001 kg x m?

Muacio = 8,5 kg

Mieno = 13,5 kg

CG=[XYZ]m

CGvacio = [0,156 0 0,079] m

CGiteno = [0,159 0 0,090] m

I=[J, J, I, J,,1kg x m?

Juacio = [0,7795 1,122 1,752 0,1211] kg x m?

Jiieno = [0,8244 1,135 1,759 0,1204] kg x m?

Iero = AC =[0,1425 0 0];

Foop = P =[000];

AngMaxde = 1/6 rad corresponde a un ancho de pulso de 1024
AngMinéde = - /6 rad corresponde a un ancho de pulso de 0
Trée = 0,5 s tiempo de retardo

maxaccde = 0,1 max aceleracion para el desplazamiento del elevador
AngMaxéa = m /6 rad corresponde a un ancho de pulso de 1024
AngMinéda = - /6 rad corresponde a un ancho de pulso de 0
Tréa =0,5 s tiempo de retardo

maxaccda = 0,1 max aceleracion para el desplazamiento del aleron
AngMaxér = mr /6 rad corresponde a un ancho de pulso de 1024
AngMinér = - r /6 rad corresponde a un ancho de pulso de 0
Trér = 0,5 s tiempo de retardo

maxaccr = 0,1 max aceleracion para el desplazamiento del timon
AngMaxdacc = 1 corresponde a un ancho de pulso de 1024
AngMinédacc = 0 corresponde a un ancho de pulso de 0

Trdacc = 0,5 s tiempo de retardo

maxaccdacc = 0,1 max aceleracién para el desplazamiento del acelerador
g=9,8m/s
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Tabla A.1. Caracteristicas velocidad de sonido, densidad del aire, temperatura y presion atmosférica
de la atmosfera para diferentes alturas

Velocidad del Sonido | Densidad del Aire | Temperatura Pre5|9r_1
Altura m Atmosférica
m/s kg/m3 K
Pa

0 340,29 1,225 288,15 101330
100 339,91 1,2133 287,5 100130
200 339,53 1,2017 286,85 98945
300 339,14 1,1901 286,2 97773
400 338,76 1,1786 285,55 96611
500 338,37 1,1673 284,9 95461
600 337,98 1,156 284,25 94322
700 337,6 1,1448 283,6 93194
800 337,21 1,1336 282,95 92076
900 336,82 1,1226 282,3 90970
1000 336,43 1,1116 281,65 89875
1100 336,05 1,1008 281 88790
1200 335,66 1,09 280,35 87716
1300 335,27 1,0793 279,7 86652
1400 334,88 1,0686 279,05 85599
1500 334,49 1,0581 278,4 84556
1600 334,1 1,0476 277,75 83524
1700 333,71 1,0372 277,1 82501
1800 333,31 1,0269 276,45 81489
1900 332,92 1,0166 275,8 80487
2000 332,53 1,0065 275,15 79495
2100 332,14 0,9964 274,5 78513
2200 331,74 0,9864 273,85 77541
2300 331,35 0,9765 273,2 76578
2400 330,95 0,9666 272,55 75626
2500 330,56 0,9569 2719 74683
2600 330,16 0,9472 271,25 73749
2700 329,77 0,9375 270,6 72825
2800 329,37 0,928 269,95 71910
2900 328,98 0,9185 269,3 71005
3000 328,58 0,9091 268,65 70109

Fuente: [48]
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Tabla A.2. Coeficiente de empuje CE , Y el coeficiente de potencia CP a partir del radio de avance
instantaneo de la hélice J

J[rad?] C. C,
1 -1 0,0492 0,0199
2 0 0,0286 0,0207
3 0,1 0,0266 0,0191
4 0,2 0,0232 0,0169
5 0,3 0,0343 0,0217
6 0,35 0,034 0,0223
7 0,4 0,0372 0,0254
8 0,45 0,0314 0,0235
9 0,5 0,0254 0,0212
10 0,6 0,0117 0,0146
11 0,7 -0,005 0,0038
12 0,8 -0,0156 -0,005
13 0,9 -0,0203 -0,0097
14 1 -0,0295 -0,018
15 1,2 -0,04 -0,0273
16 2 -0,1115 -0,0737

Fuente: [48]

Tabla A.3. Potencia del motor Pyyo70r €N W, seglin la presion del combustible en el manifold PCM en
kPa y la velocidad angular del eje del motor en rpm

PCM [kPa]
60 [ 70 | 80 [ 9 | 92 | 94 | 9 [ 98 | 100

RPM Puoror [W]
1500 | 18,85 | 59,38 | 93,83 | 109,96 | 164,93 | 181,58 | 184,31 | 163,36 | 124,62
2100 | 47,12 | 98,96 | 149,54 | 161,27 | 245,04 | 24567 | 293,74 | 276,46 | 249,23
2800 | 65,97 |127,55187,66 | 24557 | 339,29 | 389,87 | 403,17 | 420,97 | 417,83
3500 | 67,54 | 149,54 [ 237,5 | 307,88 | 438,25 | 496,69 | 535,64 | 565,49 | 586,43
4500 | 69,12 [ 151,74 [ 249,23 | 326,2 | 447,68 | 528,73 | 570,2 [ 609,47 | 645,07
5100 | 67,54 | 160,54 [ 2551 | 351,86 | 494,8 | 571,46 | 622,04 | 691,15 | 762,36
5500 | 67,54 |178,13[307,88| 4215 | 56549 | 662,25 | 748,75 | 860,8 | 996,93
6000 | 69,12 | 200,12 [ 366,52 | 491,14 | 673,87 | 822,47 | 956,09 | 1130,97 | 1246,17
7000 | 86,39 | 224,31[398,77 | 531,45 | 772,83 | 993,37 | 1059,76 | 1193,81 | 1429,42

Fuente: [48]

Tabla A.4. Consumo de combustible del motor Cg,5 en g/h, segun la presién del combustible en el
manifold PCM en kPa y la velocidad angular del eje del motor en rpm

PCM [kPa]
60 | 70 | 80 [ 90 | 92 | 94 [ 9 [ 98 | 100

RPM CONSUMO COMBUSTIBLE C,s [9/h]
1500 | 31 40 50 66 83 93 100 104 123
2100 | 32 44 63 75 98 102 118 126 144
2800 | 46 54 69 87 115 130 137 151 174
3500 | 53 69 92 110 143 159 169 184 210
4500 | 55 74 95 117 148 167 178 191 217
5100 | 57 80 98 127 162 182 190 206 244
5500 | 65 92 126 150 191 208 232 253 321
6000 | 73 103 | 145 175 232 260 287 326 400
7000 | 82 111 [ 153 190 246 310 313 337 408

Fuente: [48]
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Los programas con el modelamiento matematico y pruebas con los
neurocontroladores se encuentran en la carpeta Modelo y Pruebas Aeronave /

Modelo Completo, el cual contiene los siguientes archivos:

- AeronaveManualoNC.m, este programa realiza la simulacion de la aeronave
Aerosonde (modelo matematico de seis grados de libertad) sola o con los
neurocontroladores. Puede seleccionar si la prueba serd manual o con los
neurocontroladores, si se elige manual las superficies de control se inicializan
previamente a la simulacion, y si elige con neurocontroladores se verifica el
desemperfio de estos para lograr la estabilidad lateral de la aeronave, también le
permite configurar la simulacion para realizar pruebas con giro coordinado. Los

estados de la aeronave son almacenados en las variable Y, Ty VARN.

- aeronave.m, esta funcién calcula los diferenciales de estado x del modelo
matematico de la aeronave Aerosonde. La simulacién de perturbaciones debidas

al viento se introduce en esta funcion.

- aeronavel.m, esta funcion es utilizada para calcular los &ngulos de Euler. La

simulacion de perturbaciones debidas al viento se introduce en esta funcion.
- edo45.m, esta funcion resuelve la ecuacién diferencial de estado x.

- f_inter_1.m, esta funcién a partir del ingreso de 1 variable, calcula el valor de
salida, buscando en una tabla los valores proximos y realizando una

interpolacion, calcula valores como los de la tabla A.1y A.2.

- f_inter_2.m, esta funcidén a partir del ingreso de 2 variables, calcula el valor de
salida, buscando en wuna tabla los valores proximos y realizando una

interpolacion, calcula valores como los de la tabla A.3y A.4.
- busq_fc.m, esta funcion realiza una busqueda dentro de una tabla.

- f_inter_3.m, esta funcion mediante interpolaciones calcula valores como el CG e

inercia J; de la aeronave.

- mulvet.m, esta funcién realiza una multiplicacion vectorial para obtener valores

como M aeroCG y M propCG *
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atmosfera.mat, este archivo contiene la data que se muestra en la tabla A.1.

pavionN5.mat, esta archivo tiene los pesos entrenados del neurocontrolador con

entradas 8, ry ¢ con sefial de control sobre el timén 5.

pavionN15.mat, esta archivo tiene los pesos entrenados del neurocontrolador con

entradas ry ¢ con sefial de control sobre el alerén &, .

En la carpeta Modelo y Pruebas Aeronave / Modelo Linealizado se encuentra el

archivo con el modelamiento matematico linealizado:

Avion04.m, este programa simula el comportamiento de la aeronave Aerosonde
para el modelo matematico linealizado y desacoplado para el movimiento lateral
de la aeronave. En la seccion 3.16 se muestran las graficas de las pruebas

realizadas con este archivo.

A.3. Programas para el disefio y entrenamiento de los neurocontroladores.

A.3.1. Programas para el entrenamiento del neurocontrolador con entradas g, r

y ¢ con sefial de control sobre el timon 5. .

Los programas para este neurocontrolador se encuentran en la carpeta Entrenamiento

de NC / NC BetaRPhipOuttimon, el cual contiene los siguientes archivos:

EntrenaNCoutTimon.m, este programa primero actualiza los pesos del
controlador para 17 condiciones iniciales de B y r, luego saca el promedio
actualizando los pesos para la siguiente iteracion. Llama a la funcidn

NeuroAvionl2.m

NeuroAvionl12.m, esta funcion tiene algoritmo DBP para el entrenamiento del

neurocontrolador con entradas 3, ry ¢ con sefial de control sobre el timén 5.

NeuroAvionl13.m, es similar al NeuroAvionl2.m, este programa grafica y
permite visualizar el comportamiento de la aeronave Aerosonde para los pesos

entrenados.
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- pavionN5.mat, este archivo contiene los pesos entrenados del neurocontrolador.

A.3.2. Programas para el entrenamiento del neurocontrolador con entradas r y

¢ con sefial de control sobre el alerén 9, .

Los programas para este neurocontrolador se encuentran en la carpeta Entrenamiento
de NC / NCRPhipOutaleron, el cual contiene los siguientes archivos:
- EntrenaNCoutAleron.m, este programa primero actualiza los pesos del

controlador para 17 condiciones iniciales de ¢ y r, luego saca el promedio

actualizando los pesos para la siguiente iteracion. Llama a la funcién

NeuroAvion30.m

- NeuroAvion30.m, esta funcién tiene algoritmo DBP para el entrenamiento del

neurocontrolador con entradas ry ¢ con sefial de control sobre el alerén &, .

- NeuroAvion3l.m, es similar al NeuroAvion30.m, este programa gréfica y
permite visualizar el comportamiento de la aeronave Aerosonde para los pesos

entrenados.

- pavionN15.mat, este archivo contiene los pesos entrenados del neurocontrolador.
A.4. Programas para graficar las pruebas a los neurocontroladores.

La carpeta Graficadores contiene los programas para graficar las simulaciones de las

pruebas realizada con los neurocontroladores:

- newgrafica0l.m, esta funcion grafica el desplazamiento en 3D de la aeronave sin

neurocontrolador y con neurocontrolador.

- newgrafica02.m, esta funcion grafica las pruebas de los neurocontroladores con

giro coordinado.

- newgrafica03.m, esta funcion grafica las pruebas de los neurocontroladores ante

la ocurrencia de perturbaciones.
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- newgrafica04.m, esta funcion grafica las pruebas de los neurocontroladores con

giro coordinado y ante la ocurrencia de perturbaciones.

- newgrafica05.m, esta funcién grafica las pruebas de los neurocontroladores con

giro coordinado, grafica la respuesta de r, beta y phi.

A.5. Cddigo .m de los programas y funciones.

A.5.1. AeronaveManualoNC.m

% Control Manual o con NeuroControladores de la aeronave Aerosonde

clear all;
close all;
clc;

% manual o con neurocontroladores
M=1; %

% 0 -> manual

% 1 -> con neurocontroladores

% declaracion de r deseado para el intervalo
rdeseado = 0;% en °/seg

% Data para la simulacion
dt = 0.1; %[seg] tiempo de muestreo
h = dt;

%DECLARACION DE DATOS INICIALES

%X1 = input(Tingrese el angulo inicial para Beta en °:7%);

X1 =0; % °

X1 X1*pi/180.0; % rad

%X2 = input(“ingrese la velocidad inicial para r en °/seg:");

X2 = 0; %°

X2 = X2*pi/180.0; % rad

X3 =0 * pi /7 180.0; % Phi - O esta en °

X4 = 0 * pi / 180.0; % Phip - 0 esta en °/seg

Vellni = 23; % Vellni = Velocidad inicial de vuelo de la aeronave
w

AltIni = 2800; % Altura inicial

% estados iniciales de la aeronave

yO = [0 O 0 0.4 Vellni Vellni*sin(X1) 0 X4 0 X2 5000*pi/30 2 1 000
45*pi/180 -122*pi/180 Altini 0 0]";

% [de da dr acc u v w p g r omega Mgas g0 gl g2 g3 Lat Lon Alt Xeste
Ynorte]

%SENALES DE CONTROL
deltar = 0; % rad/seg
deltaa = 0; % rad/seg % entrada red neuronal

% CARGA DE PESOS
% Carga pesos del neurocontrolador input beta, r, phip, output timon
load pavionN5;
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% Carga pesos del neurocontrolador input r y phip, output aleron
load pavionN15;

cont = 1;
contmax = 2800;

X_t(1,:)= [X1 X2 X3 X4]: %almacenamos los estados del avion para
cada instante de tiempo [Beta r Phi]

X3p = y0(8);

X2 = [X1 X2 X3pl; % entrada neurocontrolador 2

X2 = X2%;

x3 = [X2 X4]; % entrada neurocontrolador 3

X3 = X3";

t = 0;

T(1,1) = t;

y = y0;
Y(:,1) =y; % Y almacena los estados

% Sefial de control inicial

U0 = [512 512 512 410]";

% [Ue Ua Ur Uacc]=[elevador aleron timon acelerador]
load atmosfera; % carga la tabla de la atmosfera
alfak 1 = 0;

time = -h;

var = [alfak_1 time]"; % en el tiempo tO - h

u = U0; % senal de control

tn = -h;

varn = feval(“aeronavel”,t,y,u,Atmosfera,var);
VARN(:,1) = varn; % VARN almacena estados adicioneles de la aeronave
k = 2;

Da 100; % seg duracidon del cambio de rumbo

tl 750; % empieza el cambio de rumbo

t2 tl + Da*10; % termina el cambio de rumbo

while (X1<35*pi/180)&(X1>-35*pi/180)&(X2<120*pi/180)&(X2>-
120*pi/180)& (cont < contmax)

% Controlador neuronal inputs beta,r y phip, output el timén
X2 = x2./10; % escalando la entrada
in_red2 = [ x2 ]; %2x1]
m2 = v2"*in_red2; %[3x1]=[2x3] "*[2x1]
n2 =2.0./7(1 + exp(-(m2-c2)./a2)) - 1; %[3x1]
out_red2 = w2"*n2; %[1x1]=[3x1]"*[3x1]
%condicion de que el maximo movimiento del timon es de 10°
if (out_red2 > (pi/l18))

out_red2 = pi/18;
else

if (out_red2 < (-pi/18))

out_red2 = -pi/18;

end

end

if (cont >= t1) & (cont <= t2) % intervalo del r deseado
X2_d rdeseado*pi/180; % ingresar aqui el valor r deseado
else
X2_d

0*pi/180;
end

% Controlador neuronal inputs r y phip, output el aleron
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X3 = x3;%./10; % escalando la entrada
in_red3 = [ x3 ]; %[2x1]
m3 = v3"*in_red3; %[3x1]=[2x3] "*[2x1]
n3 2.0./(1 + exp(-(m3-c3)./a3)) - 1; w[3x1]
out_red3 = w3"*n3; %[1x1]=[3x1]"*[3x1]
%condicion de que el maximo movimiento del aleron es de 10°
if (out_red3 > (pi/18))

out_red3 = pi/18;
else

if (out_red3 < (-pi/18))

out_red3 = -pi/18;

end
end
if M ==
deltaa = 0;
else
deltaa = out_red3;
end

u(2) = round(deltaa*180/pi*1024/60) + 512;
ifu2 <0u@ =0; end
it u(2) > 1024 u(2) = 1024; end

if M ==

deltar = 0;
else

deltar = out_red2;
end

% deltar - angulo del timon rad

u(3) = round(deltar*180/pi*1024/60) + 512;
if u@@) <0 u@@) =0; end

if u(3) > 1024 u(3) = 1024; end

% Aeronave Aerosonde
var = [varn(2) time]";
% var =
% alfak_1 = var(l);
% tk_1 = var(2);
% modelo aerosonde
[tn,yn] = edo45("aeronave”,t,y,h,u,Atmosfera,var);
% aplicando filtros a Lat, Lon y Alt despues de la integracion
Lat = yn(17);
Lon = yn(18);
prueba = Lat + pi/2;
if mod(prueba,2*pi) >= pi
Lat = (mod(prueba,pi) - pi/2) * (-1);

else
Lat = (mod(prueba,pi) - pi/2);
end
if Lon < —pi
Lon = Lon + 2*pi;
end
if Lon > pi
Lon = Lon - 2*pi;
end

yn(17) = Lat;
yn(18) = Lon;
% Calculo de Vt_m, alfa, beta, phi, theta, psi
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varn = feval("aeronavel®,t,y,u,Atmosfera,var);
% fin de modelo

X1 = varn(3);
X2 = yn(10);
X3 = varn(4);
X4 = yn(8);

X_t(k,:) = [X1 X2 X3 X4];

DELTAr(k,:) = deltar;
DELTAa(k,:) = deltaa;
cont = cont + 1;

x = [X1 X21";

X3p = yn(8);

X2 [X1 X2-X2_d X3p]"~;
X3 [X2-X2_d X4]";
VARN(:,k) = varn;

time = t;

Tt = tn;
y =yn;
T(k,1)
Y(:,Kk)
k = k+1;

t;
ys

end

% graficas

figure(l);
plot(T,DELTAr*180/pi,"c",T,X_t(:,4)*180/pi, " m",T,X_t(:,2)*180/pi,"r"
,T,X_t(:,3)*180/pi,"g",T,X_t(:,1)*180/pi,"b",T,DELTAa*180/pi, "k")
legend("Ur", "Phip~,"r","Phi", “beta”, "Ua")

tgraf = max(size(T))/10;

axis([0 tgraf -10 10])

%plot(T,DELTAr*180/pi,"c",T,X t(:,3)*180/pi,"g",T,X t(:,1)*180/pi,"b
", T, X t(:,2)*180/pi,"r")

%legend("Ur","Phi","Beta”,"r")

grid on

figure(2);
plot(T,DELTAa*180/pi, "r",T,DELTAr*180/pi,"b")
legend("Ua en °","Ur en °%)

figure(3d);
plot(Y(20,:),Y(21,:))
%legend("x","y")

figure(4);
plot(T,Y(20,:),"r",T,Y(21,:),"b")
legend("Xeste","Ynorte®)

figure(5);
plot3(Y(20,:),Y(21,:),Y(19,:))
grid on

figure(6);
plot(T,Y(5,:),"r",T,Y(6,:),"b",T,Y(7,:),"m")

legend("u®,"v","w")

figure(7);
subplot(4,1,1)
plot(T,VARN(4,:)*180/pi,"r")



ylabel("phi (°)")
subplot(4,1,2)
plot(T,VARN(5, :)*180/pi,"r")
ylabel("theta (°)")
subplot(4,1,3)
plot(T,VARN(6, :)*180/pi,"r")
ylabel("psi (°)")
subplot(4,1,4)
plot(T,Y(19,:),"r")

ylabel ("Altura (m)")

xlabel ("t en seg®)

A.5.2. edod45.m

function [tn,yn] = edo45(edo,t,y,h,U,atmosfera,var)

A = [1/5; 3/10; 4/5; 8/9; 1; 1];
B=1[

1/5 3/40 44/45  19372/6561 9017/3168
35/384

0] 9/40 -56/15 -25360/2187 -355/33

0 0 32/9 64448/6561 46732/5247
500/1113

0] 0 0 -212/729 49/176
125/192

0 0 0 0 -5103/18656
2187/6784

0 0 0 0 0
11/84

O = %eval(edo,t,y,U,atmosfera,var);
nec = max(size(y));
f = zeros(nec,6);

f(:,1) = f0;

hA = h * A;

hB = h * B;

f(:,2) = feval(edo,t + hA(1),y + f * hB(:,1),U,atmosfera,var);
f(:,3) = feval(edo,t + hA(2),y + £ * hB(:,2),U,atmosfera,var);
f(:,4) = feval(edo,t + hA(3),y + f * hB(:,3),U,atmosfera,var);
f(:,5) = feval(edo,t + hA(4),y + f * hB(:,4),U,atmosfera,var);
f(:,6) = feval(edo,t + hA(5),y + f * hB(:,5),U,atmosfera,var);
tn = t + hA(6);

yn =y + ¥ * hB(:,6);

A.5.3. aeronave.m

% MODELO AERONAVE

function xp = aeronave(t,x,U,atmosfera,var)
%6%%%%%6%6%%%% % %%%6%%% % % %%%% %%

% CONSTANTES

%6%%%%%6%6%%%% % %%%%%% % % %%%% %%

vt_Llim = [15 50]; %[m/s] [min max]

alfa_lim = [-0.1 0.3]; %[rad] [min max]
beta_lim = [-0.5 0.5]; %[rad] [min max]

c = 0.189941; % [m]
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2.8956; % [m]
S = 0.55; % [m2]

CLO 0.23; %[rad]-1
CLa = 5.6106; %[rad]-1
CLdF = 0.74; %[rad]-1
CLde = 0.13; %[rad]-1
CLap = 1.9724; %[rad]-1
CLq = 7.9543; %[rad]-1
CLM = 0; %[rad]-1

CDO = 0.0434; %[rad]-1
CDdFf = 0.1467; %[rad]-1
CDde = 0.0135; %[rad]-1
CDhda = 0.0302; %[rad]-1
CDdr = 0.0303; %[rad]-1

CDM = 0; %[rad]-1
osw = 0.75; %[rad]-1
CYbeta = -0.83; %[rad]-1

CY¥da = -0.075; %[rad]-1
CYdr = 0.1914; %[rad]-1
CYp = 0; %[rad]-1

CYr = 0; %[rad]-1

CmO = 0.135;

Cma = -2.7397;

Cmdf = 0.0467;

Cmde = -0.9918;

Cmap = -10.3796;

Cmg = -38.2067;

CmM = 0;

Clbeta = -0.13;

Clda = -0.1695;

Cldr = 0.0024;

Clp = -0.5051;

Clr = 0.2519;

Cnbeta = 0.0726;

Cnda = 0.0108;

Cndr = -0.0693;

Cnp = -0.069;

Cnr = -0.0946;
Jt=[-100.10.20.30.350.40.450.50.60.70.80.911.22];
%[1x16]

C_e = [0.0492 0.0286 0.0266 0.0232 0.0343 0.034 0.0372 0.0314 0.0254

0.0117 -0.005 -0.0156 -0.0203 -0.0295 -0.04 -0.1115];

C_p = [0.0199 0.0207 0.0191 0.0169 0.0217 0.0223 0.0254 0.0235

0.0212 0.0146 0.0038 -0.005 -0.0097 -0.018 -0.0273 -0.0737];

R = 0.254; % [m]

Jhelice = 0.002; %[kg*m"2]

RPM = [1500 2100 2800 3500 4500 5100 5500 6000 7000]; % rev por min

PCM = [60 70 80 90 92 94 96 98 100]; % kPa

Potencia = [
18.85 47.12 65.97 67.54 69.12 67.54 67.54 69.12 86.39
59.38 98.96 127.55 149.54 151.74 160.54 178.13 200.12 224.31
93.83 149.54 187.66 237.5 249.23 255.1 307.88 366.52 398.77
109.96 161.27 245.57 307.88 326.2 351.86 421.5 491.14 531.45
164.93 245.04 339.29 438.25 447.68 494.8 565.49 673.87 772.83
181.58 245.67 389.87 496.69 528.73 571.46 662.25 822.47 993.37
184.31 293.74 403.17 535.64 570.2 622.04 748.75 956.09 1059.76
163.36 276.46 420.97 565.49 609.47 691.15 860.8 1130.97 1193.81
124.62 249.23 417.83 586.43 645.07 762.36 996.93 1246.17 1429.42

1: % [W]

Ccomb = [
31 32 46 53 55 57 65 73 82
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40 44 54 69 74 80 92 103 111
50 63 69 92 95 98 126 145 153
66 75 87 110 117 127 150 175 190
83 98 115 143 148 162 191 232 246
93 102 130 159 167 182 208 260 310
100 118 137 169 178 190 232 287 313
104 126 151 184 191 206 253 326 337
123 144 174 210 217 244 321 400 408
1; % [g/h]
Patm_NM = 120.3; % [kPa]
T_NM = 291.15; % [K]
Jmotor = 0.0001; % [kg*m"2]
Mvacio = 8.5; % [kal
MIleno = 13.5; %[kgl
CGvacio [0.156 0 0.079]; % [m]
CGlleno [0.159 0 0.090]; % [m]
Jvacio = [0.7795 1.122 1.752 0.1211]; %[kg*m~2]
Jlleno = [0.8244 1.135 1.759 0.1204]; %[kg*m"~2]
rAC = [0.1425 0 0];

rP = [0 O 0O];

AngMaxe = pi/6; % angulo a 1024 [rad]%%SERVOMOTORES%%

AngMine = -pi/6; % angulo a O [rad]

Tre = 0.5; %tiempo de retardo [seqgl

maxacce = 0.1; % max aceleracion para el desplazamiento del elevador
AngMaxa = pi/6; % angulo a 1024 [rad]

AngMina = -pi/6; % angulo a O [rad]

Tra = 0.5; %tiempo de retardo [seqgl

maxacca = 0.1; % max aceleracion para el desplazamiento del aleron
AngMaxr = pi/6; % angulo a 1024 [rad]

AngMinr = -pi/6; % angulo a O [rad]

Trr = 0.5; %tiempo de retardo [seql

maxaccr = 0.1; % max aceleracion para el desplazamiento del timon
AngMaxacc = 1; % angullo a 1024

AngMinacc = 0; % angullo a O

Tracc = 0.5; %tiempo de retardo [seql

maxaccacc = 0.1; % max aceleracion para el desplazamiento del
acelerador

g = 9.8; % [m/s"2]
ResServo = 1024; % Resolucion de los servomotores 12 bits - 4096

%%%%%%%6%%%%6%%% %% %% %%% %% %% %% %% %% %% % %% % %%
% ESTADOS
%%%%%%%6%%%%6%%% %% %% %% % %% %% %% %% %% %% %% %% %%

de = x(1);
da = x(2);
dr = x(3);
acc = x(4);
u = x(5);
v = x(6);
w = x(7);
p = Xx(8);
q = x(9);
r = x(10);

omega = x(11);
Mgas = x(12);

q0 = x(13);
ql = x(14);
g2 = x(15);
a3 = x(16);

Lat = x(17);
= x(18);
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Alt = x(19);
Xeste = x(20);
Ynorte = x(21);

%% DEFINICION DE PARAMETROS QUE DEPENDEN DE LA ALTURA EN QUE SE
ENCUENTRE EL AVION

a = f_inter_1(Alt,atmosfera(:,1)",atmosfera(:,2)");

% a, velocidad del sonido a la altura actual(interpolacion de
tablas); % [m/s]

dens = f_inter_1(Alt,atmosfera(:,1)",atmosfera(:,3)");

% dens, densidad del aire a la altura actual(interpolacion de
tablas); % [Kg/m3]

T = f_inter_1(Alt,atmosfera(:,1)",atmosfera(:,4)");

% T, temperatura a la altura actual (interpolacion de tablas); [K]
Patm = f_inter_1(Alt,atmosfera(:,1)",atmosfera(:,5)");

% Patm, Presion atmosferica a la altura actual(interpolacion de
tablas);

Y6%6%6%6%6%6%%6%6%6%6%6% %% %% %% %%

% CONTROLES

%6%%%%6%6%6%%%% % %6%%%%% % %%6%6%% %% % %%6%% %% % % %

% Utilizando servos que reciben una sefal PWM y mueve los alerones

%% Sefial de control para el flap
% UF = 2 % [0 - 1024]
%% saturando la senal

%if UF < O
% UF = 0;
%end

wif UF > 1024;

% Uf = 1024;

%end

%% escalando la sefial de control al angulo correspondiente del flap
%AngMaxf = ?; % angulo a 1024

%AngMinf = ?; % angulo a O

%Ufa = (AngMaxf - AngMinf)/1024*Uf + AngMinf;

% modelo del servo

%Trf = ?, tiempo de retardo

%dfp = (UFa - dF)/Trf;

% limitando la aceleracion del servo

% maxaccft = ?; % max aceleracion para el desplazamiento del flap
%if dfp > maxaccf

% dfp = maxaccf;
%end

%if dfp < -maxaccf
% dfp = -maxaccf;
%end

% df se calcula integrando dfp
df = 0; % [rad] desplazamiento del flap

%% Sefial de control para el elevador
Ue = U(1); % [0 - 1024]
%% saturando la senal
iflUe <O
Ue = O;
end
if Ue > ResServo;
Ue = ResServo;
end
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%% escalando la sefal de control al angulo correspondiente del
elevador
UeNew = (AngMaxe - AngMine)/ResServo*Ue + AngMine;
if de > UeNew

if (de - UeNew) > 0.0418879

dep = -0.0418879;

else de = UeNew;

end
end
if de < UeNew

if (UeNew - de) > 0.0418879

dep = 0.0418879;

else de = UeNew;

end
end
it de == UeNew
dep = 0;
end

% de se calcula integrando dep
% de = ?; % [rad] desplazamiento del elevador

%% Sefial de control para el aleron
Ua = U(2); % [0 - 1024]
%% saturando la senal
iflua<oO
Ua = 0;
end
if Ua > ResServo;
Ua = ResServo;
end

%% escalando la sefial de control al angulo correspondiente del
aleron
UaNew = (AngMaxa - AngMina)/ResServo*Ua + AngMina;
if da > UaNew

if (da - UaNew) > 0.0418879

dap = -0.0418879;

else da = UaNew;

end
end
if da < UaNew

if (UaNew - da) > 0.0418879

dap = 0.0418879;

else da = UaNew;

end
end
if da == UaNew
dap = 0;
end

% da se calcula integrando dap
% da = ?; % [rad] desplazamiento del aleron

%% Sefial de control para el timon
Ur = U(3); % [0 - 1024]
%% saturando la senal
ifFUr<o
Ur = 0;
end
if Ur > ResServo;
Ur = ResServo;
end
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%% escalando la sefial de control al angulo correspondiente del timon
UrNew = (AngMaxr - AngMinr)/ResServo*Ur + AngMinr;
if dr > UrNew

if (dr - UrNew) > 0.0418879

drp = -0.0418879;

else dr = UrNew;

end
end
if dr < UrNew

if (UrNew - dr) > 0.0418879

drp = 0.0418879;

else dr = UrNew;

end
end
if dr == UrNew
drp = 0;
end

% dr se calcula integrando dep
% dr = ?; % [rad] desplazamiento del timon

%% Sefial de control para el acelerador
Uacc = U(4); % [0 - 1024]
%% saturando la senal
if Uacc < 0
Uacc = 0;
end
if Uacc > ResServo;
Uacc = ResServo;
end

%% escalando la sefial de control al angulo correspondiente del
acelerador
UaccNew = (AngMaxacc - AngMinacc)/ResServo*Uacc + AngMinacc;
it acc > UaccNew

if (acc - UaccNew) > 0.04

accp = -0.04;

else acc = UaccNew;

end
end
if acc < UaccNew

if (UaccNew - acc) > 0.04

accp = 0.04;
else acc = UaccNew;
end
end
if acc == UaccNew
accp = O;
end

% acc se calcula integrando accp
% acc = ?; % [0 -> 1] acelerador del motor toma valores entre Oy 1

%6%6%6%6%%6%%%%%%% %% %% %% %% %% %% % %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %%
% PARAMETROS Y VARIABLES AERODINAMICAS

%6%6%6%6%%6%%%%% %% %% %% %% %% %% %% % %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %%
%% Aqui se introducen las PERTURBACIONES debidas al viento

Uviento = 0;
Vviento = 0;%-10; % m/s
Wviento = 0;
Pviento = 0;

Qviento
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Rviento = 0;

%% Velocidades lineales
Uaeronave = u;
Vaeronave V;
Waeronave w;

Vnave = [Uaeronave Vaeronave Waeronave];

% Vnave vector de velocidades linales instantaneas desarrolladas
% por la aeronave

% Uaeronave, en direccion a u [m/s]

% Vaeronave, en direccion a v [m/s]

% Waeronave, en direccion a w [m/s]

Vwind = [Uviento Vviento Wviento];

% Vwind vector de velocidades lineales instantaneas del viento que
% se oponen o contribuyen al desplazamiento de la aeronave

% Uviento, en direccion a u [m/s]

% Vviento, en direccion a v [m/s]

% Wviento, en direccion a w [m/s]

Vt = Vnave - Vwind;

ve(1);

vVt(2);

_ vVe(3);

% Vt, vector de velocidad total a la que se desplaza la aeronave
% u, vector de velocidad en la direccioén del eje OX [m/s]

% v, vector de velocidad en la direccion del eje 0OY [m/s]

% w, vector de velocidad en la direccion del eje 0Z [m/s]

t
t
t

=< C

%6%%%%%6%6%%%% % %6%6%6%% %% % %6%6%6%% %% %%6%6%6%% % % %%6%6% %% % % %%6%% %% % % %6%6%% %% % %%6%6%% % % % %
% Parametros respecto al viento

VvVt m = sqrt(u_t"2 + v_t"2 + w_t"2);
alfa = atan(w_t/u_t);
beta = asin(v_t/Vt_m);

% Vt_m, modulo de Vt [m/s]
% alfa, angulo de ataque [rad]
% beta, angulo sideslip [rad]
% Vt_viento, vector de la velocidad total de la aeronave en ejes
respecto
% al viento
% Limites max y min para los parametros respecto al viento
if veem < vt_1im(1)
ve_m = ve_lim(1);
end
if ve.m > vt_Lim(2)
vt m = ve_1im(2);
end
if alfa < alfa_lim(1)
alfa = alfa_lim(1);
end
if alfa > alfa_lim(2)
alfa = alfa_lim(2);
end
if beta < beta_lim(1)
beta = beta_lim(1);
end
ifT beta > beta_lim(2)
beta = beta_lim(2);
end
Vt_viento = [Vt_m alfa beta];
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%% Velocidades angulares

Paeronave = p;
Qaeronave = q;
Raeronave = r;

Waeronave = [Paeronave Qaeronave Raeronave];

% Waeronave vector de velocidades angulares instantaneas
desarrolladas

% por la aeronave

% Paeronave, en direccion de p [rad/s]

% Qaeronave, en direccion de q [rad/s]

% Raeronave, en direccion de r [rad/s]

Wwind = [Pviento Qviento Rviento];

% Wwind vector de velocidades angulares instantaneas del viento
% que se oponen o contribuyen al desplazamiento de la aeronave
% Pviento, en direccion de p [rad/s]

% Qviento, en direcci6n de q [rad/s]

% Rviento, en direccion de r [rad/s]

Wt = Waeronave - Wwind;

p_t = we(d);
q_t = Wt(2);
r_t = we@d);

% Wt, vector de velocidad angular total desarrollada por la aeronave
% p, vector de velocidad angular alrededor del eje OX [rad/s]
% q, vector de velocidad angular alrededor del eje OY [rad/s]
% r, vector de velocidad angular alrededor del eje 0Z [rad/s]

Mach = Vt_m/a;

% Mach, numero Mach

% a, velocidad del sonido para la altura en que se encuentra la
aeronave

%%9%6%%%%6%%%%6%%%6%%% %6%%% %6%%%6%%% %% %% %6%%%6%6%% %% %% %% %%6%6%% %% %% %%

% COEFICIENTES AERODINAMICOS

%%%%6%%%%6%%%%6%%%6%%% %6%%% %% % %6%6%% %% %% %6% % %6%6%% %% %% %% % %6%6%% %% %% %%

alfak_1 = var(l);

tk 1 = var(2);

% alfak 1, valor anterior de alfa;

% tk_1, valor del tiempo anterior;

ap = (alfa - alfak _1)/7(t - tk 1);

%paramn(l) = alfa;

Y%paramn(2) = t;

CS = CLO + CLa*Vt_viento(2) + CLdf * df + CLde * de + ...
(CLap*ap + CLg*Wt(2))*c/(2*Vt_viento(l)) + CLM * Mach;

% CS, coeficiente de sustentacion

AR (b"2)/S;

CDh = CDO + ((CS-CLO)M2)/(pi*AR*osw) + abs(CDdf*df) + abs(CDde*de) +

abs(Cbda*da) + abs(CDdr*dr) + CDM*Mach;
% CD, coeficiente de resistencia (Drag)
CY = CYbeta*Vt_viento(3) + Cyda*da + CYdr*dr + (CYp*We(l) + ...
CYr*we(3))*b/(2*Vt_viento(1));
% CY, coeficiente de Fuerza Side
CM = CmO + Cma*Vt_viento(2) + Cmdf*df + Cmde*de + ...
(Cmap*ap + Cmg*Wt(2))*c/(2*Vt_viento(l)) + CmM*Mach;
% CM, coeficiente del momento pitch
CL = Clbeta*Vt_viento(3) + Clda*da + Cldr*dr + ...
(Clp*wt(1) + CIr*we(3))*b/(2*Vt_viento(1));
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% CL, coeficiente de momento roll

CN = Cnbeta*Vt_viento(3) + Cnda*da + Cndr*dr + ...
(Cnp*We(1) + Cnr*wWt(3))*b/(2*Vt_viento(1));

% CN, coeficiente de momento yaw

%6%%%%6%6%6%%%% % %6%6%6%%% % % %6%6%6% %% % % %6%6%% %% % %%6%6% %% % % %%6%6%% % % %% %% %% % % %

% FUERZAS Y MOMENTOS AERODINAMICAS

%6%%%%%6%6%%6%% % %%6%6%%% % % %6%6%6%% % % % %6%%% %% % %%6%% %% % % %%6%% %% % %%%6%% %% % %

% Estan en funcion a los ejes del viento

Qa=dens * S * Vvt m2 / 2;

% Q_a, definicidn de constante para reducir la formula

% dens, densidad del aire a la altura en que se encuentra la

aeronave

% S, superficie del ala de la aeronave

% Vt_m, velocidad del avion respecto a los ejes del viento

L a=-Qa*CS;

% L_a, fuerza de sustentacion

D a=-Qa* CD;

% D_a, fuerza de resistencia

Y a=0Q.a* CY;

% Y_a, fuerza side

% Transformando a ejes respecto de la aeronave

DCM = [cos(alfa)*cos(beta) sin(beta) sin(alfa)*cos(beta)
-cos(alfa)*sin(beta) cos(beta) -sin(alfa)*sin(beta)
-sin(alfa) 0 cos(alfa)];

F aero = DCM**[D_a Y _a L _a]";

% F_aero = [Fx_a Fy_a Fz_a];

% Fx_a, fuerza aerodinamica en direccion al eje x [N]

% Fy_a, fuerza aerodinamica en direccion al eje y [N]

% Fz_a, fuerza aerodinamica en direccion al eje z [N]

%%%%%%%6%%%%6%%%%%% %% %% %%% %% %% %6%%% %% %% %% % %% %% %% %% %% % %% %% %% %% %%
% MOMENTOS AERODINAMICOS
%%%%%%%6%%%%6%%%%%%%6%%% %%% %% %% %% %% %% %% %% % %% %% %% %% %% % %% %% %% %% %%

L aerod = Qa * b * CL;
M_aerod = Q a * ¢ * CM;
N_aerod = Q_a * b * CN;

% L_aero, momento roll [Nm]
% M_aero, momento pitch [Nm]
% N_aero, momento yaw [Nm]

M_aero = [L_aerod M_aerod N_aerod]";
% M_aero, matriz de Momentos Aerodinamicos

%%6%%%0%%6%%%%%6%%%%%6%%6%% %% %% %% % %% %% % %% %% % %% %% %% % %% %% % %% %% %% % %% %
% FUERZAS Y MOMENTOS DE PROPULSION
%9%%%%6%%6%%%%%%%%%%%%6%% %% %% % %% %% %6%% %% %% % %% %% %% % %% %% % %% %% %% % %% %
J = pi *Vt.m / omega / R;

% J, radio de avance

C E = f inter_1(J,J _t,C e);
% Funcion interpolacion tablas, dependiendo del valor de J se
obtiene C_E

FH=4/pi*2 * dens * R * omega™2 * C_E;

% F_H, fuerza de empuje desarrollada por la hélice [N]

% R, radio de la hélice [m]

% omega, velocidad angular de la hélice o del eje del motor [rad/s]
% C_E, coeficiente de empuje
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%6%%%%%6%6%%%% % %%%6%%% % % %%%% %%

%%% POTENCIA DEL MOTOR - MOMENTO DE PROPULSION %%%
%6%%%%%6%6%%%% % %6%%%%% % % %%%% %%

F A = (T_NMW/T)"2;

% F_A, factor de correccion por altura a la potencia del motor

% T_NM, temperatura atmosférica a nivel del mar [K]

% T, temperatura atmosférica a la altura actual de la aeronave [K]

rpm = 30/pi*omega;
% conversion de rad/s a rpm

%% PRESION DE COMBUSTIBLE EN EL MANIFOLD %%
Patm = Patm/1000; % conversion de Pa a kPa
PCM_MIN = min(PCM);
pcm = (Patm - PCM_MIN)*acc + PCM_MIN;
if pcm < PCM_MIN
pcm = PCM_MIN;
end
% Patm, presion atmosférica [kPa]
% PCM_MIN, presion minima a la que trabaja optimamente el motor
segln datos
% del fabricante [kPa]
% acc, representa al acelerador del motor [0 -> 1]

Pmotor = f_inter_2(rpm,RPM,pcm,PCM,Potencia);

% Pmotor, es la potencia instantanea calculada por interpolacién de
% tablas del fabricante del motor [W]

% rpm, velocidad de giro del motor en RPM

% RPM, vector de RPM del motor dada en tablas del fabricante

% pcm, presion de combustible en el manifold [Pa]

% PCM, vector de PCM del motor dada en tablas del fabricante

% Potencia, tabla de potencia respecto RPM y PCM

P m=F_A * Pmotor;
% Pmotor, es la potencia del motor a nivel del mar [W]

M_P = P_m/omega;
% M_P, Momento de Propulsién [Nm]
% P_m, potencia del motor a la altura actual [W]

M_prop = [-M_P 0 0]";
% M_prop, matriz de momentos de propulsion [Nm]

C P =T inter_1(3,J t,C p);

% Funcion interpolacion tablas, dependiendo del valor de J se
obtiene C_P

% C_P, coeficiente de potencia

%% MOMENTO DE LA HELICE %%
M_Helice = -(4 / pi™3 * dens * R™"5 * omega™2 * C_P);

% Velocidad angular instantanea del eje del motor

omegap = (M_P + M_Helice)/(Jmotor + Jhelice);

% omegap, derivada respecto al tiempo de la velocidad angular
[rad/s]

% M_P, Momento de Propulsiéon [Nm]

% M_Helice, Mometo de la hélice [Nm]

% Jmotor, Momento de Inercia del motor

% Jhelice, Momento de Inercia de la hélice
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%%% CONSUMO DE COMBUSTIBLE %%%

Cgas = f_inter_2(rpm,RPM,pcm,PCM,Ccomb);

% Cgas, consumo combustible instantaneo [g/h]

% Ccomb, tabla consumo de combustible respecto a RPM y PCM

% conversion g/h -> kg/s
Cgas = Cgas/1000/3600; %[kg/s]

%%% INERCIA DE LA AERONAVE %%%

%% Masa de combustible consumido %%

Mgasp = -(Cgas); % a integrar

% Mgasp, derivada de la masa de combustible consumido Cgas, [kg/s]

M = MIleno - Mgas;
if M < Mvacio

M = Mvacio;
end
% M, masa de la aeronave [kg]
% MIleno, masa de la aeronave con tanque llego
% Mgas, masa de combustible consumido

%% Centro de Gravedad %%
CG = f_inter_3(M,Mvacio,Mlleno,CGvacio,CGlleno); %[x y z]
% CG, centro de gravedad para la masa instantanea de la aeronave

%% Momento de inercias %%

Ji = f_inter_3(M,Mvacio,Mlleno,Jvacio,Jlleno);

%Ji = [JIx Jy Jz JIxz], momento de inercias para la masa instantanea
de la aeronave

Ix = Ji(l);
Jy = Ji(2);
Jz = Ji(3);
Ixz = Ji(4);

%% SUMA DE FUERZAS Y MOMENTOS TOTALES %%

% F_aero = [Fx_a Fy _a Fz_a]";

% F_aero, Matriz de la Fuerza aerodinamica

% Fx_a, fuerza aerodinamica en direccion al eje x [N]
% Fy_a, fuerza aerodinamica en direccion al eje y [N]
% Fz_a, fuerza aerodinamica en direccion al eje z [N]

F_prop = [F_H 0 0]";
% F_prop, Matriz de Fuerza de propulsion
% F_H, fuerza de empuje desarrollada por la hélice [N]

F_cg = F_aero + F_prop;
%F_cg, Matriz de Fuerzas Totales actuantes en el CG de la aeronave

Q)

Acc = F_cg/M;
% Acc, matriz de aceleraciones totales lineales que actuan en el CG
[m/s”2]

M_aeroCG = mulvet((rAC - CG)",F_aero);
% M_aeroCG, momento desarrollado por la F_aero en el CG [Nm]

M_propCG = mulvet((rP - CG)",F _prop);
% M_propCG, momento desarrollado por la F_prop en el CG [Nm]
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M_cg = M_aeroCG + M_propCG + M_aero + M_prop;
% M_cg, suma de todos los momentos actuantes en la aeronave

%% ECUACIONES DE MOVIMIENTO %%

%% Ecuaciones quaternion %%

%% Normalizando la ecuacion quaternion %%
Norm = sqrt(q0”"2 + ql™2 + 272 + q3°2);

q0 = q0/Norm;
gl = gl/Norm;
g2 = g2/Norm;
g3 = g3/Norm;

%% Matriz de transformacion de coordenadas DCMq

DCMg = [q0"2 + g1™2 - q2°2 - 372 2*(gl*q2 - q0*q3) 2*(gl*qg3 +
q0*q2)

q0*ql)

q372]";

2*(gl*q2 + q0*g3) q0™2 - gi1™2 + g2”2 - g3™2 2*(g2*qg3 -

2*(g1*qg3 - q0*g2) 2*(g2*g3 + qO0*gl) qO™2 - 1”2 - g2”2 +

%% Movimiento lineal %%

ag=DCMg * [0 O g]°;

% DCM, matriz de transformacion de coordenadas [3x3]
% g, aceleracion de la gravedad [m/s2]

a_t = Acc + a_g;

% a_t = [a_tx a_ty a tz]" aceleracion total
a tx = a t(1);

aty = a t(2);

a tz = a t(3);

%% ecuaciones de movimiento lineal %%

up = atx +v *r -w=* p;

vp = aty+w*p-u¥*r;

wp =atz+u*q-vVv=>*p;

% u,v,w se calculan al integrar estas ecuaciones

%% Movimiento angular %%
%% Coeficientes de inercia %%

cl = Ix*Jz - Ixz"2;

c2 = Jz/cl;

c3 = Jxz/cl;

c4 = (Jz*Qy - Jz) - Ixz"2)/cl;
c5 = ((Ix - Jy + Jz)*Ixz)/cl;
c6 = 1/Jy;

c7 = (Ix - J2)/Jy;

c8 = JIxz/Jy;

c9 = JIx/cl;

cl0 = (Ix*(Ix - Jy) + Ixz"2)/cl;

%% Momentos totales aplicados al CG %%
M_lcg = M_cg(1,1);

M_mcg M_cg(2,1);

M_ncg = M_cg(3,1);

%% Ecuaciones de movimiento angular %%

pp =c2 * M lcg + ¢c3 * M.ncg + (c4 *r +cb5 *p) * q;
gp = c6 *Mmcg - c7 *p*r -c8* (p"2 - r2);
rp =c3 *MIlcg +c9 *Mncg + (cl0 *p -c5 *r) *q;

% p,q,r se calculan al integrar estas ecuaciones

%% ecuaciones quaternion %%

lamda = [Opqr;-p 0O -rqg;-qr 0 -p;-r - p 0];
gnp = -0.5*lamda*[q0 g1 92 g3]";

% anp = [gOp qlp 92p qg3p]~

aop = anp(1);
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alp = anp(2);
a2p = qnp(3);
a3p = anp(4);

% 90,91,92,93 se calculan al integrar las ecuaciones anteriores

%% Angullos de Euler %%
phi = atan2(2*(g2*g3 + g0*ql),q0™2 - gl1”2 - 272 + q3"2);
theta = asin(2*(g2*q0 - ql1*g3));
if theta < -pi
theta = theta + 2*pi;
end
if theta > pi
theta = theta - 2*pi;
end
psi = atan2(2*(gl1*g2 + g0*q3),q0"2 + ql™2 - 272 - q3"2);
if psi <0
psi = psi + 2*pi;
end
if psi > 2*pi
psi = psi - 2*pi;
end

%% Ubicacion de la aeronave %%

Vel = DCMg"*[u v w]";

% Vel = [Vnorte Veste Vabajo]";

Vnorte = Vel(1);

Veste = Vel (2);

Vabajo = Vel(3);

%u, v, w son las velocidades integradas.

% Calculo del radio de la tierra

re = 6378137; %[m] radio ecuatorial;

eps = 0.0818191908426; % primera excentricidad;

Rmeridiano = re * (1 - eps™2)/(1 - eps™2 * (sin(Lat))"2)"(1.5);
Rnormal = re /7 (1 - eps™2 * (sin(Lat))"2)"(0.5);

Latp = Vnorte/(Rmeridiano + Alt); %[rad/s]
Lonp = Veste/(Rnormal + Alt)/cos(Lat); %[rad/s]
Altp = -Vabajo; %[m/s]

% Rmeridiano, es el radio del meridiano actual [m]

% Rnormal, es el radio de la normal actual [m]

% Latp, Lonp, Altp se calculan al integrar las ecuaciones anteriores
Xestep = Veste; %[m/s]

Ynortep = Vnorte; %[m/s]

%%%6%%%%6%%%%6%%%6%%%%6%%% %6%%%%%% %% %% %6%% % %6%% %%
%%% ECUACIONES DE ESTADO
%%%%%%%6%%%%6%%%%%% %% %% %%%% %% % %% %% %6%%% %% % %%

xp(1) = dep;
xp(2) = dap;
xp(3) = drp;
xp(4) = accp;
xp(5) = up;
xp(6) = vp;
xp(7) = wp;
xp(8) = pp;
xp(9) = dqp;
xp(10) = rp;
xp(11) = omegap;
xp(12) = Mgasp;



function varn = aeronavel(t,x,U,atmosfera,var)

xp(13) = qOp;
xp(14) = qlp;
xp(15) = q2p;
xp(16) = q3p;
xp(17) = Latp;
xp(18) = Lonp;
xp(19) = Altp;
xp(20) = Xestep;
xp(21) = Ynortep;
Xp = Xp~;

varn(1l) = Vt_m;
varn(2) = alfa;
varn(3) = beta;
varn(4) = phi;
varn(5) = theta;
varn(6) = psi;
varn = varn”;
A5.4. aeronavel.m
% MODELO AERONAVE
%6%%%%%6%6%%%% % %%%%%% % % %%%%%%
% CONSTANTES
%6%%%%%6%6%%%% % %%%%% %% % %%%% %%
ve_li

alfa_
beta_

c=0
b =2
=0

(@]

-

=
I

CDdf
Chde
CDhda
Chdr
CDM =
osw =
CYbet
Cyda
Cydr
CYp
CYr
CmO
Cma
Cmdf
Cmde
Cmap
Cmq
CmMm

m = [15 50]; %[m/s] [min max]
lim = [-0.1 0.3]; %[rad] [min max]
lim = [-0.5 0.5]; %[rad] [min max]

-189941; % [m]
-8956; % [m]
.55; % [m™2]

0.23; %[rad]-1
5.6106; %[rad]-1
0.74; %[rad]-1
0.13; %[rad]-1
1.9724; %[rad]-1
7.9543; %[rad]-1

0; %[rad]-1
0.0434; w[rad]-1
0.1467; %[rad]-1
0.0135; %[rad]-1
0.0302; %[rad]-1
0.0303; %[rad]-1
0; %[rad]-1
0.75; %[rad]-1
a = -0.83; %[rad]-1
-0.075; %[rad]-1
0.1914; %w[rad]-1
0; %[rad]-1
0; %[rad]-1
0.135;

-2.7397;

0.0467;

-0.9918;
-10.3796;
-38.2067;
0;
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Clbeta = -0.13;
Clda -0.1695;
Cldr 0.0024;
Clp = -0.5051;
Clr = 0.2519;

Cnbeta = 0.0726;

Cnda = 0.0108;

Cndr = -0.0693;

Cnp = -0.069;

Cnr = -0.0946;
Jt=[-100.10.20.30.350.40.450.50.60.70.80.911.22];
%[1x16]

C_e = [0.0492 0.0286 0.0266 0.0232 0.0343 0.034 0.0372 0.0314 0.0254
0.0117 -0.005 -0.0156 -0.0203 -0.0295 -0.04 -0.1115];
C_p = [0.0199 0.0207 0.0191 0.0169 0.0217 0.0223 0.0254 0.0235
0.0212 0.0146 0.0038 -0.005 -0.0097 -0.018 -0.0273 -0.0737];
R =0.254; % [m]
Jhelice = 0.002; %[kg*m"2]
RPM = [1500 2100 2800 3500 4500 5100 5500 6000 7000]; % rev por min
PCM = [60 70 80 90 92 94 96 98 100]; % kPa
Potencia = [
18.85 47.12 65.97 67.54 69.12 67.54 67.54 69.12 86.39
59.38 98.96 127.55 149.54 151.74 160.54 178.13 200.12 224.31
93.83 149.54 187.66 237.5 249.23 255.1 307.88 366.52 398.77
109.96 161.27 245.57 307.88 326.2 351.86 421.5 491.14 531.45
164.93 245.04 339.29 438.25 447.68 494.8 565.49 673.87 772.83
181.58 245.67 389.87 496.69 528.73 571.46 662.25 822.47 993.37
184.31 293.74 403.17 535.64 570.2 622.04 748.75 956.09 1059.76
163.36 276.46 420.97 565.49 609.47 691.15 860.8 1130.97 1193.81
124.62 249.23 417.83 586.43 645.07 762.36 996.93 1246.17 1429.42
1: % [W]
Ccomb = [
31 32 46 53 55 57 65 73 82
40 44 54 69 74 80 92 103 111
50 63 69 92 95 98 126 145 153
66 75 87 110 117 127 150 175 190
83 98 115 143 148 162 191 232 246
93 102 130 159 167 182 208 260 310
100 118 137 169 178 190 232 287 313
104 126 151 184 191 206 253 326 337
123 144 174 210 217 244 321 400 408
1: % [g/h]
Patm_NM = 120.3; % [kPa]
T_NM = 291.15; % [K]

Jmotor = 0.0001; % [kg*m~2]

Mvacio = 8.5; % [kag]

MIleno = 13.5; %[kgl

CGvacio = [0.156 0 0.079]; % [m]

CGlleno = [0.159 0 0.090]; % [m]

Jvacio = [0.7795 1.122 1.752 0.1211]; %[kg*m~2]

Jileno = [0.8244 1.135 1.759 0.1204]; %[kg*m"™2]

rAC = [0.1425 0 0];

rP = [0 0 0];

AngMaxe = pi/6; % angulo a 1024 [rad]%%SERVOMOTORES%%

AngMine = -pi/6; % angulo a O [rad]

Tre = 0.5; %tiempo de retardo [seql

maxacce = 0.1; % max aceleracion para el desplazamiento del elevador
AngMaxa = pi/6; % angulo a 1024 [rad]

AngMina = -pi/6; % angulo a O [rad]

Tra = 0.5; %tiempo de retardo [seql

maxacca = 0.1; % max aceleracion para el desplazamiento del aleron
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AngMaxr = pi/6; % angulo a 1024 [rad]

AngMinr = -pi/6; % angulo a O [rad]

Trr = 0.5; %tiempo de retardo [seql

maxaccr = 0.1; % max aceleracion para el desplazamiento del timon
AngMaxacc = 1; % angulo a 1024

AngMinacc = 0; % angullo a 0

Tracc = 0.5; %tiempo de retardo [seql

maxaccacc = 0.1; % max aceleracion para el desplazamiento del
acelerador

g = 9.8; % [m/s"2]

ResServo = 1024; % Resolucion de los servomotores 10 bits - 1024

%%%%%%%6%%%%6%%%%6%% %% %% %% %% %6%%% %% %% % %% % %%
% ESTADOS
%%%%%%%6%%%%6%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% % %% % %%

de = x(1);
da = x(2);
dr = x(3);
acc = x(4);
u = x(5);
v = x(6);
w = x(7);
p = x(8);
q = x(9);
r = x(10);

omega = x(11);
Mgas = x(12);

a0 = x(13);
ql = x(14);
a2 = x(15);
a3 = x(16);
Lat = x(17);
Lon = x(18);
Alt = x(19);

Xeste = x(20);
Ynorte = x(21);

%% DEFINICION DE PARAMETROS QUE DEPENDEN DE LA ALTURA EN QUE SE
ENCUENTRE EL AVION

a = f_inter_1(Alt,atmosfera(:,1)",atmosfera(:,2)");

% a, velocidad del sonido a la altura actual(interpolacion de
tablas); % [m/s]

dens = f_inter_1(Alt,atmosfera(:,1)",atmosfera(:,3)");

% dens, densidad del aire a la altura actual(interpolacion de
tablas); %

T = f_inter_1(Alt,atmosfera(:,1)",atmosfera(:,4)");

% T, temperatura a la altura actual (interpolacion de tablas); [K]
Patm = f_inter_1(Alt,atmosfera(:,1)",atmosfera(:,5)");

% Patm, Presion atmosferica a la altura actual(interpolacion de
tablas);

06%6%6%6%%6%%6%%6% %% %% %% % %% %% %% %% %% %% %% %% %%

% CONTROLES

06%6%6%6%6%6%%6%6%6%%6% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %%

% Utilizando servos que reciben una sefal PWM y mueve los alerones

%% Sefial de control para el flap
% UF = ?2 % [0 - 1024]

%% saturando la senal

%if UF <O

% Uf = 0;
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%end

wif UF > 1024;

% Uf = 1024;

%end

%% escalando la sefial de control al angulo correspondiente del flap
%AngMaxf = ?; % angulo a 1024

%AngMinf = ?; % angulo a O

%Ufa = (AngMaxf - AngMinf)/1024*Uf + AngMinf;
% modelo del servo

%Trf = ?, tiempo de retardo

%dfp = (UFa - dF)/TrT;

% limitando la aceleracion del servo

% maxaccft = ?; % max aceleracion para el desplazamiento del flap
%if dfp > maxaccf

% dfp = maxaccf;

%end

%if dfp < -maxaccf

% dfp = -maxaccf;

%end

% df se calcula integrando dfp

df = 0; % [rad] desplazamiento del flap

%% Sefial de control para el elevador
Ue = U(D); % [0 - 1024]
%% saturando la sefal
if Ue <0
Ue = 0;
end
if Ue > ResServo;
Ue = ResServo;
end
%% escalando la sefal de control al angulo correspondiente del
elevador
UeNew = (AngMaxe - AngMine)/ResServo*Ue + AngMine;
it de > UeNew
if (de - UeNew) > 0.0418879
dep = -0.0418879;
else de = UeNew;
end
end
if de < UeNew
if (UeNew - de) > 0.0418879
dep = 0.0418879;
else de = UeNew;

end
end
if de == UeNew
dep = 0;
end

% de se calcula integrando dep
% de = ?; % [rad] desplazamiento del elevador

%% Sefial de control para el aleron
Ua = U(2); % [0 - 1024]
%% saturando la senal
iflUa<oO
Ua = O;
end
if Ua > ResServo;
Ua = ResServo;
end
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%% escalando la sefal de control al angulo correspondiente del
aleron
UaNew = (AngMaxa - AngMina)/ResServo*Ua + AngMina;
if da > UaNew

if (da - UaNew) > 0.0418879

dap = -0.0418879;

else da = UaNew;

end
end
if da < UaNew

if (UaNew - da) > 0.0418879

dap = 0.0418879;

else da = UaNew;

end
end
it da == UaNew
dap = 0O;
end

% da se calcula integrando dap
% da = ?; % [rad] desplazamiento del aleron

%% Sefial de control para el timon
Ur = U@3); % [0 - 1024]
%% saturando la sefal
ifUr <o
Ur = 0;
end
if Ur > ResServo;
Ur = ResServo;
end

%% escalando la sefial de control al angulo correspondiente del timon
UrNew = (AngMaxr - AngMinr)/ResServo*Ur + AngMinr;
if dr > UrNew

if (dr - UrNew) > 0.0418879

drp = -0.0418879;

else dr = UrNew;

end
end
if dr < UrNew

if (UrNew - dr) > 0.0418879

drp = 0.0418879;

else dr = UrNew;

end
end
if dr == UrNew
drp = 0;
end

% dr se calcula integrando dep
% dr = ?; % [rad] desplazamiento del timon

%% Sefial de control para el acelerador
Uacc = U4); % [0 - 1024]
%% saturando la sefal
if Uacc < O
Uacc = 0;
end
if Uacc > ResServo;
Uacc = ResServo;
end
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%% escalando la sefal de control al angulo correspondiente del
acelerador
UaccNew = (AngMaxacc - AngMinacc)/ResServo*Uacc + AngMinacc;
if acc > UaccNew

if (acc - UaccNew) > 0.04

accp = -0.04;

else acc = UaccNew;

end
end
it acc < UaccNew

if (UaccNew - acc) > 0.04

accp = 0.04;
else acc = UaccNew;
end
end
if acc == UaccNew
accp = 0;
end

% dacc se calcula integrando daccp
% dacc = ?; % [0 -> 1] acelerador del motor toma valores entre O y 1

96%6%6%6%%6%%6%6%6%%6%%6%%% %% %% %% %% %% %% %% % %% %% %% %% % %% %% %% %% %%
% PARAMETROS Y VARIABLES AERODINAMICAS

96%6%6%6%%6%%6%6%6%%6% %% %% % %% %% Y%
%% Aqui se introducen las PERTURBACIONES debidas al viento

Uviento = 0;
Vviento = 0; %-10; %m/s
Wviento = 0;
Pviento = 0;
Qviento = 0;
Rviento = 0;

%% Velocidades lineales

Uaeronave = u;
Vaeronave = v;
Waeronave = w;

Vnave = [Uaeronave Vaeronave Waeronave];

% Vnave vector de velocidades linales instantaneas desarrolladas
% por la aeronave

% Uaeronave, en direccion a u [m/s]

% Vaeronave, en direccion a v [m/s]

% Waeronave, en direccion a w [m/s]

Vwind = [Uviento Vviento Wviento];

% Vwind vector de velocidades lineales instantaneas del viento que
% se oponen o contribuyen al desplazamiento de la aeronave

% Uviento, en direccion a u [m/s]

% Vviento, en direccion a v [m/s]

% Wviento, en direccion a w [m/s]

Vt = Vnave - Vwind;

ut = veQ);
v_t = Vt(2);
w_t = Vt(3);

% Vt, vector de velocidad total a la que se desplaza la aeronave
% u, vector de velocidad en la direccion del eje OX [m/s]
% v, vector de velocidad en la direccion del eje 0OY [m/s]
% w, vector de velocidad en la direccioén del eje 0Z [m/s]
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06%6%6%6%%6%%6%6%6%%6%%6%%6% %% %% %% 6% %% %% %% %% %% %% %% % %% %% % %% %% %% % %% %% %% %%
% Parametros respecto al viento

vt m = sgrt(u_t"2 + v_t"2 + w_t"2);
alfa = atan(w_t/u_t);
beta = asin(v_t/Vt_m);

% Vt_m, médulo de Vt [m/s]
% alfa, angulo de ataque [rad]
% beta, angulo sideslip [rad]
% Vt viento, vector de la velocidad total de la aeronave en ejes
respecto
% al viento
% Limites max y min para los parametros respecto al viento
if vem < ve_1im(2)
vt m = ve_1im(1);
end
if veem > ve_Lim(2)
vt m = ve_1im(2);
end
if alfa < alfa_lim(1)
alfa = alfa_lim(1);
end
if alfa > alfa_lim(2)
alfa = alfa_lim(2);
end
if beta < beta_lim(1)
beta = beta_lim(1);
end
if beta > beta_1im(2)
beta = beta 1im(2);
end
Vt_viento = [Vt_m alfa beta];

%% Velocidades angulares

Paeronave = p;
Qaeronave = q;
Raeronave = r;

Waeronave = [Paeronave Qaeronave Raeronave];

% Waeronave vector de velocidades angulares instantaneas
desarrolladas

% por la aeronave

% Paeronave, en direccion de p [rad/s]

% Qaeronave, en direccion de q [rad/s]

% Raeronave, en direccion de r [rad/s]

Wwind = [Pviento Qviento Rviento];

% Wwind vector de velocidades angulares instantaneas del viento
% que se oponen o contribuyen al desplazamiento de la aeronave
% Pviento, en direccion de p [rad/s]

% Qviento, en direccién de q [rad/s]

% Rviento, en direccion de r [rad/s]

Wt = Waeronave - Wwind;

p_t = wt(d);
q_t = Wt(2);
r_t = wt(d);

% Wt, vector de velocidad angular total desarrollada por la aeronave
% p, vector de velocidad angular alrededor del eje OX [rad/s]
% q, vector de velocidad angular alrededor del eje OY [rad/s]
% r, vector de velocidad angular alrededor del eje 0Z [rad/s]



Mach = Vt_m/a;

% Mach, numero Mach

% a, velocidad del sonido para la altura en que se encuentra
aeronave

%9%%%%6%%%%%%%%%%%6% %% % %% %% %% %% % %% %% %% % %% %% %% %% % %% %% %% %% % %%

% COEFICIENTES AERODINAMICOS

%%%%%6%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %%% %% %% % %% %% %% %% % %% %% %% % %% %%

alfak_1 = var(l);

tk_ 1 = var(2);

% alfak 1, valor anterior de alfa;

% tk_1, valor del tiempo anterior;

ap = (alfa - alfak 1)/(t - tk 1);

%paramn(l) = alfa;

Y%paramn(2) = t;

CS = CLO + CLa*Vt_viento(2) + CLdf * df + CLde * de + ...
(CLap*ap + CLg*Wt(2))*c/(2*Vt_viento(l)) + CLM * Mach;

% CS, coeficiente de sustentacion

AR = (b"2)/S;

la
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Ch = CDO + ((CS-CLO)"2)/(pi*AR*osw) + abs(CDdf*df) + abs(CDde*de) +

abs(Cbda*da) + abs(CDdr*dr) + CDM*Mach;
% CD, coeficiente de resistencia (Drag)

CY = CYbeta*Vt_viento(3) + Cyda*da + CYdr*dr + (CYp*Wt(l) + ...

CYr*we(3))*b/(2*Vt_viento(1));

% CY, coeficiente de Fuerza Side

CM = CmO + Cma*Vt_viento(2) + Cmdf*df + Cmde*de + ...
(Cmap*ap + Cmg*Wt(2))*c/(2*Vt_viento(l)) + CmM*Mach;

% CM, coeficiente del momento pitch

CL = Clbeta*Vt_viento(3) + Clda*da + Cldr*dr + ...
(Clp*wt(1) + CIr*we(3))*b/(2*Vt_viento(1));

% CL, coeficiente de momento roll

CN = Cnbeta*Vt_viento(3) + Cnda*da + Cndr*dr + ...
(Cnp*Wt(1) + Cnr*We(3))*b/(2*Vt_viento(1));

% CN, coeficiente de momento yaw

%6%%%%%6%6%%%% % %6%6%6%% %% % %6%6%% %% % %%6%6% %% % % %6%6%% % % % %6%6%6%% % % % %%6%6%% % %%%

% FUERZAS Y MOMENTOS AERODINAMICAS

%6%%%%%6%6%%%% % %6%6%6%%% % %6 %6%6%6%% % % %%6%6%% % % % %%6%6%% % % % %6%6%6%% % % %%%%% %% % %

% Estan en funcién a los ejes del viento

Qa=dens *S * vt m2 / 2;

% Q_a, definicidn de constante para reducir la formula

% dens, densidad del aire a la altura en que se encuentra la

aeronave

% S, superficie del ala de la aeronave

% Vt_m, velocidad del avion respecto a los ejes del viento

L a=-Qa*CS;

% L_a, fuerza de sustentacion

D a=-Qa* CD;

% D_a, fuerza de resistencia

Y a=0Q.a* Cy;

% Y_a, fuerza side

% Transformando a ejes respecto de la aeronave

DCM = [cos(alfa)*cos(beta) sin(beta) sin(alfa)*cos(beta)
-cos(alfa)*sin(beta) cos(beta) -sin(alfa)*sin(beta)
-sin(alfa) 0 cos(alfa)];

F aero = DCM**[D_a Y_a L_a]";

% F_aero = [Fx_a Fy_a Fz_a];

% Fx_a, fuerza aerodinamica en direccion al eje x [N]

% Fy_a, fuerza aerodinamica en direccion al eje y [N]



177

% Fz_a, fuerza aerodinamica en direccion al eje z [N]

%%%6%%%%6%%%%6%%%%%%%6%%% %0%% % %% % %% %% 6% %% %% % %% % %% %% %% % %% %% %% %% %%
% MOMENTOS AERODINAMICOS
%%%%%%%6%%%%6%%%%%%%6%%% %6%% % %% % %% %% %6%% % %% % %% % %% %% %% % %% %% %% %% %%

L aerod = Qa * b * CL;
M_aerod = Q a * ¢ * CM;
N_aerod = Q_a * b * CN;

% L_aero, momento roll [Nm]
% M_aero, momento pitch [Nm]
% N_aero, momento yaw [Nm]

M_aero = [L_aerod M_aerod N_aerod]";
% M_aero, matriz de Momentos Aerodinamicos

%%%%%6%%%%%%%%%%%6%%% %% % %% %% %% %% % %% %% %% %% % %% %% %% %% % %% %% %% %% % %%
% FUERZAS Y MOMENTOS DE PROPULSION
%%%%%6%%%%%%%%%%%6%%% %% % %% %% %% %% % %% %% %% %% % %6%%6% %% %% % %% %% %% %% % %%
J = pi *Vt.m / omega / R;

% J, radio de avance

CE = f inter_1(J,J _t,C e);
% Funcion interpolacion tablas, dependiendo del valor de J se
obtiene C_E

FH=4/ pi™2 * dens * R* * omega™2 * C_E;

% F_H, fuerza de empuje desarrollada por la hélice [N]

% R, radio de la hélice [m]

% omega, velocidad angular de la hélice o del eje del motor [rad/s]
% C_E, coeficiente de empuje

%%%%%%6%%%%%%%6%6%%%%% % %%%% %%

%%% POTENCIA DEL MOTOR - MOMENTO DE PROPULSION %%%
%6%%%%%6%6%%%% % %%%6%%% % % %%%% %%

F A = (T_NMW/T)"2;

% F_A, factor de correccion por altura a la potencia del motor

% T_NM, temperatura atmosférica a nivel del mar [K]

% T, temperatura atmosférica a la altura actual de la aeronave [K]

rpm = 30/pi*omega;
% conversion de rad/s a rpm

%% PRESION DE COMBUSTIBLE EN EL MANIFOLD %%
Patm = Patm/1000; % conversion de Pa a kPa
PCM_MIN = min(PCM);
pcm = (Patm - PCM_MIN)*acc + PCM_MIN;
if pcm < PCM_MIN
pcm = PCM_MIN;
end
% Patm, presion atmosférica [kPa]
% PCM_MIN, presion minima a la que trabaja optimamente el motor
segun datos
% del fTabricante [kPa]
% acc, representa al acelerador del motor [0 -> 1]

Pmotor = f_inter_2(rpm,RPM,pcm,PCM,Potencia);

% Pmotor, es la potencia instantanea calculada por interpolaciéon de
% tablas del fabricante del motor [W]

% rpm, velocidad de giro del motor en RPM

% RPM, vector de RPM del motor dada en tablas del fabricante
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% pcm, presion de combustible en el manifold [Pa]
% PCM, vector de PCM del motor dada en tablas del fabricante
% Potencia, tabla de potencia respecto RPM y PCM

P_m=F_A * Pmotor;
% Pmotor, es la potencia del motor a nivel del mar [W]

M_P = P_m/omega;
% M_P, Momento de Propulsién [Nm]
% P_m, potencia del motor a la altura actual [W]

M_prop = [M_P O 01°;
% M_prop, matriz de momentos de propulsion [Nm]

C P =T inter_1(J,J _t,C p);

% Funcion interpolacion tablas, dependiendo del valor de J se
obtiene C_P

% C_P, coeficiente de potencia

%% MOMENTO DE LA HELICE %%
M_Helice = -(4 / pi™3 * dens * R?5 * omega™2 * C_P);

% Velocidad angular instantanea del eje del motor

omegap = (M_P + M_Helice)/(JImotor + Jhelice);

% omegap, derivada respecto al tiempo de la velocidad angular
[rad/s]

% M_P, Momento de Propulsion [Nm]

% M_Helice, Mometo de la hélice [Nm]

% Jmotor, Momento de Inercia del motor

% Jhelice, Momento de Inercia de la hélice

%%% CONSUMO DE COMBUSTIBLE %%%

Cgas = f_inter_2(rpm,RPM,pcm,PCM,Ccomb) ;

% Cgas, consumo combustible instantaneo [g/h]

% Ccomb, tabla consumo de combustible respecto a RPM y PCM

% conversion g/h -> kg/s
Cgas = Cgas/1000/3600; %[kg/s]

%%% INERCIA DE LA AERONAVE %%%

%% Masa de combustible consumido %%

Mgasp = -(Cgas); % a integrar

% Mgasp, derivada de la masa de combustible consumido Cgas, [kg/s]

M = MIleno - Mgas;
if M < Mvacio

M = Mvacio;
end
% M, masa de la aeronave [kg]
% MIleno, masa de la aeronave con tanque llego
% Mgas, masa de combustible consumido

%% Centro de Gravedad %%
CG = f_inter_3(M,Mvacio,Mlleno,CGvacio,CGlleno); %[x y z]
% CG, centro de gravedad para la masa instantanea de la aeronave

%% Momento de inercias %%
Ji = f_inter_3(M,Mvacio,MIleno,Jvacio,Jlleno);
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%Ji = [Jx Jy Jz JIxz], momento de inercias para la masa instantanea
de la aeronave

Ix = Ji(D);
Jy = Ji(2);
Jz = Ji(3);
Ixz = Ji(4);

%% SUMA DE FUERZAS Y MOMENTOS TOTALES %%

% F_aero = [Fx_a Fy_a Fz_a]";

% F_aero, Matriz de la Fuerza aerodinamica

% Fx_a, fuerza aerodinamica en direccion al eje x [N]
% Fy_a, fuerza aerodinamica en direccion al eje y [N]
% Fz_a, fuerza aerodinamica en direccion al eje z [N]

F _prop = [F_H 0 0]";
% F_prop, Matriz de Fuerza de propulsion
% F_H, fuerza de empuje desarrollada por la hélice [N]

F_cg = F_aero + F_prop;
%F_cg, Matriz de Fuerzas Totales actuantes en el CG de la aeronave

Q)

Acc = F_cg/M;
% Acc, matriz de aceleraciones totales lineales que actuan en el CG
[m/s”2]

M_aeroCG = mulvet((rAC - CG)",F_aero);
% M_aeroCG, momento desarrollado por la F_aero en el CG [Nm]

M_propCG = mulvet((rP - CG)",F _prop);
% M_propCG, momento desarrollado por la F_prop en el CG [Nm]

M_cg = M_aeroCG + M_propCG + M_aero + M_prop;
% M_cg, suma de todos los momentos actuantes en la aeronave

%% ECUACIONES DE MOVIMIENTO %%

%% Ecuaciones quaternion %%

%% Normalizando la ecuacion quaternion %%
Norm = sqrt(q0™2 + ql™2 + gq2°2 + q372);

g0 = g0/Norm;
gl = gl/Norm;
g2 = g2/Norm;
g3 = g3/Norm;

%% Matriz de transformacion de coordenadas DCMq

DCMg = [g0”™2 + gin2 - g2”2 - g3™2 2*(gl*gq2 - q0*g3) 2*(ql*g3 +
q0*q2)

q0*ql)

q3"2]";

2*(gl1*g2 + q0*g3) g0™2 - gi1™2 + g2”2 - g3™2 2*(g2*g3 -

2*(g1*g3 - q0*g2) 2*(g2*g3 + gO0*gl) gO™2 - gi1™2 - g2”2 +

%% Movimiento lineal %%

ag =DCMg * [0 O g]~;

% DCM, matriz de transformacion de coordenadas [3x3]
% g, aceleracion de la gravedad [m/s2]

at= Acc + a_g;

% a_t = [a_tx a_ty a _tz]" aceleracion total
a tx = a_t(1);

aty = a t(2);

a_tz = a t(3);
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%% ecuaciones de movimiento lineal %%

up = atx + v *r —w* p;
vVp = aty+w>*p-u>*r;
wp =atz+u*q-v>*p;

% u,v,w se calculan al integrar estas ecuaciones

%% Movimiento angular %%
%% Coeficientes de inercia %%

cl = Ix*Jz - Ixz"2;

c2 = Jz/cl;

c3 = Jxz/cl;

c4 = (Jz*Qy - Jz) - Ixz"2)/cl;
c5 = ((Ix - Jy + Jz)*Ixz)/cl;
c6 = 1/Jy;

c7 = (Ix - J2)/Jy;

c8 = JIxz/Jy;

c9 = Ix/cl;

cl0 = (Ix*(Ix - Jy) + Ixz"2)/cl;

%% Momentos totales aplicados al CG %%
M_Icg = M_cg(1,1);

M_mcg M_cg(2,1);

M_ncg = M_cg(3,1);

%% Ecuaciones de movimiento angular %%

pp = c2 * M_lcg + c3 * M_ncg + (c4 *r + c5 * p) * q;
gp = ¢c6 *M_mcg - ¢c7 *p *r - c8 * (p"2 - r2);
rp =c3 *M_lcg +c9 *Mncg + (cl0 *p - c5 *r) *q;

% p,q,r se calculan al integrar estas ecuaciones

%% ecuaciones quaternion %%

landa = [Op g r;-p 0 -r g;-q r 0 -p;-r -q p 0]1;
gnp = -0.5*lamda*[g0 g1 92 g3]";

% anp = [qOp qlp q92p q3p]”

qop = anp(1);
glp = gnp(2);
a2p = anp(3);
g3p = anp(4);

% q0,91,92,93 se calculan al iIntegrar las ecuaciones anteriores

%% Angulos de Euler %%
phi = atan2(2*(g2*g3 + g0*ql),q0"2 - gl1™2 - 2”2 + q3"2);
theta = asin(2*(g2*q0 - gl1*g3));
if theta < -pi
theta = theta + 2*pi;
end
if theta > pi
theta = theta - 2*pi;
end
psi = atan2(2*(gql*g2 + q0*g3),q0"2 + ql”2 - 2”2 - q3"2);
if psi <0
psi = psi + 2*pi;
end
if psi > 2*pi
psi = psi - 2*pi;
end

%% Ubicacion de la aeronave %%
Vel = DCMg"*[u v w]";

% Vel = [Vnorte Veste Vabajo]";
Vnorte = Vel(1);

Veste = Vel (2);

Vabajo = Vel (3);
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%u, v, w son las velocidades integradas.

% Calculo del radio de la tierra

re = 6378137; %[m] radio ecuatorial;

eps = 0.0818191908426; % primera excentricidad;

Rmeridiano = re * (1 - eps™2)/(1 - eps™2 * (sin(Lat))"2)"(1.5);
Rnormal = re /7 (1 - eps™2 * (sin(Lat))"2)"(0.5);

Latp = Vnorte/(Rmeridiano + Alt); %[rad/s]
Lonp = Veste/(Rnormal + Alt)/cos(Lat); %[rad/s]
Altp = -Vabajo; %[m/s]

% Rmeridiano, es el radio del meridiano actual [m]

% Rnormal, es el radio de la normal actual [m]

% Latp, Lonp, Altp se calculan al integrar las ecuaciones anteriores
Xestep = Veste; %[m/s]

Ynortep = Vnorte; %[m/s]

%%%%0%%%6%%%%6%%%%%% %% %% %% %% %% % %% %% %% %% %% %% %
%%% ECUACIONES DE ESTADO
%%%%%%%6%%%%6%%%%%% %% %% %6%%% %% % %% %% %% %% %% %% %

xp(1l) = dep;
xp(2) = dap;
xp(3) = drp;
xp(4) = accp;
xp(5) = up;
xp(6) = vp;
xp(7) = wp;
xp(8) = pp;
xp(9) = qp;
xp(10) = rp;
xp(11) = omegap;
xp(12) = Mgasp;
xp(13) = qOp;
xp(14) = qlp;
xp(15) = g2p;
xp(16) = q3p;
xp(17) = Latp;
xp(18) = Lonp;
xp(19) = Altp;
xp(20) = Xestep;
xp(21) = Ynortep;
Xp = Xp©;
varn(1l) = Vt_m;
varn(2) = alfa;
varn(3) = beta;
varn(4) = phi;
varn(5) = theta;

varn(6) = psi;
varn = varn”®;

A55. finter_1.m

function C_E = f_inter_1(J,J_t,C_e)
prueba = 0;
ifJ<Jt@l,)

C E =C_e(1,1);



prueba = 1;

end

ifJ > J t(1,max(size(Jd_1)))
C E = C e(1,max(size(Jd_t)));
prueba = 1;

end

if prueba ==

m_t = max(size(J_t));

for i_t=1: m t
ifJ<Jt@,i v

break;

end

end

A5.6. f_ inter_2.m

function Pmotor = f_inter_2(rpm,RPM,pcm,PCM,Pot)
[pruebaf,fil,fil_1,fil_2] = busg_fc(rpm,RPM);
[pruebac,col,col_1,col_2] = busq_fc(pcm,PCM);
if pruebaf ==

RPMmin = RPM(1,Fil_1);

RPMmax = RPM(1,Fil_2);

if pruebac == 0

PCMmin = PCM(1,col_1);

PCMmax PCM(1,col_2);

Pimin = Pot(fil_1,col_1);
Plmax = Pot(fil_2,col_1);
P2min = Pot(fil_1,col_2);

P2max = Pot(fil_2,col_2);
% Calculo de la Pmotor (caso normal)

mpl = (Plmax - P1min)/(RPMmax - RPMmin);

bpl = -(Plmax - P1min)/(RPMmax - RPMmin)*RPMmin + Plmin;
mp2 = (P2max - P2min)/(RPMmax - RPMmin);

bp2 = -(P2max - P2min)/(RPMmax - RPMmin)*RPMmin + P2min;
Cpl = (mp2 - mpl)/(PCMmax - PCMmin);

Cp2 = (bp2 - bpl)/(PCMmax - PCMmin);

Cp3 = -(mp2 - mpl)*PCMmin/(PCMmax - PCMmin) + mpl;

Cp4 = -(bp2 - bpl)*PCMmin/(PCMmax - PCMmin) + bp1l;

Pmotor = Cpl * rpm * pcm + Cp2 * pcm + Cp3 * rpm + Cp4;

else
pcm = PCM(1,col);
Plmin = Pot(fil_1,col);
Plmax = Pot(fil_2,col);
% Calculo de la Pmotor
mpl = (Plmax - P1min)/(RPMmax - RPMmin);

bpl = -(P1lmax - P1imin)/(RPMmax - RPMmin)*RPMmin + P1lmin;

Pmotor = mpl * rpm + bpl;
end
else
rpm = RPM(L,fil);

182



183

if pruebac ==
PCMmin = PCM(1,col_1);
PCMmax = PCM(1,col_2);
Pimin = Pot(fil,col_1);
P2min Pot(fil,col_2);
% Calculo de la Pmotor
mpl = (P2min - P1min)/(PCMmax - PCMmin);
bpl = -(P2min - Pimin)/(PCMmax - PCMmin)*PCMmin + Plmin;
Pmotor = mpl * pcm + bpl;
else
% Calculo de la Pmotor
pcm = PCM(1,col);
Pmotor = Pot(fil,col);
end

end

AL.7. f inter 3.m

function X = f_inter_3(M,Mvacio,MIleno,Xvacio,Xlleno)
if M < Mvacio
M = Mvacio;

end
if M > MIleno
M = MIleno;
end
tamano = max(size(Xvacio));
for 1 = 1l:tamano
m = (Xlleno(i) - Xvacio(i))/(Mlleno - Mvacio);
b = XIleno(i) - m * Mlleno;
X(@1,i) =m* M+ b;
end

A.5.8. mulvet.m

function M = mulvet(A,B)

M = [A(2,1)*B(3,1) - A(3,1)*B(2,1)
A(3,1)*B(1,1) - A(1,1)*B(3,1)
A(1,1)*B(2,1) - A(2,1)*B(1.D1:

A.5.9. busg fc.m

function [prueba,fil,fil_1,Ffil_2] = busqg_fc(rpm,RPM)

fil = 0;

fil_l =

fil_2

prueba = 0;

if rpm < RPM(1,1)
fil = 1;
prueba = 1;

0;
0;

end
if rpm > RPM(1,max(size(RPM)))
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fil = max(size(RPM));
prueba = 1;
end
if prueba ==
m_t = max(size(RPM));
for i_t = 1: m_t
if rpm < RPM(1,i_%t)
fil_1 _t - 1;
fil_2
break;
end

i_t;

end
end

A.5.10. Avion04.m

% Modelo linealizado para el control lateral de aerosonde

clear all;
close all;
clc;

% condiciones iniciales

phi = 0;
phip = 0;
beta = 0;

r = 0*pi/180;

dt = 0.1; %seg = 100 mseg

deltar = 0; % radianes

deltaa 0; % radianes

D 30; % seg Duracion de la simulacioén
n D / dt;

t 0;

T(1) = t;
PHI(1) =
PHIP(1)
BETA(1)
R(1) =r;

DELTAR(1) deltar;
DELTAA(1) = deltaa;
% Impulos Deltaa

phi;
phip;
beta;

Aa = -2; % amplitud del impulso en °

Da = 1; % duracion del impulo en seg

tl = 10; % empieza el impulso Deltaa

t2 = t1 + Da*10; % termina el impulso
phi_a = phi;

phip_a = phip;

beta_a = beta;

ra=r;

for i=1:n

t =t + dt;

if (i >= t1) & (I <= t2) % corresponde a un impulso de 1 seg de
duracion

deltaa = Aa * pi / 180;

%deltar = -4 * pi / 180;
else
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it (i >= 61) & (i <= 82)
%deltar = 5 * pi / 180;
%else
deltaa = 0;
Wdeltar = 0;
%end

end

% AERONAVE
phi_n = dt * phip_a + phi_a;

phip_n = (1 - 15.4971 * dt) * phip_a - 63.3528 * dt * beta_a + 7.729
*dt *r_a+ ...

1.1696 * dt * deltar - 82.6023 * dt * deltaa;
beta_n = (1 - 0.4429 * dt) * beta_a - dt * r_a + 0.4261 * dt * phi_a

+ 0.1021 * dt * deltar - ...
0.04002 * dt * deltaa;
rn=( -1.326 *dt) * r_a + 16.1657 * dt * beta_a - 0.9673 * dt *
phip_a - 15.4309 * dt * deltar + ...
2.4048 * dt * deltaa;
% FIN AERONAVE

phi_a = phi_n;
phip_a phip_n;
beta _a beta_n;
ra=r_n;

T(i+l) = t;
PHI(i+1) = phi_a;
PHIP(i+1) = phip_a;
BETA(i+1) = beta_a;

R(i+l) = r_a;
DELTAR(i+1) = deltar;
DELTAA(i+1) = deltaa;
end

figure(1)
plot(T,DELTAA*180/pi, "k",T,PH1*180/pi,"g",T,PHIP*180/pi,"m",T,BETA*1
80/pi,"b",T,R*180/pi,"r")
axis([0 15 -30 30])
legend("Ur-", "Phi ", "Phip","Beta”,"r")
figure(2)
plot(T,R*180/pi,"r")
figure(3d)

subplot(5,1,1)
plot(T,PHI*180/pi)
%axis([O D -40 11)
axis([O0 15 -1 25]D)

ylabel ("phi (°)")
subplot(5,1,2)
plot(T,PHIP*180/pi)
%axis([0O D -11 1)
axis([0 15 -30 30])
ylabel ("phip (°/seg)”)
subplot(5,1,3)
plot(T,BETA*180/pi)
%axis([O D -2 11)

axis(JO 15 -10 10D
ylabel("beta (°)")
subplot(5,1,4)
plot(T,R*180/pi)

%axis([O D -4 1])



axis([0 15 -30 30])
ylabel("r (°/seg)”)
subplot(5,1,5)
plot(T,DELTAA*180/pi)
%axis([O D -2 1]
axis([0 15 -3 1D
ylabel ("Delta a (°)")
xlabel("T (seg)”)

A.5.11. EntrenaNCoutTimon.m

% Entrenamiento controlador avion Aerosonde
% 3 Inputs al Neurocontrolador Beta r y Phip

% 1 Output timon
% 17 casos

clear all;
close all;
clc;

X1
X2

-15*pi/180.0; % rad
-30*pi/180.0; % rad/seg

[wl,vl,al,cl] = NeuroAvionl2(X1,X2);

X1
X2

-15*pi/180.0; % rad
-15*pi/180.0; % rad/seg

[w2,v2,a2,c2] = NeuroAvionl2(X1,X2);

-15*pi/180.0; % rad

X
X -5*pi/180.0; % rad/seg

1
2

[w3,v3,a3,c3] = NeuroAvionl2(X1,X2);

X1
X2

-15*pi/180.0; % rad
-3*pi/180.0; % rad/seg

[w4,v4,a4,c4] = NeuroAvionl2(X1,X2);

-15*pi/180.0; % rad

X
X 3*pi/180.0; % rad/seg

1
2

[w5,v5,a5,c5] = NeuroAvionl2(X1,X2);

X1
X2

-15*pi/180.0; % rad
5*pi/180.0; % rad/seg

[w6,v6,a6,c6] = NeuroAvionl2(X1,X2);

-15*pi/180.0; % rad

X
X 15*pi/180.0; % rad/seg

1
2

[w7,v7,a7,c7] = NeuroAvionl2(X1,X2);

X1
X2

-15*pi/180.0; % rad
30*pi/180.0; % rad/seg

[w8,v8,a8,c8] = NeuroAvionl2(X1,X2);

X1
X2

15*pi/180.0; % rad
-30*pi/180.0; % rad/seg

[w9,v9,a9,c9] = NeuroAvionl2(X1,X2);

186
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X1 = 15*pi/180.0; % rad
X2 = -15*pi/180.0; % rad/seg
[w10,v10,a10,c10] = NeuroAvionl2(X1,X2);

X1 = 15*pi/180.0; % rad
X2 = -5*pi/180.0; % rad/seg
[wll,v11,al1,c11] = NeuroAvionl2(X1,X2);

15*pi/180.0; % rad
-3*pi/180.0; % rad/seg
[wl2,v12,a12,c12] = NeuroAvionl2(X1,X2);

X1 = 15*pi/180.0; % rad
X2 = 3*pi/180.0; % rad/seg
[wl3,v13,al13,c13] = NeuroAvionl2(X1,X2);

15*pi/180.0; % rad
5*pi/180.0; % rad/seg
[wl4,v14,a14,c14] = NeuroAvionl2(X1,X2);

X1 = 15*pi/180.0; % rad
X2 = 15*pi/180.0; % rad/seg
[wl5,v15,al15,c15] = NeuroAvionl2(X1,X2);

X1 = 15*pi/180.0; % rad
= 30*pi/180.0; % rad/seg
[wl6,v16,a16,c16] = NeuroAvionl2(X1,X2);

0*pi/180.0; % rad
O0*pi/180.0; % rad/seg
[wl7,v17,al7,cl7] = NeuroAvionl2(X1,X2);

?Wi+W2+W3+W4+W5+W6+W7+W8+W9+W10+Wl1+W12+Wl3+Wl4+W15+W16+Wl7)./17;
zv1+v2+v3+v4+v5+v6+v7+v8+v9+v10+v11+v12+v13+v14+v15+v16+v17)./17;
?a1+a2+a3+a4+a5+a6+a7+a8+a9+a10+a11+a12+a13+a14+a15+a16+a17)./17;
201+c2+c3+c4+05+c6+c7+c8+09+c10+c11+c12+c13+c14+c15+c16+c17)./17;

A.5.12. NeuroAvionl2.m

function [w,v,a,c] = NeuroAvionl2(X1,X2)

% Dynamic Back Propagation

% Entrenamiento controlador avidn Aerosonde
% 3 Inputs al Neurocontrolador Beta r y Phip
% 1 Output timon

%DECLARACION DE VARIABLES
dt = 0.1; %[seq]
h = dt;

%DECLARACION DE DATOS INICIALES
%X1 input(“ingrese el angulo inicial para Beta en °:%);
%X1 X1*pi/180.0; % rad
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%X2 = input(Tingrese la velocidad inicial para r en °/seg:");
%X2 = X2*pi/180.0; % rad/seg

X3 =0 * pi /7 180.0; % Phi - O esta en °

X4 =0 * pi / 180.0; % Phip - 0 esta en °/seg

Vellni = 23; % Vellni = Velocidad inicial de vuelo de la aeronave (u
del vector y0)

Altini = 2800;

% estados iniciales de la aeronave

yO = [0 O O 0.4 Vellni Vellni*sin(X1) 0 X4 0 X2 5000*pi/30 2 1 00 O
45*pi/180 -122*pi/180 AltIni]";

% [de da dr acc u v w p g r omega Mgas g0 gl g2 g3 Lat Lon Alt]

%SENALES DE CONTROL
deltar = 0; % rad/seg
% salida red neuronal

%DECLARACION DE LA POSICION DESEADA FINAL
X1 d 0; % rad

X2_d 0; % rad/seg

X3p_d = 0; % rad/seg

z = [X1_d X2_d X3p_d];

dataoutesc = z; %[3x1]

%DECLARACION DE LOS PARAMETROS DE LA RED NEURONAL

ne = 3; % No bias. Numero de entradas de la red
nm = 5; % Numero de capas intermedias
ns = 1; % Numero de salidas de la red

%INICIALIZACION DE PESOS

Y%v 0.5*randn(ne,nm); %[2x3]
%w = 0.5*randn(nm,ns); %[3x1]
%c zeros(nm,1);

%a ones(nm,1);

% CARGA DE PESOS
load pavion;

% PARAMETROS DE APRENDIZAJE

eta = 0.000001; %input(® Introducir ratio de aprendizaje :
")

bet 0; %input(® Introducir momento = ");

etac = 0;%0.0000001; %input("Introducir ratio de aprendizaje de
centro c ")

etaa = 0;%0.0000001; %input("Introducir ratio de aprendizaje de
inclinacion a - ");

errormax = 1; %input(® Introducir el valor maximo del
error (%) : °);

errormax = errormax/100;

contmax = 50; %input(" Introducir el maximo numero de
etapas de aprendizaje : ");

outsum2 = sum(dataoutesc.”2);
outsum2 = outsum2®;
outsum2total = sum(outsum2);

cont = 1;
erreltotal = 1;
dw_old 0;
dv_old 0;



189

da_old = 0;

dc_old = 0;

dJdw = O;

dJdv = 0O;

dJda = O;

dJdc = 0;

dyldw_t = zeros(nm,ns); %[4x1]
dy2dw_t = zeros(nm,ns); %[4x1]
dy3dw_t = zeros(nm,ns); %[4x1]
dyldv_t = zeros(ne,nm); %[3x4]
dy2dv_t = zeros(ne,nm); %[3x4]
dy3dv_t = zeros(ne,nm); %[3x4]
dyldc_t = zeros(nm,1); %[4x1]
dy2dc_t = zeros(nm,1); %[4x1]
dy3dc_t = zeros(nm,1); %[4x1]
dylda_t = zeros(nm,1l); %[4x1]
dy2da_t = zeros(nm,1); %[4x1]
dy3da_t = zeros(nm,1); %[4x1]
dddw_t = zeros(nm,ns); %[4x1]
dJdv_t = zeros(ne,nm); %[3x4]
diddc_t = zeros(nm,1); %[4x1]
dJdda_t = zeros(nm,1l); %[4x1]
X_t(1,:)= [X1 X2 X3]; %almacenamos los estados del avion para cada
instante de tiempo [Beta r Phi]
X3p = y0(8);

x = [X1 X2 X3p]; % [1x3] entrada de la red neuronal
X = X"; %[3x1]

t = 0;

T(1.1) = t;

y = y0;

Y(:,1) =y; % Y almacena los estados

% Sefial de control inicial

U0 = [512 512 512 410]";

% [Ue Ua Ur Uacc]

load atmosfera;

alfak 1 = 0;

time = -h;

var = [alfak_1 time]"; % en el tiempo tO - h
u = U0; % senal de control

tn = -h;

varn = feval(“aeronavel”,t,y,u,Atmosfera,var);
VARN(:,1) = varn;

k = 2;

while (X1<35*pi/180)&(X1>-35*pi/180)&(X2<120*pi/180)&(X2>-
120*pi/180)&(X3<70*pi/180)&(X3>-70*pi/180)&(erreltotal > errormax) &
(cont < contmax)

X = X./10; % escalando la entrada

in_red = [ x ]; %[3x1]

m = v *in_red; %[4x1]=[3x4]"*[3x1]
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n=2.0./1+ exp(-(n-c)./a)) - 1; %[4x1]
out_red = w"*n; %[1x1]=[4x1]"*[4x1]
%condicion de que el maximo movimiento del timén es de 20°
if (out_red > (pi/9))

out_red = pi/9.0;
elseif (out_red < (-pi/9))

out_red = -pi/9.0;
end
deltar = out_red; % Salida neurocontrolador
% deltar - angulo del timon rad
u(3) = round(deltar*180/pi*1024/60) + 512;
if u@@) <0 u@®) =0; end
if u(3) > 1024 u(3) = 1024; end

% AERONAVE
var = [varn(2) time]";
% var =
% alfak_1 = var(l);
% tk_1 = var(2);
% modelo aerosonde
[tn,yn] = edo45("aeronave”,t,y,h,u,Atmosfera,var);
% aplicando Filtros a Lat, Lon y Alt despues de la integracion
Lat = yn(17);
Lon = yn(18);
prueba = Lat + pi/2;
iT mod(prueba,2*pi) >= pi
Lat = (mod(prueba,pi) - pi/2) * (-1);

else
Lat = (mod(prueba,pi) - pi/2);
end
if Lon < -pi
Lon = Lon + 2*pi;
end
if Lon > pi
Lon = Lon - 2*pi;
end
yn(17) = Lat;

yn(18) = Lon;

% Calculo de Vt_m, alfa, beta, phi, theta, psi
varn = feval("aeronavel”,t,y,u,Atmosfera,var);
% FIN DE AERONAVE

X1 = varn(3);
X2 = yn(10);
X3 = varn(4);
X3p = yn(8);

z = [X1_d X2_d X3p_d];
dataoutesc = z; %[2x1]

dndm = diag((1 - n.*n)./(2*a)); %[4x4]

dyldd = 0.1021 * dt;
dy2dd = -15.4309 * dt;
dy3dd = 1.1696 * dt;

dydd = [dyldd;dy2dd;dy3dd]; %[3x1]
dddw = n; %[4x1]

dyldw_s
dy2dw_s

dyldd.*n;
dy2dd.*n;



dy3dw_s = dy3dd.*n;
dddn = w;
dmdvl = X1 * eye(max(size(m)));

dmdv2 = X2 * eye(max(size(m)));
dmdv3 = X3p * eye(max(size(m)));
dyldvl = (dyldd.*w")*dndm*dmdv1l;
dyldv2 = (dyldd.*w")*dndm*dmdv2;
dyldv3 = (dyldd.*w")*dndm*dmdv3;
dyldv_s = [dyldvl
dyldv2
dyldv3];
dy2dvl = (dy2dd.*w")*dndm*dmdv1l;
dy2dv2 = (dy2dd.*w")*dndm*dmdv2;
dy2dv3 = (dy2dd.*w")*dndm*dmdv3;
dy2dv_s = [dy2dvl
dy2dv2
dy2dv3];
dy3dvl = (dy3dd.*w")*dndm*dmdv1l;
dy3dv2 = (dy3dd.*w")*dndm*dmdv2;
dy3dv3 = (dy3dd.*w")*dndm*dmdv3;
dy3dv_s = [dy3dvl
dy3dv2
dy3dv3];
dyldc_s = (dyldd.*w) .* ((n.*n-1)./(2.0.*a));
dy2dc_s = (dy2dd.*w) .* ((n-*n-1)./(2.0.*a));
dy3dc_s = (dy3dd.*w) .* ((n.*n-1)./(2.0.*a));
dylda s = (dyldd -*w ).* ((n-*n-1).*(m-c)./(2*a.*a));
dy2da_s = (dy2dd .-*w ).* ((n.-*n-1).*(m-c)./(2*a.*a));
dy3da_s = (dy3dd .*w ).* ((n.-*n-1).*(m-c)./(2*a.*a));

%CALCULO DEL JACOBIANO

dddx = w**dndm*v"; %[1x3]=[4x1]"*[4x4]*[3x4]"

jJacobl = dydd*dddx; %[3x3]=[3x1]*[1x3];

jacob2 = [1-0.4429*dt -dt 0
16.1657*dt 1-1.326*dt -0.9673*dt
-63.3528*dt 7.729*dt 1-15.4971*dt]; %[3x3]

jacob = jacob2 + jacobl;

dyldw_t = dyldw_s + jacob(1,1).*dyldw_t
Jacob(1,3).*dy3dw_t;

dy2dw_t = dy2dw_s +
jJacob(2,3) -*dy3dw_t;

dy3dw_t = dy3dw_s +
jJacob(3,3) -*dy3dw_t;

jacob(2,1).*dyldw_t

jacob(3,1).*dyldw_t

dyldv_t = dyldv_s +
jJacob(1,3)-*dy3dv_t;

dy2dv_t = dy2dv_s +
jJacob(2,3).*dy3dv_t;

dy3dv_t = dy3dv_s +
jJacob(3,3).*dy3dv_t;

jacob(1,1).*dyldv_t
jacob(2,1).*dyldv_t

jacob(3,1).*dyldv_t

jacob(1,2).
jacob(2,2).

jacob(3,2).

jacob(1,2).
jacob(2,2).

jacob(3,2).

*dy2dw_t
*dy2dw_t

*dy2dw_t

*dy2dv_t
*dy2dv_t

*dy2dv_t
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dyldc_t = dyldc_s + jacob(1,1).*dyldc_t + jacob(1,2).*dy2dc_t +
jJacob(1,3).*dy3dc_t;

dy2dc_t = dy2dc_s + jacob(2,1).*dyldc_t + jacob(2,2).*dy2dc_t +
jacob(2,3).*dy3dc_t;

dy3dc_t = dy3dc_s + jacob(3,1).*dyldc_t + jacob(3,2).*dy2dc_t +
jJacob(3,3).*dy3dc_t;

dylda_t = dylda_s + jacob(1,1).*dylda_t + jacob(1,2).*dy2da_t +
jacob(1,3).*dy3da_t;

dy2da_t = dy2da_s

+

jacob(2,1).*dylda_t + jacob(2,2).*dy2da_t +

jJacob(2,3).*dy3da_t;
dy3da_t = dy3da_s + jacob(3,1).*dylda_t + jacob(3,2).*dy2da_t +
jJacob(3,3)-*dy3da_t;

X_t(k,:) = [X1 X2 X3];
DELTAr(k,:) = deltar;
out_des = z; %dataoutesc(k+1l,:); Cargamos la posicion deseada

final

out _des = out des";

erd = ([X1 X2 X3p]" - out_des);

%erd = (out_red - out_des);

% erJ = (abs(out_red - out_des)).”0.5 .* sign( out_red-
out_des );

dJddw_t = dJdw_t + erJ(1,1).*dyldw_t + erJ(2,1).*dy2dw_t +
erJ(3,1) .*dy3dw_t;

dJddv_t = dJddv_t + erJ(1,1).*dyldv_t + erJ(2,1).*dy2dv_t +
erJ(3,1).*dy3dv_t;

dJddc_t = dJddc_t + erJ(1,1).*dyldc_t + erJ(2,1).*dy2dc_t +
erJ(3,1).*dy3dc_t;

dida_t = dJdda_t + erJ(1,1).*dylda_t + erJ(2,1).*dy2da_t +
erJ(3,1).*dy3da_t;

dw
dv
dc
da
w
\Y;
C
a

dw_old
dv_old

ersum2(k,:)
ersum2total
cont = cont

dJdw_t + beta*dw_old;
dJdv_t + beta*dv_old;
dJdc_t;
dJda_t;
w - eta*dw; %eta*0.00000001*dw;
v - eta*dv;
c - etac*dc;
a - etaa*da;
dw;
dv;

erJT;
sum(ersum2);
1;

+ 10

x = [X1 X2 X3p]":

VARN(:,k) = varn;

time = t;

t = tn;

y =yn;
Tk,1) = t;
Y(:.K) = y;
k =k + 1;

end

ersum2total;
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A.5.13. EntranaNCoutAleron.m

% Entrenamiento controlador avién Aerosonde
% 2 Inputs al Neurocontrolador Phip y r

% 1 Output aleron

% 17 casos

clear all;
close all;
clc;

X4 -15*pi/180.0; % rad
X2 = -30*pi/180.0; % rad/seg
[wl,v1l,al,cl] = NeuroAvion30(X4,X2);

X4 -15*pi/180.0; % rad
X2 -15*pi/180.0; % rad/seg
[w2,v2,a2,c2] = NeuroAvion30(X4,X2);

X -15*pi/180.0; % rad
X -5*pi/180.0; % rad/seg
[w3,v3,a3,c3] = NeuroAvion30(X4,X2);

4
2

X4 -15*pi/180.0; % rad
X2 -3*pi/180.0; % rad/seg
[w4,v4,a4,c4] = NeuroAvion30(X4,X2);

X -15*pi/180.0; % rad
X 3*pi/180.0; % rad/seg
[w5,v5,a5,c5] = NeuroAvion30(X4,X2);

4
2

X4 -15*pi/180.0; % rad
X2 5*pi/180.0; % rad/seg
[w6,v6,a6,c6] = NeuroAvion30(X4,X2);

X4 = -15*pi/180.0; % rad
X2 15*pi/180.0; % rad/seg
[w7,v7,a7,c7] = NeuroAvion30(X4,X2);

X4 -15*pi/180.0; % rad
X2 30*pi/180.0; % rad/seg
[w8,v8,a8,c8] = NeuroAvion30(X4,X2);

X 15*pi/180.0; % rad
X -30*pi/180.0; % rad/seg
[w9,v9,a9,c9] = NeuroAvion30(X4,X2);

4
2

X4 = 15*pi/180.0; % rad
X2 = -15*pi/180.0; % rad/seg
[w1l0,v10,a10,c10] NeuroAvion30(X4,X2);

15*pi/180.0; % rad
-5*pi/180.0; % rad/seg
[wll,v1l1l,all,cl1] NeuroAvion30(X4,X2);

15*pi1/180.0; % rad
-3*pi/180.0; % rad/seg
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[wl2,v12,a12,c12] = NeuroAvion30(X4,X2);

X4

15*pi/180.0; % rad
3*pi/180.0; % rad/seg
[wl3,v13,al13,c13] = NeuroAvion30(X4,X2);

x
N
|

X4 = 15*pi/180.0; % rad

X2 = 5*pi/180.0; % rad/seg
[wl4,v14,al1l4,c14] = NeuroAvion30(X4,X2);
X4 15*pi1/180.0; % rad

15*pi/180.0; % rad/seg
[wl5,v15,a15,c15] = NeuroAvion30(X4,X2);

X4 = 15*pi/180.0; % rad
X2 = 30*pi/180.0; % rad/seg
[w1l6,v16,a16,c16] = NeuroAvion30(X4,X2);

X4 0*pi/180.0; % rad
X2 = 0*pi/180.0; % rad/seg
[wl7,v17,al7,cl7] = NeuroAvion30(X4,X2);

¥Wi+w2+w3+w4+w5+w6+w7+w8+w9+w10+w11+w12+w13+w14+w15+w16+w17)-/17;
zv1+v2+v3+v4+v5+v6+v7+v8+v9+v10+vl1+v12+v13+v14+v15+v16+v17)./17;
?a1+a2+a3+a4+a5+a6+a7+a8+a9+a10+a11+a12+a13+a14+a15+a16+a17)./17;
Ecl+c2+c3+c4+c5+06+c7+c8+c9+c10+c11+c12+c13+cl4+c15+016+c17)./17;

A.5.14. NeuroAvion30.m

function [w,v,a,c] = NeuroAvion30(X4,X2)

% Dynamic Back Propagation

% Entrenamiento controlador avién Aerosonde
% 2 Inputs al Neurocontrolador Phip y r

% 1 Output aleron

%DECLARACION DE VARIABLES
dt = 0.1; %[seq]
h = dt;

%DECLARACION DE DATOS INICIALES

%X1 = input(Tingrese el angulo inicial para Beta en °:%);

X1 = 0*pi/180.0; % rad

%X2 = input(“ingrese la velocidad inicial para r en °/seg:");
%X2 = 30*pi/180.0; % rad/seg

X3 =0 * pi / 180.0; % Phi - O esta en °

%X4 = -15 * pi / 180.0; % Phip - O esta en °/seg

Vellni = 23; % Vellni = Velocidad inicial de vuelo de la aeronave (u
del vector y0)

AltIni = 2800;

% estados iniciales de la aeronave

yO = [0 O 0 0.4 Vellni Vellni*sin(X1) 0 X4 0 X2 5000*pi/30 2
cos(X3/2) sin(X3/2) 0 0 45*pi/180 -122*pi/180 AltIni]~;
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% [de da dr acc u v w p g r omega Mgas g0 gl g2 g3 Lat Lon Alt]

%SENALES DE CONTROL
deltar = 0; % rad/seg
deltaa = 0; % rad/seg % entrada red neuronal

%DECLARACION DE LA POSICION DESEADA FINAL
X2_d = 0;

X4 _d = 0;

z = [X2_d X4_d];

dataoutesc = z; %[2x1]

%DECLARACION DE LOS PARAMETROS DE LA RED NEURONAL

ne = 2; % No bias. Numero de entradas de la red
nm = 15; % Numero de capas intermedias
ns = 1; % Numero de salidas de la red

%INICIALIZACION DE PESOS

Y%v 0.5*randn(ne,nm); %[2x3]
%w = 0.5*randn(nm,ns); %[3x1]
%C zeros(nm,1);

%a ones(nm,1);

% CARGA DE PESOS neurocontrolador r,phip
load pavion;

% Carga pesos del neurocontrolador beta, r, phip
load pavionN5;

% PARAMETROS DE APRENDIZAJE

eta = 0.000000001; %0.00000001; %input(® Introducir ratio de
aprendizaje : ");

beta = 0; %input(" Introducir momento : °);

etac = 0.000001; %0.000001; %input("Introducir ratio de aprendizaje
de centro c 7))

etaa = 0.00000001; %input(© Introducir ratio de

aprendizaje de inclinacion a : ");

errormax = 1; %input(" Introducir el valor maximo del
error (%) : °);

errormax = errormax/100;

contmax = 200; %input(® Introducir el maximo numero de
etapas de aprendizaje : ");

outsum2 = sum(dataoutesc.”2);
outsum2 = outsum2-®;
outsum2total = sum(outsum2);

cont = 1;
erreltotal = 1;
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dyldw_t = zeros(nm,ns); %[3x1]
dy2dw_t = zeros(nm,ns); %[3x1]
dyldv_t = zeros(ne,nm); %[2x3]
dy2dv_t = zeros(ne,nm); %[2x3]
dyldc_t = zeros(nm,1l);

dy2dc_t = zeros(nm,1);

dylda_t = zeros(nm,1); %[3x1]
dy2da_t = zeros(nm,1); %[3x1]
dJddw_t = zeros(nm,ns); %[3x1]
dJddv_t = zeros(ne,nm); %[2x3]
dJddc_t = zeros(nm,1l); %[3x1]
didda_t = zeros(nm,1); %[3x1]
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X_t(1,:)= [X1 X2 X3 X4]; %almacenamos los estados del avion para

cada instante de tiempo [Beta r Phi Phip]

X = [X2 X4]; %[1x2] % entrada neurocontrolador
X = xX"; %[2x1]

X3p = y0(8);

x2 = [X1 X2 X3pl;

X2=x2";

t = 0;

T(1,1) = t;

y = y0;

Y(:,1) = y; % Y almacena los estados

% Sefial de control inicial

U0 = [512 512 512 410]";

% [Ue Ua Ur Uacc]

load atmosfera;

alfak_1 = 0;

time = -h;

var = [alfak_1 time]"; % en el tiempo tO - h
u = U0; % sefial de control

tn = -h;

varn = feval(“aeronavel”,t,y,u,Atmosfera,var);
VARN(:,1) = varn;

k = 2;

%ndata = 1;

%for k = 1:ndata-1

while (X1<35*pi/180)&(X1>-35*pi/180)&(X2<100*pi/180)&(X2>-

100*pi/180)&(X3<70*pi/180)&(X3>-70*pi/180)&(erreltotal > errormax) &

(cont < contmax)

% Controlador neuronal inputs beta,r y phip output timén

X2 = x2./10; % escalando la entrada

in_red2 = [ x2 ]; %2x1]

m2 = v2"*in_red2; %[3x1]=[2x3] " *[2x1]

n2 = 2.0./(1 + exp(-(m2-c2)./a2)) - 1; %[3x1]
out_red2 = w2"*n2; %[1x1]=[3x1]"*[3x1]

%condicion de que el maximo movimiento del timon es de 10°

if (out_red2 > (pi/18))
out_red2 = pi/18;
else
if (out_red2 < (-pi/18))
out_red2 = -pi/18;
end
end
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%deltar = out_red2;%rad

deltar = 0;

% Salida neurocontrolador

% deltar - angulo del timon rad

u(3) = round(deltar*180/pi*1024/60) + 512;
if u@@) <0 u@@) =0; end

if u(3 > 1024 u(3) = 1024; end

X = X;%./10; % escalando la entrada
in_red = [ x ]; %[2x1]
m v *in_red; %[3x1]=[2x3] " *[2x1]
n 2.0./(1 + exp(-(m-c)./a)) - 1; %[3x1]
out_red = w"*n; %[1x1]=[3x1]"*[3x1]
%condicion de que el maximo movimiento del aleron es de 10°
if (out_red > (pi/Z18))
out_red = pi/18;
else
if (out_red < (-pi/18))
out_red = -pi/18;
end

end

deltaa = out_red; % Salida neurocontrolador en rad
% deltar - angulo del timon rad

u(2) = round(deltaa*180/pi*1024/60) + 512;

if u2) <0 u(@) =0; end

if u(2) > 1024 u(2) = 1024; end

% AERONAVE
var = [varn(2) time]";
% var =
% alfak_1 = var(l);
% tk_1 = var(2);
[tn,yn] = edo45("aeronave”,t,y,h,u,Atmosfera,var);
% aplicando filtros a Lat, Lon y Alt despues de la integracion
Lat = yn(17);
Lon = yn(18);
prueba = Lat + pi/2;
if mod(prueba,2*pi) >= pi
Lat = (mod(prueba,pi) - pi/2) * (-1);
else
Lat = (mod(prueba,pi) - pi/2);

end
if Lon < -pi

Lon = Lon + 2*pi;
end
if Lon > pi

Lon = Lon - 2*pi;
end

yn(17) = Lat;

yn(18) = Lon;

% Calculo de Vt_m, alfa, beta, phi, theta, psi
varn = feval(“aeronavel”,t,y,u,Atmosfera,var);
% FIN DE AERONAVE

X1 = varn(3);
X2 = yn(10);
X3 = varn(4);
X4 = yn(8);

z = [X2_d X4_d];
dataoutesc = z; %[2x1]
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dndm = diag((1l - n.*n)./(2*a)); %[3x3]
dyldd = 2.4048 * dt;

dy2dd = -82.6023 * dt;

dydd = [dyldd;dy2dd]; %[2x1]

dddw = n;

dyldw_s = dyldd.*n;

dy2dw_s = dy2dd.*n;

dddn = w;

dmdvl X2 * eye(max(size(m)));

dmdv2 =
dyldvl
dyldv2
dyldv_s =

X

dy2dvl
dy2dv2
dy2dv_s =

dyldc_s
dy2dc_s
dylda_s
dy2da_s

%CALCULO
dddx = w*
jJacobl =
jacob2

jJacob = j
dyldw_t =
dy2dw_t
0.01*jacob(2
dyldv_t
dy2dv_t
0.01*jacob(2
dyldc_t
dy2dc_t
0.01*jacob(2
dylda_t
dy2da_t
0.01*jacob(2,

X_t(k,:)
DELTAr (K,
DELTAa(k,

out_des =
final
out_des =
erd = ([X
%erd = (o
% er
out_des );
dJdw_t
dJdv_t
dJddc_t
dJdda_t

4 * eye(max(size(m)));
(dyldd.*w")*dndm*dmdv1l;
(dyldd.*w")*dndm*dmdv2;
[dyldvl

dyldv2];
(dy2dd.*w")*dndm*dmdv1l;
(dy2dd.*w")*dndm*dmdv2;
[dy2dvl

dy2dv2];

(dyldd.*w) .* ((n-*n-1)./(2.0.*a));
(dy2dd.*w) .* ((n-*n-1)./(2.0.*a));
(dyldd .*w ).* ((n.*n-1).*(m-c)./(2*a.*a));
(dy2dd .*w ).* ((n.*n-1).*(m-c)./(2*a.*a));

DEL JACOBIANO
*dndm*v®; %[1x2]=[3x1]"*[3x3]*[3x2]
dydd*dddx; %[2x2]=[2x1]*[1x2];
[1-1.326*dt -0.9673*dt
7.729*dt 1-15.4971*dt];
acob2 + jacobl;
dyldw_s + jacob(1,1).*dyldw_t + jacob(1,2).
dy2dw_s + 0.0l1*jacob(2,1).*dyldw_t +
2) .*dy2dw_t;
dyldv_s + jacob(l1,1).*dyldv_t + jacob(1,2).
dy2dv_s + 0.0l1*jacob(2,1).*dyldv_t +
2) . *dy2dv_t;
dyldc_s + jacob(l1,1).*dyldc_t + jacob(1,2).
dy2dc_s + 0.0l1*jacob(2,1).*dyldc_t +
2) .*dy2dc_t;
dylda_s + jacob(l,1).*dylda_t + jacob(1,2).
dy2da s + 0.0l1*jacob(2,1).*dylda t +
2) .*dy2da_t;

= [X1 X2 X3 X4];
:) = deltar;
:) = deltaa;

*dy2dw_t;

*dy2dv_t;

*dy2dc_t;

*dy2da_t;

Z; %dataoutesc(k+1l,:); Cargamos la posicion deseada

out_des”;
2 X4]" - out_des);

ut_red - out_des);

J = (abs(out_red - out_des)).-”0.5 .* sign( out_red-
dJdw_t + erJ(1,1).*dyldw_t + erJ(2,1).*dy2dw_t;
dJdv_t + erJ(1,1).*dyldv_t + erJ(2,1).*dy2dv_t;
dJddc_t + erJ(1,1).*dyldc_t + erJ(2,1).*dy2dc_t;
dJda_t + erJ(1,1).*dylda_t + erJ(2,1).*dy2da_t;



dw = dJdw_t + beta*dw_old;

dv = dJdv_t + beta*dv_old;

dc = dJdc_t;

da = dJda_t;

w =w - eta*dw; %eta*0.00000001*dw;
vV = v - eta*dv;

c = ¢ - etac*dc;

a = a - etaa*da;

dw_old = dw;

dv_old = dv;

%ersum2(k,:) = erd-";

% ersum2total = sum(ersum?);
cont = cont + 1;

X = [X2 X4]";

X3p = yn(8);

x2 = [X1 X2 X3p]~;

VARN(:,k) = varn;

time = t;

t = tn;

y =yn;
T(k,1) = t;
Y(:,K) = y;
k =k + 1;

end

A.5.15. newgrafica0l.m

% Grafica de pruebas Neurocontrolador - Aeronave
% Grafica de la aeronave sin controlador vs con controlador

clear all;
close all;
clc

load avionOl

load avion02

figure(1);
plot3(Y1(20,:),Y1(21,:),Y1(19,:),Y2(20,:),Y2(21,:),Y2(19,:))
grid on

A.5.16. newgrafica02.m

% Grafica de pruebas Neurocontrolador - Aeronave
% Grafica de diferentes giros coordinados

clear all;
close all;
clc

load avion04
load avion05
load avion06

199
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load avion07

load avion08

load avion09

load avionlO

figure(1);
plot(T4,Y4(10,:)*180/pi,"r*,T5,Y5(10,:)*180/pi,"b",T6,Y6(10,:)*180/p
i,'r*,77,Y7(10,:)*180/pi,"b",T8,Y8(10,:)*180/pi, "r",T9,Y9(10, :)*180/
pi,"b",T10,Y10(10,:)*180/pi,"r")

grid on

A.5.17. newgrafica03.m

% Grafica de pruebas Neurocontrolador - Aeronave
% Grafica 3D desempefio con perturbaciones

clear all;
close all;
clc

load avionl2
load avionl3
load avionl4

figure(l);
plot(T12,Y12(10,:)*180/pi,"r",T13,Y13(10,:)*180/pi,"b",T14,Y14(10,:)
*180/pi,"m")

legend("sin perturbacion®, "perturbacion v=-10 m/seg”, “"perturbacion
v=10 m/seg”)

grid on

figure(2);
plot(T12,VARN12(3, :)*180/pi, "r",T13,VARN13(3, :)*180/pi, "b",T14,VARNL
4(3,:)*180/pi,"m")

legend("sin perturbacion”®, "perturbacion v=-10 m/seg”, "perturbacion
v=10 m/seg")

grid on

figure(3);
plot(Y12(20,:),Y12(21,:),"r",Y13(20,:),Y13(21,:),"b",Y14(20,:),Y14(2
1,:),"m")

legend("sin perturbacion®, "perturbacion v=-10 m/seg”, "perturbacion
v=10 m/seg")

grid on

figure(d);
plot3(Y12(20,:),Y12(21,:),Y12(19,:),"r",Y13(20,:),Y13(21,:),Y13(19, :
), b",Y14(20,:),Y14(21,:),Y14(19,:), " m")

%legend("sin perturbacion”, "perturbacion v=10 m/seg”, "perturbacion
v=-10 m/seg")

grid on

A.5.18. newgrafica04.m

% Grafica de pruebas Neurocontrolador - Aeronave

% Grafica 3D desempefio con perturbaciones y giro coordinado
clear all;

close all;
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clc

load avionl6
load avionl?7
load avionl8

figure(1);

plot(Tl6,Y16(10,:)*180/pi,"r",T17,Y17(10, :)*180/pi,"b",T18,Y18(10,:)
*180/pi,"m)

legend("sin perturbacion”®, "perturbacion v=-10 m/seg”, "perturbacion
v=10 m/seg")

grid on

figure(2);

plot(T16,VARN16(3,:)*180/pi, "r",T17,VARN17(3,:)*180/pi, "b",T18,VARN1
8(3,:)*180/pi, " m")

legend("sin perturbacion”®, "perturbacion v=-10 m/seg”, "perturbacioén
v=10 m/seg”)

grid on

figure(3);
plot(Y16(20,:),Y16(21,:),"r",Y17(20,:),Y17(21,:),"b",Y18(20,:),Y18(2
1,:),"m")

legend("sin perturbacion”®, "perturbacion v=-10 m/seg”, "perturbacion
v=10 m/seg")

grid on

figure(4);
plot3(Y16(20,:),Y16(21,:),Y16(19,:),"r",Y17(20,:),Y17(21,:),Y17(19,:
),"b",Y18(20,:),Y18(21,:),Y18(19,:),"m")

%legend("sin perturbacion®, "perturbacién v=10 m/seg”, "perturbacion
v=-10 m/seg")

grid on

A.5.19. newgrafica05.m

% Grafica de pruebas Neurocontrolador - Aeronave
% Grafica desempefio de giro coordinado

clear all
close all
clc

% grafica completa

load avion04

figure(l);

plot(T4,Y4(10,:)*180/pi, "r*,T4,VARN4(3,:)*180/pi,"b",T4,VARN4A(4,:)*1
80/pi,"g")

legend("r en °/seg”,"Beta en °","Phi en °%)

Y%axis([0O 60 -5 5])
%plot(T,DELTAr*180/pi,"c",T,X_t(:,3)*180/pi,"g",T,X_t(:,1)*180/pi,"b
", T, X_t(:,2)*180/pi,"r")

%legend("Ur-","Phi","Beta®,"r")

grid on



ANEXO B

INFORMACION COMPLEMENTARIA.

En esta seccion, se presentan figuras adicionales que resultan de las pruebas

simuladas realizadas a los neurocontrolades en el entorno de Matlab.

Las pruebas con variacion de la masa de la aeronave se muestran en las Figs. B.1 a

B.4, para cada caso se prueba con rq=0 °/s y con su respectivo rq segin la Tabla 4.5.

Las pruebas con perturbaciones de rafagas de vientos transversales al desplazamiento

de la aeronave se muestran en las Figs. B.5 a B.11 segun la Tabla 4.6.

Las pruebas con perturbaciones de rafagas de vientos transversales al desplazamiento
de la aeronave durante un giro coordinado se muestran en las Figs. B.12 a B.18
segun la Tabla 4.7.

Las pruebas con variacion de la densidad del aire se muestran en las Figs. B.19 a
B.22 segln la Tabla 4.8.

Las pruebas con variacion de las constantes aerodindmicas se muestran en las Figs.
B.23 a B.27 segun la Tabla 4.10.
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Figura B.1. Prueba a los neurocontroladores para una masa de 10,0 kg de la aeronave.
(a) Comparacion del comportamiento de rconry =0 °/sy rg = 0,8 °/s. (b) Comparacion del
comportamiento de g conrqg =0 °/sy rqy = 0,8 °/s. (c) Comparacion del desplazamiento de la aeronave
conrg=0°/syry=0,8°/s.
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Figura B.2. Prueba a los neurocontroladores para una masa de 11,0 kg de la aeronave.
(a) Comparacion del comportamiento de r con rg=0 °/sy rg = 0,5 °/s. (b) Comparacion del
comportamiento de g conrqg =0 °/sy rqy = 0,5 °/s. (c) Comparacion del desplazamiento de la aeronave
conrg=0°/syryg=0,5°/s.
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Figura B.3. Prueba a los neurocontroladores para una masa de 12,0 kg de la aeronave.
(a) Comparacion del comportamiento de r con rg=0 °/sy rg = 0,5 °/s. (b) Comparacion del
comportamiento de g conrqg =0 °/sy rqy = 0,5 °/s. (c) Comparacion del desplazamiento de la aeronave
conrg=0°/syryg=0,5°/s.
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Figura B.4. Prueba a los neurocontroladores para una masa de 13,5 kg de la aeronave.
(a) Comparacion del comportamiento de r con rg=0 °/sy rg = 0,2 °/s. (b) Comparacion del
comportamiento de g conrg =0 °/sy rqy=0,2 °/s. (c) Comparacion del desplazamiento de la aeronave
conrg=0°/syryg=0,2°/s.
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Figura B.5. Prueba a los neurocontroladores ante una perturbacion transitoria de una rafaga de viento
de 13 m/s en el eje Y de la aeronave. (a) Gréafica del comportamiento de ry . (b) Gréfica del
comportamiento de las velocidades vy w de la aeronave. (c) Comparacion del desplazamiento de la
aeronave sin perturbacion y con perturbaciones en el plano 3D Xeste-Ynorte-Altura.
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Figura B.6. Prueba a los neurocontroladores ante una perturbacion transitoria de una rafaga de viento
de 15 m/s en el eje Z de la aeronave. (a) Gréafica del comportamiento de ry . (b) Gréafica del
comportamiento de las velocidades v y w de la aeronave. (c) Comparacion del desplazamiento de la
aeronave sin perturbacién y con perturbaciones en el plano 3D Xeste-Ynorte-Altura.
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Figura B.7. Prueba a los neurocontroladores ante una perturbacion transitoria de una rafaga de viento
de -20 m/s en el eje Z de la aeronave. (a) Grafica del comportamiento de r y S. (b) Grafica del
comportamiento de las velocidades v y w de la aeronave. (c) Comparacion del desplazamiento de la
aeronave sin perturbacién y con perturbaciones en el plano 3D Xeste-Ynorte-Altura.
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Figura B.8. Prueba a los neurocontroladores ante una perturbacion transitoria de una rafaga de viento
de-12m/senelejeY y -13 m/s en el eje Z de la aeronave. (a) Grafica del comportamiento de ry .
(b) Grafica del comportamiento de las velocidades v y w de la aeronave. (c) Comparacion del
desplazamiento de la aeronave sin perturbacion y con perturbaciones en el plano 3D Xeste-Ynorte-
Altura.
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Figura B.9. Prueba a los neurocontroladores ante una perturbacion transitoria de una rafaga de viento
de-13m/senelejeY y 16 m/sen el eje Z de la aeronave. (a) Grafica del comportamiento de ry . (b)
Gréfica del comportamiento de las velocidades v y w de la aeronave. (c) Comparacion del
desplazamiento de la aeronave sin perturbacion y con perturbaciones en el plano 3D Xeste-Ynorte-

Altura.
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Figura B.10. Prueba a los neurocontroladores ante una perturbacion transitoria de una rafaga de viento
de 13 m/senelejeY y 12 m/s en el eje Z de la aeronave. (a) Gréfica del comportamiento de ry A. (b)
Gréfica del comportamiento de las velocidades v y w de la aeronave. (c) Comparacion del
desplazamiento de la aeronave sin perturbacion y con perturbaciones en el plano 3D Xeste-Ynorte-

Altura.
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Figura B.11. Prueba a los neurocontroladores ante una perturbacion transitoria de una rafaga de viento
de12m/senelejeY y-13 m/sen el eje Z de la aeronave. (a) Grafica del comportamiento de ry . (b)
Gréfica del comportamiento de las velocidades v y w de la aeronave. (c) Comparacion del
desplazamiento de la aeronave sin perturbacion y con perturbaciones en el plano 3D Xeste-Ynorte-
Altura.
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Figura B.12. Prueba a los neurocontroladores con velocidad de guifiada deseada rq =5 °/s ante una

perturbacion transitoria de una rafaga de viento de 13 m/s en el eje Y de la aeronave. (a) Grafica del

comportamiento de ry . (b) Gréafica del comportamiento de las velocidades v y w de la aeronave. (c)

Comparacion del desplazamiento de la aeronave sin perturbacion y con perturbaciones en el plano
3D Xeste-Ynorte-Altura.
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Figura B.13. Prueba a los neurocontroladores con velocidad de guifiada deseada rq =5 °/s ante una
perturbacion transitoria de una rafaga de viento de 10 m/s en el eje Z de la aeronave. (a) Grafica del
comportamiento de ry . (b) Gréafica del comportamiento de las velocidades v y w de la aeronave. (c)
Comparacion del desplazamiento de la aeronave sin perturbacion y con perturbaciones en el plano
3D Xeste-Ynorte-Altura.
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Figura B.14. Prueba a los neurocontroladores con velocidad de guifiada deseada rq =5 °/s ante una
perturbacion transitoria de una rafaga de viento de -20 m/s en el eje Z de la aeronave. (a) Grafica del
comportamiento de ry . (b) Gréafica del comportamiento de las velocidades vy w de la aeronave. (c)
Comparacion del desplazamiento de la aeronave sin perturbacion y con perturbaciones en el plano

3D Xeste-Ynorte-Altura.
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Figura B.15. Prueba a los neurocontroladores con velocidad de guifiada deseada rq =5 °/s ante una
perturbacion transitoria de una rafaga de viento de -12 m/seneleje Y y -12 m/senel eje Z de la
aeronave. (a) Grafica del comportamiento de r y 8. (b) Grafica del comportamiento de las velocidades
vy w de la aeronave. (c) Comparacién del desplazamiento de la aeronave sin perturbacion y con

perturbaciones en el plano 3D Xeste-Ynorte-Altura.
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Figura B.16. Prueba a los neurocontroladores con velocidad de guifiada deseada rq =5 °/s ante una
perturbacion transitoria de una rafaga de viento de -13 m/senelejeY y 9 m/senel eje Zde la
aeronave. (a) Gréfica del comportamiento de r y . (b) Gréfica del comportamiento de las velocidades
vy w de la aeronave. (c) Comparacion del desplazamiento de la aeronave sin perturbacion y con
perturbaciones en el plano 3D Xeste-Ynorte-Altura.
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Figura B.17. Prueba a los neurocontroladores con velocidad de guifiada deseada rq =5 °/s ante una
perturbacion transitoria de una rafaga de viento de 11 m/senelejeY y 11 m/senel eje Z de la
aeronave. (a) Gréfica del comportamiento de r y . (b) Gréfica del comportamiento de las velocidades
vy w de la aeronave. (c) Comparacion del desplazamiento de la aeronave sin perturbacion y con
perturbaciones en el plano 3D Xeste-Ynorte-Altura.
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Figura B.18. Prueba a los neurocontroladores con velocidad de guifiada deseada rq =5 °/s ante una
perturbacion transitoria de una rafaga de viento de 12 m/seneleje Y y -13 m/s en el eje Z de la
aeronave. (a) Grafica del comportamiento de r y 8. (b) Grafica del comportamiento de las velocidades
vy w de la aeronave. (c) Comparacion del desplazamiento de la aeronave sin perturbacién y con
perturbaciones en el plano 3D Xeste-Ynorte-Altura.
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Figura B.19. Prueba a los neurocontroladores ante una variacion transitoria de la densidad del aire a
p =1,2133 kg/m®. (a) Gréfica del comportamiento de r y 4. (b) Gréfica del comportamiento de la
variacion de la densidad del aire.
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Figura B.20. Prueba a los neurocontroladores ante una variacion transitoria de la densidad del aire a
p = 0,928 kg/m®. (a) Gréafica del comportamiento de ry 4. (b) Gréafica del comportamiento de la

variacion de la densidad del aire.
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Figura B.21. Prueba a los neurocontroladores ante una variacion transitoria de la densidad del aire a
p =0,6895 kg/m?. (a) Gréfica del comportamiento de r y 4. (b) Gréfica del comportamiento de la

variacion de la densidad del aire.
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Figura B.22. Prueba a los neurocontroladores ante una variacion transitoria de la densidad del aire a
p =0,4125 kg/m®. (a) Gréfica del comportamiento de r y 4. (b) Gréfica del comportamiento de la
variacion de la densidad del aire.
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Figura B.23. Pruebas a los neurocontroladores con variacion de las constantes aerodinamicas en -80%.
(a) Comparacion del comportamiento de r con ry=0,5 °/sy ry = 6,1 °/s. (b) Comparacion del
comportamiento de fconrg=0,5°/sy rqg=6,1°/s.
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Figura B.24. Pruebas a los neurocontroladores con variacion de las constantes aerodinamicas en -70%.
(a) Comparacion del comportamiento de r con ry=0,5 °/s'y ry = 3,8 °/s. (b) Comparacion del
comportamiento de g conrg=0,5°/sy rq=3,8 °/s.
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Figura B.25. Pruebas a los neurocontroladores con variacion de las constantes aerodinamicas en -40%.
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(a) Comparacion del comportamiento de r con ry=0,5 °/sy ry = 1,4 °/s. (b) Comparacion del

comportamiento de fconrg=0,5°/sy rqg=1,4°/s.

227



228

S e e 4
S B b -

_2 1 l 1 1 1

0 50 100 150 200 250 300
t(s)
b

o ! ! (!) ! !
04 .
03r 4
02 I N SO S SRR SO -
01r 1

beta (°)

03 7
04 -
_05 1 1 1 1 1

0 50 100 150 200 250 300

t(s)

Figura B.26. Pruebas a los neurocontroladores con variacion de las constantes aerodinamicas en -20%.
(a) Comparacion del comportamiento de r con ry=0,5 °/s'y ry = 1,0 °/s. (b) Comparacion del
comportamiento de g conrg=0,5°/sy rg=1,0 °/s.
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Figura B.27. Pruebas a los neurocontroladores con variacion de las constantes aerodinamicas en
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+40%. (a) Comparacion del comportamiento de r con rg= 0,5 °/sy rg = 0,15 °/s. (b) Comparacion del

comportamiento de g con rg=0,5°/sy rqy =0,15 °/s.
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