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Resumen

En esta tesis se presento el diseno y construccion de un mini Vehiculo Aéreo no Tripula-
do (VANT) de ala fija propulsado por energia solar mediante el uso de celdas fotovoltaicas.
Durante el trabajo de tesis se desarrollo un modelo matematico de un mini VANT de ala
fija, donde se formaron las ecuaciones cinematicas y dindmicas del vehiculo, ademéas se
explicaron las fuerzas y momentos que intervienen. En base a las ecuaciones desarrolladas
se disefio un simulador computacional implementado en MATLAB/Simulink que enlaza-
do con un simulador de vuelo llamado “FlightGear Simulator”, nos permitié observar el
comportamiento del vehiculo de una manera mas intuitiva. Se diseno y construyo un mini
VANT de ala fija con la capacidad de poder llevar un panel fotovoltaico y un banco de
baterias tipo LiPo, ademas de la avionica requerida para realizar vuelos autéonomos. Una
vez obtenido el diseno se realizo un analisis de la aerodinamica del vehiculo utilizando el
Software XFLR5, que permitié obtener todos los coeficientes necesarios para caracterizar
el vehiculo y poder simular correctamente el mini VANT. Para que el vehiculo pudiera
realizar vuelos autéonomos se diseno una ley de control que controla la altura, velocidad y
rumbo del vehiculo utilizando un control jerarquico. Se diseno un panel fotovoltaico con
caracteristicas especificas que permite realizar la carga de baterfas tipo LiPo. También se
mostro el diseno y construccion de un sistema de gestion de energia, que permite controlar
la carga y descarga de baterias mientras el vehiculo esta en vuelo. Finalmente se realizaron
vuelos que comprobaron que el modelo construido cumplia las especificaciones propuesta

en el diseno del vehiculo.

I



Indice general

Justificacionl . . . .. oL 1
Objetivol . . . . . . e 2
[Organizacion de la tesis| . . . . . . . . . .. ... L 4

[1. Generalidades y estado del arte) 5
[L.1. Vehiculos aéreos no tripulados (VANT)| . . . . . .. ... ... ... ... 5
(L1.1. Clasificacion de los VANT] . . . . . ... ... ... ... .. .... 6

[1.2. Vehiculos aéreos solares. . . . . . ... ... .. ... ... ... . ... 8
[I.2.1. Sistemas fotovoltaicos de vehiculos aéreos. . . . . .. ... ... .. 9

(1.2.2. Tipos de celdas solares| . . . . . . .. ... ... .. ... ..., 10

[1.2.3. Elementos de almacenamiento de energia| . . . . ... ... .. .. 12

[1.2.4. Seguidor del punto de maxima potencial. . . . . . . . . . .. .. .. 14

[1.3. Aerodinamica de las alas de un avion|. . . . . . . . . . . . ... ... ... 15
[1.4. Investigaciones en México sobre mini vehiculos aéreos no tripulados solares |

| (mini VANT)| . . . oo 18

. Modelado matematico y caracterizacién de un mini VANT de ala fijal 20

2.1. Modelo matematico de mini VANT] . . .. ... .. ... ... .. ... .. 20
2.1.1. Ecuaciones cinemdticas . . . . . . .. .. .. ... 0oL 21
2.1.2. FEcuaciones dindmicasl. . . . . . . . . . ..o 23
[2.1.3. Fuerzas y momentos| . . . . . . . .. .. ... L. 24

[2.2." Diseno y construccion del mini VANT de ala fijal . . . . . . ... ... ... 25
2.2.1. Construcciondealasl . . . . .. . .. .. ... ... ... ... 28
[2.2.2. Fabricacion de fuselage| . . . . . . .. ..o o000 28
[2.2.3. Ensamble del min1i VANT de alafija) . . .. ... ... ... .... 29

[2.3. Identificacion de parametros| . . . . . . . ..o 30

[2.4. Resumen de ecuaciones obtenidasl . . . . . ... ..o 00 31

[2.0. Simulacion del vehiculo en lazo ablertol . . . . . . ... .00 0oL 33

B.

Diseno del control de altura, velocidad vy rumbo de un mini VANT de |

35

[3.1.  Arquitectura de control de un vehiculo aéreo de ala fijal . . . . . .. .. .. 35

v



Indice general

[3.2. Control jerarquico|

[3.2.1.  Limitaciones de saturacion y rendimiento|. . . . . . . . . .. .. ..

[3.6. Resumen de la ley

decontroll. . . . . . . ... ...

[3.7. Simulacion de la ley de controlf. . . . . . .. ... .o

[4. Diseno y construccion de un sistema de gestion de energial

[4.1. Emergia requerida durante un vuelo estable[. . . . . . . .. ... ... ...

[4.2.1. Caracterizacion y conexiones de celdas fotovoltaicas| . . . . . . . ..

[4.3. Diseno del sistemas de gestion de energial . . . . . . . . .. ... ... L.

[4.4. Construccion del sistema de gestion de energial . . . . . . . ... ... ...

[4.5. Calculo de la energia utilizada de una bateria] . . . . . ... .. ... ...

[4.6. Resultados experimentales del sistema de gestion de energia] . . . . . . . .

[5. Resultados experimentales del vuelo del mini VANT de ala fijal

6. Conclusiones|
[6.1. 'Trabajo a futuro|

[A. Caracterizaciéon de un mini VANT de ala fijal

[A.1. Parametros geométricos| . . . . . . . . . .. Lo

[B. Conceptos fisicos|

[B.1. Condiciones de equilibrio| . . . . . . . . . ... ... .. ... .. ... ..

[B.2. Viraje coordinado|

36
38
39
41
44
47
49
ol
%)
o7

62
62
63
65
66
68
73
73

77
77
7
80
80
81

83
84

85
85
86
87
89



Vi

Indice general

[C. Stimulador computacional| 95
[D. Congresos y publicaciones| 98
102



Indice de figuras

[I.  Metodologia para el desarrollo del proyecto de tesis.| . . . . . .. .. .. .. 3
[1.1. Clasificacion segin su configuracion aerodinamica.| . . . . . . . . . . . . .. 7
1.2, Vehiculos aéreos solares| . . . . . . . . . ... ... ... ... ... 10
[I.3. Sistema fotovoltaico de un VANT solar). . . . .. ... ... .. ... ... 10

(l.4. NREL. Estudio de la eficiencia de celdas fotovoltaicas. (Imagen digital). |
| Octubre 1, 2016. De: http://www.nrel.gov/ncpv/images/efficiency_

chart.jpg . . . . . . e 11

[1.5. Potencia pico vs Densidad de energia especifica de diferentes métodos de |

| almacenamiento de energia. (Imagen digital). Octubre 1, 2016. De: http:

//ozreport.com/pub/images/gary20092.ipg . . . . . . . . .. ... .. 12

[L.6. Proceso para la carga de una bateria LiPo. (Imagen digital). Enero 1, 2016. |
[ Detttp://wuw.batteryuniversity.com/_img/content/new.jpg]| . . . . 13
[L.7. Perfil aerodindmicol. . . . . . . .. .. oo 15
[1.8. Coeficientes de sustentacion y arrastre dependiendo del angulo de ataque.|. 17
[1.9. Ditferentes tiposde alas.| . . . . .. ... .. ... L. 18
[2.1. Mini VANT dealafija.f. . . .. .. ... . o000 21
[2.2. Transtormacion del sistema de referencia cuerpo f;, al sistema de referencia |

| vehiculo (F,). . . . . . . o 22
[2.3. Vista superior del vehiculo (Unidades en metros).| . . . . .. .. ... ... 26
[2.4. Vista frontal del vehiculo (Unidades en metros).| . . . . . .. .. ... ... 26
[2.5. Vista lateral del vehiculo (Unidades en metros).| . . . . .. ... ... ... 27
[2.6. Estructura interna de las alas del vehiculo (Ala izquierda).| . . . . .. . .. 27
2.7. Colocaciéon de celdas fotovoltaicas.. . . . . . .. .. .. ... .00 28

[2.8. a) construccion de estructura de alas; b) colocacion y conexion de celdas |

| fotovoltaicas; ¢) parte superior de alas; d) alas cubiertas de una pelicula de |

| poliéster.|. . . . . . . . 28
[2.9. Construccion del fuselaje.| . . . . ... . .. ... ... ... o0 29
(2.10. Ensamble final del vehiculo . . . . ... .. ... oo o000 29
2.11. Analisis aerodindmico en XEFLRAS . . . . . . .. 0o 000 30


http://www.nrel.gov/ncpv/images/efficiency_chart.jpg
http://www.nrel.gov/ncpv/images/efficiency_chart.jpg
http://ozreport.com/pub/images/gary20092.jpg
http://ozreport.com/pub/images/gary20092.jpg
http://www.batteryuniversity.com/_img/content/new.jpg

Indice de figuras

VIl

2.12, Modelo en realidad virtual del mimi VANT en AC3DJ . . . . .. ... . .. 33
[2.13. Diagrama a bloques de simulacion en MATLAB /Simulink lazo abierto.| . . 34
[2.14. S1mulacion del vuelo en el programa FlightGear.|. . . . . . ... .. .. .. 34
[3.1. Arquitectura del control de vuelo de un mini VAN . . . . ... ... .. 36
13.2. Munciones de transferencia en cascadal . . . . . ... ..o 37
[3.3. 'Ires controladores sucesivos jerarquicos. . . . . . . . . ... ... 37
B.4. Reduccion del lazo de control externol) . . . .. .. ... .. ... ... .. 38
[3.5. Ejemplo del control del sistema.| . . . . . .. .. ... ... ... 38
(3.6, lLazo de control altatud. . . . . .. ... oo oo 42
8.7. lLazo de control altitud reducido . . . . . . ... ..o 43
[3.8. Respueta al impuso unitario de una funcién de transterencia candnica de |

segundo orden.| . . . . . .. L. 44
3.9, Lazo de control de velocidad aerodinamical . . . . . .. ... .. ... ... 47
[3.10. Respueta al impuso unitario de funcion de transterencia canonica de segun- |

doorden. . . . . . . e 48
[3.11. Lazo de control del alabeo deseado. . . . . . . ... ... .. ... ... .. 51
13.12. Lazo de control del alabeo deseado con perturbaci6 de dg,.| . . . . . . . .. 52
[3.13. Lazo de control de rumbol . . . . . . .. ..o oo 53
[3.14. Respueta al impuso unitario de funcion de transterencia canonica de segun- |

doorden. . . . . . . e 54
(3.15. Lazo de control altatud. . . . . . . . ..o oo oo 55
3.16. Lazo de control de velocidad aerodinamical . . . . . . . .. ... ... 56
[3.17. Lazo de control de rumbol . . . . . . ... oo 57
13.18. Diagrama a bloques de simulacion en MATLAB/Simulink.| . . . . . .. .. 57
[3.19. Simulacion del vuelo de un mini VANT de ala fija.|. . . . . ... ... ... 58
[3.20. Comportamiento del angulo de alabeo ¢ duratne un vuelo.| . . . . . . . .. 58
[3.21. Comportamiento del angulo de alabeo ¢ duratne un vuelo| . . . . . . . .. 59
[3.22. Comportamiento de los angulos de flexion de los alerénes o0, duratne un |

vuelod . .. 29
[3.23. Comportamiento de los angulos de flexion de los elevadores o, duratne un |

vuelod ... 59
[3.24. Senal enviada al motor de empuje durante un vuelo.|. . . . . .. .. .. .. 60
[3.25. Seguimiento de altura durante un vuelo.| . . . . .. .. ... .. ... ... 60
[3.26. Seguimiento de velocidad durante un vuelo.| . . . . .. .. ... ... ... 61
[3.27. Seguimiento de trayectoria durante un vuelo.|. . . . . . .. .. ... 61
[4.1. Espacio dentro de la estructura de las alas del avion.| . . . . .. .. .. .. 64
1.2. Cortador de celdas fotovoltaicas (Basada en impresora 3D Prusa i2)f. . . . 65




Indice de figuras IX

[4.4. Curvas [-V v P-V de dos submoédulos conectados en serie, sin sombrear.| . . 66

[4.5. Curvas I-V y P-V de dos submoédulos conectados en serie, uno de ellos |

esta sombreado. a) Cada submodulo tiene un diodo en antiparalelo. b) Los |

submodulos no tiene un diodo en antiparalelo.| . . . . . ... .. ... L. 66
[4.6. Conexion de panel fotovoltaico.| . . . . . .. .. .. ... ... ... .. 67
[4.7. Sistema fotovoltaico de un VANT solar). . . . . . ... ... .. ... ... 67
[4.8. Sistema de gestion de enegia utilizando un cargador de baterias LiPo.| . . . 68
[4.9. Diagrama de flujo del programa.|. . . . . . . ... ... ... .00, 69
[4.10. Placa con las conexiones del sistema de gestion de energia. . . . . . . . . . 70
.11. Diagrama de conexiones del sistema de gestion de energia (1).| . . . . . .. 71
{4.12. Diagrama de conexiones del sistema de gestion de energia (2). . . . . . .. 72
[4.13. Primera prueba del sistema de gestion de energia.| . . . . .. . ... .. .. 73
[4.14. Primera prueba del sistema de gestion de energia.| . . . . . . .. ... ... 74
[4.15. Primera prueba del sistema de gestion de energia.| . . . . . . .. .. .. .. 75
{1.16. Mediciones del panel fotovoltaico (Tomadas el 03/11/16 a las 12:00PM).| . 75
[4.17. Segunda prueba del sistema de gestion de energia.| . . . . . . . . . . .. .. 76
[5.1. Distribucion de componentes en el vehiculo.f . . . . .. ... .. ... .. 78
[5.2.  Distribucion de componentes en cabina.|. . . . . . . .. ... L. 78
[b.3. Tarjeta del controlador.|. . . . . . . . . ... 79
[>.4. 'Transicion de telemetria del vuelo por medio de Mission Planner.| . . . . . 80
[5.5. Pruebas de planeo del mini VANT' de ala fija.f . . . . ... ... ... ... 81
[5.6. Senales de angulo de cabeceo.| . . . . . . .. ..o 000000 82
[5.7. Senales del angulo de alabeo.. . . . . . . .. ... 0000000 82
.8, Velocidades tierra del vehiculoJ . . . .. .. .. ... ... ... 82
[A1 Planeador GAVS-VI] . . . . . . .. ... 85
[A2. Andlisis aerodindmicol) . . . . . . . ..o o o oo o 86
[A.3. Esquema del funcionamiento de una propela.|. . . . . . . .. .. ... 88
[A.4. Caracterizacion del motor) . . . . . . . . .. .. oL oo oo 89

[B.1. Diagrama de cuerpo libre indicando las fuerzas que actuan en mini un |

VAN'T durante un viraje coordinado con un ascenso constante.|. . . . . . . 92

|C.1. Diagrama de los modulos que conforman la simulacion en MATLAB/Si- |

mulink). . ..o 95
(C.2. Médulo “Mini VANT de ala fija”, . . . . ... ... ... ... ... .... 96
(C.3. Moédulo “Control de altura, velocidad y rumbo™| . . . . . . ... ... ... 96

(C.4. Médulo “Definicion de trayectoria” . . . . . . . .. ... ... ... 96




Indice de figuras X
) e 97
[D.1. Constancia de participacion en el :5er. Cologuio de Energia: Uso Actual |

[ de la Energia y Energias Renovables, Seminario Reqional ICTP-UNACH- |
| UNESCO Sesion Energia.| . . . . . . . . . . . . 99
(D.2. Primera hoja del articulo: Modeling and Control of a fized-wing UAV po- |

[ werd by solar enerqy: an electric array reconfiguration approach) . . . . . . 100
[D.3. Primera hoja del articulo: Modeling and Simulation of a Photovoltaic Array |

| for a fized-wing Unmanned Aerial Vehacle| . . . . . . . . .. ... ... .. 101




Indice de tablas

[L.1. Clasificacion de los vehiculos aéreos no tripulados (EUROUVS)| . . . . .. 8
[2.1. Parametros geométricos, matriz de inercia y masa.|. . . . . . . . . . .. .. 30
[2.2. Parametros del sistema de propulsion.|. . . . . ... ... L. 31
[2.3. Coeficiente longitudinales.| . . . . . . .. .. .. .. ... ... 31
2.4. Coeficientes Jaterales) . . . . . . . . . . ... oL o 31
[2.5. Coeficientes que modelan el efecto que causan las superficies de control o, |

0, V 0, al flexionarse.] . . . . . . . .. 31
B.1. Ganancias del controlador de altural . . .. ... ... ... ... ..... 44
13.2. Ganancias del controlador de veloadad aerodmmamical . . . . . . . ... .. 49
B.3. Ganancias del controlador de altura) . . . . . ... ... ... ... ... .. 54
[3.4. Ganancias del controlador de altura. . . . . ... ... ... ... ..... 55
.05, Ganancias del controlador de velocidad aerodinamical . . . . . . .. . . .. 56
[3.6. Ganancias del controlador de altura . . . . . ... .. ... .. ... ... 57
[4.1. Consumo de energia del mini VAN T de ala fija.| . . . ... ... ... ... 63
[4.2. Caracteristicas principales de celda solar monocristalina de grado A.|. . . . 64
[4.3. Lista de componentes del circuito| . . . . . . .. .. ... 0L 70
[4.4. Resultados experimentales con fuente reguladal . . . . . . . ... ... ... 74
[4.5. Resultados experimentales con panel fotovoltaico] . . . . . . .. .. .. .. 75
[A.1. Parametros geométricos, matriz de inercia y masa.|. . . . . . . . . . . . .. 86
[A.2. Coeficiente longitudinales.| . . . . . . . ... ..o 0oL 87
[A.3. Coeficientes laterales) . . . . . . .. . .. ... o o 87
[A.4. Coeficientes que modelan el etecto que causan las superficies de control 0, |

0, vV 0, al flexionarse.| . . . . .. ... Lo o L 87
[A.5. Parametros del sistema de propulsion.. . . . . . .. ... .00 00 89

X1



Introduccion

La llegada de los Vehiculos Aéreos no Tripulados (VANT) a nuestros dias ya es una
realidad, dado que se les puede encontrar en diversas areas de la vida cotidiana por
ejemplo: en el entretenimiento, vigilancia urbana, agricultura de precisién, maniobras de
rescate, satélites atmosféricos, sistemas de informacion geografica (SIG), etc. En general,
existen una gran cantidad de VANT y de acuerdo a su funcionamiento aerodindmico se
clasifican en vehiculos de ala fija (planeadores, alas delta, etc), ala rotatoria (helicopteros,
cuadrirotores, hexarotores, etc), dirigibles (globos y dirigibles) y ala batiente, éste ultimo
todavia experimental [I]. Todos estos sistemas tienen ventajas y desventajas, la eleccion
de uno de ellos depende de la aplicacion para la cual vayan a ser utilizados, sin embargo,
hay un problema al que todos ellos se enfrentan y es que su autonomia de vuelo es finita

y normalmente insuficiente.

Existen métodos que se han desarrollado actualmente en aras de aumentar la autono-
mia de los VANT, principalmente usando combustibles que generan una gran cantidad de
energia en relacion a su volumen como algunos hidrocarburos de alta gama, por ejemplo
el VANT MQ-9 Reaper, que puede volar durante 30 horas sin aterrizar para repostar [2].
Otro método para aumentar la autonomia, es el uso de motores eléctricos combinados con
celdas de combustible de hidrogeno, lo que mejora su autonomia, un ejemplo es lon Tiger

que es capaz de volar hasta 26 horas continuas [3].

Todos estos métodos son buenas opciones para aumentar la autonomia, pero se sigue
con el inconveniente de detener el vuelo para la recargar de combustible. Por eso muchas
investigaciones han apuntado a otro método que teéricamente puede eliminar este incon-
veniente, y es el uso de energia fotovoltaica que permita alimentar motores eléctricos. Un
ejemplo claro sobre este tipo de investigaciones es el desarrollado por la compania Titan
Aerospace, que pretende fabricar un VANT que pueda volar a 20 km sobre el nivel del mar
y permanecer en vuelo durante cinco afios [4]. Gracias a esta tecnologia, se han ideado
nuevas aplicaciones, como el uso de VANT como satélites atmosféricos, que puedan reali-

zar la mayoria de las tareas que realiza un satélite orbital, pero con un precio mucho menor.



Por lo tanto, es posible pensar en el desarrollo de un VANT a menor escala, pero que
de igual manera aumente la autonomia de vuelo de éste, usando celdas fotovoltaicas. Sin
embargo, para lograr un buen rendimiento, el diseno del vehiculo tiene que ser tratado
cuidadosamente y englobar todos los sistema que lo componen, cada sistema tiene que
ser ajustado de acuerdo a los demas. Este punto tiene que ser tratado especialmente en
proyectos multidisciplinarios, donde se integran conocimientos de aerodindamica, actua-
dores, sensores, electronica, almacenamiento de energia y estrategias de control para el

aprovechamiento de diferentes fuentes de energfa.

El trabajo consiste en el diseno de un vehiculo aéreo no tripulado de ala fija, al cual se
le colocan celdas fotovoltaicas en las alas, que conjuntamente con una bateria de tecnologia
tipo LiPo (abreviatura de Litio y polimero) permite aumentar la autonomia de vuelo, con
respecto al tiempo de vuelo que puede tener utilizando baterias con una sola recarga,
ademas se disena un control de altura, velocidad y rumbo para el vehiculo aéreo, que

permite al piloto operar con mayor eficiencia.

Justificacion

La habilidad de volar de un VANT durante periodos mas largos se ha convertido en
objeto de investigacion, ya que aunque se han visto muchos avances en el control de estos
sistema todavia no se ha logrado resolver uno de los grandes problemas que casi todos
los sistemas autéonomos tienen, que es la poca capacidad de almacenar energia ya que las
baterias actuales y los combustibles tienen una capacidad limitada de almacenamiento de
energia. Esto toma especial importancia en nuestra sociedad, dado que en un futuro no

lejano los VANT estaran ligados a la mayor parte de nuestra vida diaria.

En los dltimos anos se ha visto un gran avance en el desarrollo de celdas fotovoltaicas en
la industria e instituciones de investigacién, gracias a la rentabilidad que estos sistemas
ofrecen. Todo ello ha logrado que las celdas fotovoltaicas sean mas eficientes y asequibles,
como se puede ver en [5]. Actualmente, las celdas fotovoltaica han encontrado un sin
ntmero de aplicaciones, ya sea para dispositivos de consumo, fuentes de energfa remotas,

alumbrado publico y recientemente en vehiculos aéreos.

Con base a lo anterior mencionado, se pretende aportar una solucion al problema de la
autonomia de los VANT, disenando un sistema que sea capaz de captar la energia del sol,
por medio de celdas fotovoltaicas que conjuntamente con una bateria y una estrategia de
gestion de energia, le permitan alimentar a una parte de los componentes electrénicos que

lleva el vehiculo aéreo y de esa manera aumentar la autonomia de vuelo.



Aunque este tipo de sistemas ya estén siendo desarrollados en varios paises [0], en México

la investigacién de estos sistemas se muestra escasa al conocimiento del autor de este

trabajo, por lo que esta investigacion nos permitira sentar la base del desarrollo de este

tipo de tecnologia en nuestro pais.

Objetivo

Objetivo general

Disefiar y construir un mini vehiculo aéreo no tripulado (mini VANT) que tenga la

capacidad de aumentar la autonomia de vuelo por medio de un sistema fotovoltaico.

Objetivos especificos

1)

Desarrollar el modelo mateméatico de un mini VANT de ala fija que permita construir

un simulador computacional en Matlab/Simulink.

Disenar y construir un mini VANT de ala fija, con capacidad de llevar un panel
fotovoltaico, un sistema de gestion de energia y una circuito que permita al vehiculo

realizar vuelos auténomos. Una vez disenado hacer la identificaciéon de pardmetros.

Disenar una ley de control que permita al vehiculo disenado controlar la postura y
rumbo, para comprobar su funcionalidad es necesario implementar la ley de control

en un simulador computacional.

Disenar, construir y caracterizar un panel fotovoltaico con especificaciones necesarias

para alimentar un cargador de baterias tipo LiPo.

Disenar y construir un sistema de gestion de energia que permita controlar la carga

y descarga de baterias tipo LiPo durante un vuelo.

Implementar la instrumentacion necesaria en el vehiculo para medir y analizar las
variables de estado de interés para realizar la implementacion futura de la ley de

control diseniada.

Comprobar la funcionalidad del vehiculo disefiado por medio de vuelos en lazo abier-
to y realizar las pruebas necesarias que comprueben el correcto funcionamiento del

sistema de gestion de energia.

Metodolgia

Para el cumplimiento de los objetivos de tesis se siguié la metodologia que se puede

observar en la figura[ll Se comenz6 a partir de un modelo matemaéatico de un mini VANT,

2



después se propuso un diseno donde se especifico la carga 1til del vehiculo el volumen de
la cabina entre otras variables, partiendo de estos parametros se diseno la forma de la
cabina y envergadura de las alas. Una vez obtenido el diseno se procedié a la construccion
del vehiculo, y se realizo la identificacion de parametros del vehiculo. La ley de control
se obtuvo en base al modelo disenado, por lo tanto se utilizaron todos lo parametros
obtenidos durante la identificacion de parametros, una vez disenada la ley de control se
realizaron las simulaciones pertinentes que permitieron observar el comportamiento de

esta ley.

El panel fotovoltaico se diseno a partir de la forma del ala y de los requerimientos de
energia del vehiculo, ademas se diseno un sistema de gestion de energia para el control
de carga y descarga de las bateria usando el panel fotovoltaico, finalmente se realizaron
pruebas experimentales que comprobaran el funcionamiento del panel fotovoltaico y del

sistema de gestion de energfa.

Por 1ltimo se implemento una tarjeta de control que le permite al vehiculo monitorear
las variables de estado y mandarlas a una estacion de tierra, que son necesarias para
implementar la ley de control disenada y se hicieron lanzamientos de prueba para revisar

el correcto funcionamiento del sistema.

Modelo Disefo de . 5

.l . e g Simulacion

» Capitulo 2 matematico control

» Capitulo 3 f
Propuesta Construccion Identificacién de
de disefio del vehiculo parametros
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*
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Figura 1. Metodologia para el desarrollo del proyecto de tesis.
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Organizacién de la tesis

En el capitulo 1 se expone el estado del arte de los vehiculos aéreos no tripulados
(VANT), centrandose principalmente en los vehiculos de ala fija y los vehiculos solares.
Se da una explicacion de los componentes que conforman un VANT solar, y ejemplos de
VANT solares que ya se han construido. En el capitulo 2 se expone el modelo matemaético
de un mini VANT de ala fija, ademéas se explica el disefio y construccion del vehiculo
utilizado durante este trabajo de tesis y se explica como caracterizar todos los pardmetros
necesarios para desarrollar una ley de control. En el capitulo 3 se expone la ley de control
para realizar el control de velocidad, altitud y rumbo del vehiculo, se comienza con una
explicacion de los niveles de control que pueden ser implementados en un mini VANT,
en seguida se da una breve explicacion del control jerarquico, una vez explicada la ley
de control se desarrollan las ecuaciones para obtener la ley de control a implementar y
se realizaron simulaciones en MATLAB/Simulink para comprobar el funcionamiento. En
el capitulo 4 se expone el diseno y construcciéon de un sistema de gestion de energia,
ademaés se realizan pruebas que comprueban el correcto funcionamiento del sistema. En
el capitulo 5 se describen los componentes que conforman la instrumentacion del vehiculo
y se explican las pruebas realizadas que comprueban el correcto funcionamiento del mini

VANT. Finalmente en el capitulo 6 se dan las conclusiones del trabajo de tesis realizado.



Capitulo 1
Generalidades y estado del arte

En este capitulo se aborda el estado del arte de los vehiculos aéreos no tripulados,
centrandose principalmente en los vehiculos propulsados por energia solar mediante el uso
de celdas fotovoltaicas, se explica su importancia en la actualidad y su funcionamiento.
También se describen algunas de las principales investigaciones que se estan realizando

en México y en el extranjero, sobre vehiculos aéreos solares.

1.1.  Vehiculos aéreos no tripulados (VANT)

Los VANT son aeronaves que no necesitan una tripulacion para poder volar. Para
distinguir los VANT de los misiles, un VANT se define como un vehiculo sin tripula-
cion reutilizable. Estos vehiculos fueron introducidos durante la primera guerra mundial
(1917), registrando un gran uso de vehiculos no tripulados por el ejercito Estadounidense.
Aquellos sistemas eran poco fiables e inexactos por ende su habilidad de cambiar algo en

el campo de batalla no fue reconocido por la mayoria de los militares y politicos.

A pesar de que los VANT se usaron en Vietnam, fue sélo después de la Operacion
Tormenta del Desierto (1991) y el conflicto en la peninsula de los Balcanes en la década
de 1990, cuando el interés en los VANT cobr6 impulso. Como tal, en 1997, los ingresos
totales del mercado mundial de vehiculos aéreos no tripulados, incluyendo el segmento
de los vehiculos de despegue y aterrizaje vertical, alcanzo los 2.27 billones de dolares, un
incremento del 9.5 sobre 1996. A finales de los 90 la demanda de vehiculos de despegue y
aterrizaje vertical, era limitada, pero desde entonces,muchos productos comerciales estu-
vieron disponibles en el mercado y comenzaron a incrementar. Actualmente la tendencia
es el incremento de VANT mas pequenos, flexibles y versatiles con aplicaciones de tipo

civil.

Las aplicaciones civiles més importantes son las siguientes:
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e Teledeteccion remota: Observaciones en tierra y aire de zonas con dificil acceso, de-
bido al potencial ahorro en términos de recursos y emisiones, en comparacion con
las operaciones con aeronaves tripuladas. Ejemplo de ellas es la detecciéon de brotes

de incendios forestales y la adquisicion de estadisticas de la vida silvestre [7], [§].

e Respuesta a desastres: Poco después del estallido de un desastre, los equipos de res-
puesta a menudo carecen de informacion precisa que les permite despachar equipos
de manera eficiente. Por lo tanto, la posibilidad de desplegar VANT que realicen
la biisqueda de victimas es de gran interés. El proyecto europeo ICARO FP7 es un

intento de proporcionar una herramienta robética en esos entornos [I].

e Vigilancia: La vigilancia a largo plazo de las fronteras, tuberias o instalaciones en
general es una posible aplicacion adicional para los aviones no tripulados, posible-
mente este tipo de sistemas puedan patrullar un area extendida, sin necesidad de
carga de trabajo del operador, y permitir asi un nuevo nivel de seguridad de este

tipo de objetos de interés [9].

e La adquisiciéon de imégenes y cartografia: La disponibilidad comercial de sistemas a
escala como senseFly [10], subraya el interés de realizar imagenes aéreas y cartogra-

fia para diversos fines. Aviones solares podrian mapear areas tedricamente ilimitadas.

e Satélites atmosféricos: Estos sistemas son un intento de proporcionar una alterna-
tiva a la tecnologia de los satélites y la infraestructura en tierra, por ejemplo en
comunicaciones [11]. Este concepto consiste en satélites que funcionen por encima
de las nubes, que potencialmente pueden estar equipados con mas carga tutil y ope-
radas a un costo mas bajo que los satélites, v ofrecer una mayor flexibilidad. Esta
aplicacion fue abordada por una serie de aviones solares de la NASA, el més reciente

es el caso de Helios, construido con una envergadura de 75 metros [12].

1.1.1. Clasificacion de los VANT

Durante las ultimas décadas, importantes esfuerzos se han dedicado a aumentar la
autonomia de vuelo y la carga util de los VANT, dando lugar a diferentes configuraciones
de vehiculos aéreos no tripulados con diferentes tamanos, niveles de resistencia y capa-
cidades. Aqui, se da una clasificacion de acuerdo a su configuracién aerodindmica, peso,

techo de vuelo, tiempo de vuelo y rango de enlace.
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Clasificaciéon de los VANT en funcién de su configuraciéon aerodinamica

Los VANT se pueden clasificar dentro de las siguientes cuatro categorias de acuerdo

a su configuracion aerodindmica [IJ.

e Ala fija: Generalmente requieren una plataforma de despegue y aterrizaje. Estos
generalmente tiene vuelos de larga duracion y pueden volar a altas velocidades

crucero.

e Ala rotatoria: Pueden realizar despegue y aterrizaje vertical (VTOL) tiene la capa-
cidad de flotar y tener gran maniobrabilidad. Estas capacidades son ttiles para mu-
chas misiones roboticas, especialmente en aplicaciones civiles. Un helicoptero UAV
puede tener diferentes configuraciones, con rotores principales y de cola (helicoptero

convencional), rotores coaxiales, miltiples configuraciones de rotores, etc.

e Dirigibles: Son globos y dirigibles, que son mas ligeros que el aire y tienen mucho

aguante, vuelan a bajas velocidades, y por lo general son de gran tamano.

e Ala batiente: Estos sistemas tienen pequenas alas flexibles inspiradas en las aves y

los insectos voladores.

(a) Ala fija (b) Ala rotatoria (c) Dirigible

(d) Ala batiente

Figura 1.1. Clasificacion segin su configuracion aerodindmica.

Existe otra clasificacion que se podria anadir como son los sistemas hibridos por ejemplo
el Bell Eagle Eye UAV, que puede aterrizar y despegar verticalmente, pero que cuando

esta en vuelo puede retraer sus rotores y volar como si fuera un avion planeador.
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Categoria Maximo Maxima Duraciéon de Rango de Ejemplos
(Acrénimo) Peso (Kg) | Altitud (m) | vuelo (Hrs) | enlace (Km)

Micro (MAV) 0.01 250 1 < 10 Mosquito
Mini 20 150 — 300 <2 <10 DragonEye
Close 150 3000 2—-4 10 — 30 Phanton
Range (CR)
Short 200 3000 3—6 30— 170 Raven
Range (SR)
Medium 150 — 500 3000 — 5000 6—10 70 — 200 Aerostar
Range (MR)
Longe — 5000 6—13 200 — 500 Hunter
Range (LR)
Endurance (EN) 500 — 1500 5000 — 8000 12 -24 > 500 Vulture 11
Medium Altitude,
Longe Endurance | 1000 — 1500 5000 — 8000 24 — 48 > 500 Predator
(MALE)
High Altitude,
Longe Endurance | 2500 — 12500 | 15000 — 20000 24 — 48 > 2000 Helios
(HALE)
Lethal (LET) 250 3000 — 4000 3—4 300 Marula
Decoys (DEC) 250 50 — 5000 <4 0 — 500 Flyrt
Stratospheric TBD 20000 — 30000 > 48 > 2000 Pegasus
(Strato)
Exo-Strato TBD > 30000 TBD TBD MarsFlyer

Tabla 1.1. Clasificacion de los vehiculos aéreos no tripulados (EUROUVS)

Clasificaciéon de los VANT segtin su peso, techo de vuelo, duracién de vuelo

y rango de enlace

Diferentes grupos han propuesto la creacion estandar de una clasificacion para la comu-
nidad de VANT. La European Association of Unmanned Vehicles Systems (EUROUVS)
ha hecho una clasificacion basados en su peso, techo de vuelo, duracion de vuelo y rango

de enlace [13]. La tabla muestra 13 diferentes categorias y un ejemplo de cada uno.

1.2. Vehiculos aéreos solares

El desarrollo de un vehiculo aéreo solar capaz de volar indefinidamente era un sueno
anos atras, este gran sueno se ha hecho realidad hoy en dia, gracias a los grandes avan-
ces en el desarrollo de celdas fotovoltaicas flexibles, baterias de alta densidad de energia,

MEMS miniaturizados, sensores CMOS y procesadores mas potentes.

Un vehiculo aéreo solar estd equipado con celdas fotovoltaicas que cubren sus alas,
estas se encargan de captar energia del sol con el fin de suministrar energia a su sistema
de propulsiéon y la electréonica de control, y cargar su bateria con el exceso de energia.
Durante la noche, la tnica energia disponible es de la bateria, que se descarga lentamente

hasta la manana siguiente, cuando se inicia un nuevo ciclo.
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El interés de los cientificos e investigadores en los vehiculos aéreos solares tripulados
o no tripulados, ha incrementado en todo el mundo en los tltimos anos. Los vehiculos aé-
reos solares comenzaron en 1974 con el SUNRISE I [I4]. Al pasar el tiempo los vehiculos
aéreos solares han cambiado y tomado diferentes formas, adaptandose a cada una de las

misiones que han realizado.

En 2009, el primer prototipo del SOLAR IMPULSE I vol6 por primera vez. El segundo
prototipo SOLAR IMPULSE IT fue lanzado el 9 de marzo del 2015 desde Abu Dhabi para
llevar acabo un viaje al rededor del mundo realizando varias escalas, primero en Oman,
India, Myanmar y China. Después de cruzara el Océano Pacifico desde China hasta Ha-
waii, el SOLAR IMPULSE II debe atravesar los Estados Unidos y regresar a Abu Dhabi
pasando por el Océano Atlantico [15].

Entre los ejemplos méas prominentes de vehiculos solares no tripulados, se encuentra el
enorme HELIOS un VANT tipo HALE, desarrollado por la NASA que tiene la capacidad
de mantenerse en vuelo en la estratosfera y es de una envergadura de 75 metros. Esta
meta también fue alcanzado por QuinetiQ’s Zephyr [16] el cual es mas pequeno y ligero,
tiene un peso de 30 kg y una envergadura de 18 m: en el 2010 logro volar durante mas de
una semana. Estas plataformas HALE ofrecen un gran potencial a un bajo costo y mayor

flexibilidad que los satélites espaciales.

Pero estos sistema también ofrecen aplicaciones interesantes de observacion de la tie-
rra como la deteccion de incendios forestales, donde la energia solar permite una larga
resistencia de vuelo. Pero no solo los vehiculo tipo HALE pueden volar por mucho tiempo,
como se demostrd con el prototipo Sky Sailor, el vuelo sostenido en una atmosfera mas
baja es posible [6]. En la figura se muestra los aviones solares antes mencionados. El
presente trabajo esta enfocado precisamente en el desarrollo de un VANT el cual conten-
dra celdas fotovoltaicas a bordo y seran las encargadas de generar parte de la energia para

su propulsion

1.2.1. Sistemas fotovoltaicos de vehiculos aéreos

Actualmente los vehiculos aéreos solares utilizan un sistema fotovoltaico basado en
arreglos de celdas fotovoltaicas, seguidores del punto de maxima potencia y una o varias
baterfas para el almacenamiento de la energia excedente captada por las celdas foto-
voltaicas, utilizando la arquitectura que se puede apreciar en la figura [I.3] La correcta

seleccion de cada uno de los elementos es indispensable, porque afectard directamente el

9
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(a) Zephyr (b) Solar Impulse II (c) Sunrise II

(d) Helios (e) Sky Sailor

Figura 1.2. Vehiculos aéreos solares.
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Figura 1.3. Sistema fotovoltaico de un VANT solar.

1.2.2. Tipos de celdas solares

Existe una gran variedad de celdas fotovoltaicas, que se pueden clasificar de acuerdo

al tipo de material, proceso de fabricacion y substrato. En la figura [1.4] se muestra un

estudio comparativo de la eficiencia de diferentes tipos de celdas fotovoltaicas. Como se
puede apreciar las celdas més eficientes son hechas de arseniuro de galio, estas celdas son
mucho més caras de producir, pero tienen una mayor eficiencia. También existen las celdas
de polimero hechas de materiales organicos, estas son tecnologias muy prometedoras pero
ahora son experimentales por lo que son inestables y no son viables para la industria.

Las celdas con mayor eficiencia son las que tienen cruces cuidruples, por la capacidad de
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captar la mayoria de los espectros solares, estas pueden llegar a tener una eficiencia por
encima del 43 % [17].

Sin embargo las celdas fotovoltaicas mas utilizadas para los vehiculos aéreos solares,
son las que estéan basadas en silicio, por la abundancia y el bajo costo. Se pueden distinguir

tres tipos de celdas de silicio, de acuerdo al cristal que utilizan:

e Monocristalino: En el cual se utiliza un semiconductor puro el cual da una gran

eficiencia, pero el precio aumenta considerablemente [18].

e Policristalino: Esta compuesto de una estructura de cristal de diferentes tamanos, el

costo de fabricacion es menor que del primero, pero tiene una menor eficiencia [19).

e Celdas amorfas o de capa delga: En este caso la capa de silicio se deposita sobre un
vidrio delgado u otro substrato, incluso flexible. El espesor puede ser menor a 1um,

el costo de produccion es bajo pero la eficiencia también es muy baja [20].
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Figura 1.4. NREL. Estudio de la eficiencia de celdas fotovoltaicas. (Imagen digital).
Octubre 1, 2016. De: http://www.nrel.gov/ncpv/images/efficiency_chart. jpg
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1.2.3. Elementos de almacenamiento de energia

Dado que los sistemas fotovoltaicos solo pueden recibir energia solar en horas especifi-
cas del dia, un elemento de almacenamiento es necesario en todos los sistemas de energia

fotovoltaicos. Existen diferentes maneras de realizar esta tarea como son:

Quimico(Biodisel, Hidrogeno)

Electroquimica(Baterfas, Celdas de combustible)

Eléctrica (Stper capacitor, Capacitor, Superconductores de almacenamiento de ener-

gia magnética)

Mecénica (Aire comprimido, Presas)

Termal

Todos ellos coexisten porque sus caracteristicas son atractivas a diferentes aplicacio-
nes. Las principales caracteristicas que se toman en cuenta a la hora de elegir uno de los
métodos son la densidad de energfa, el tiempo de respuesta, el tiempo de vida, la eficiencia

y el costo.

En el caso de un vehiculo aéreo solar, la energia gravimétrica o energia especifica en
Wh/Kg y la potencia pico W/kg, son los factores cruciales que determinan el método de
almacenamiento de energia a utilizar. En la figura [I.5] se puede observar que celdas de
combustible y las baterias electroquimicas son las que tienen una mayor energia gravimeé-

trica de todas la soluciones disponibles que son reversibles.
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Figura 1.5. Potencia pico vs Densidad de energia especifica de diferentes métodos de

almacenamiento de energia. (Imagen digital). Octubre 1, 2016. De: http://ozreport.
com/pub/images/gary20092. jpg
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Baterias de polimero de litio

Las baterias electroquimicas son sistemas que convierten energia quimica en energia
eléctrica durante su descarga. Estan compuestas por un anodo y un catodo, hechos de dos
materiales diferentes, que estan separados por un electrolito, cuando todos los elementos
estan conectados, un flujo de electrones es producido. Las baterias pueden ser primarias
o secundarias, las primeras no tienen la capacidad de ser recargadas mientras que las
segundas si pueden cargarse y descargarse varias veces. Las baterias de polimero de litio
(el electrolito es un gel y no un liquido) son la tecnologia que mayor energia gravimétrica
ofrece, comparadas con las de acido de plomo, niquel-cadmio (NiCd), hidruro metalico de
niquel (NiMH) |21]. El voltaje nominal de cada célula es de 3.7 v comparada con los 1.2 v
de las células de NiCd y NiMH, su capacidad de amperios hora depende de su tamano.La
carga y descarga de una bateria de polimero de litio es bastante simple, pero se debe tener
cuidado a no sobrecargarla. Durante la primera fase una corriente constante es inyectada a
la bateria mientras el voltaje aumenta, una vez que se llega a un voltaje de 4.2 v el voltaje
se debe mantener constante mientras que la corriente aceptada por la bateria disminuye
lentamente. Cuando la corriente de la bateria esta por debajo del 5% de su corriente mé-
xima, la bateria esta completamente cargada [22]. La tasa de carga méaxima, dependiendo
del fabricante, es menor a 1 C, donde C depende de la capacidad de la bateria. Si se
considera una bateria con capacidad de 800 mA/h, 1 C representa una corriente de 800
mA durante una hora, 0.5 C representa 400 mA por dos horas. Mientras que el voltaje
de carga debe ser siempre inferior a 4.2 v, como se puede apreciar en la figura . Usar

una tasa mayor a 1 C sobre cargara la bateria y puede terminar en explosiones o incendios.
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Figura 1.6. Proceso para la carga de una bateria LiPo. (Imagen digital). Enero 1, 2016.
De:http://www.batteryuniversity.com/_img/content/new. jpg.
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Con respecto a la descarga, la méxima descarga depende del modelo de la bateria.
Las baterias con una tasa de descarga alta estan disponibles entre 20 C, pero las baterias
que ofrecen una energia gavimétrica mayor siempre se encuentra con una tasa menor de
descarga alrededor de 1 C. Al final de la descarga de la bateria el voltaje desciende rapi-
damente hasta los 3 V, cuando se llega a un voltaje de 2.7 V, se bebe desconectar la carga
inmediatamente. Dejar que el voltaje baje a menos de 2.7 danara la bateria, ocasionando

que no pueda ser recargada al 100 % otra vez [23].

1.2.4. Seguidor del punto de maxima potencia

Las celdas fotovoltaicas tiene un punto de trabajo donde la potencia de salida es méxi-
ma y esta depende del voltaje y la corriente, este punto siempre esta cambiando por causa
de la radiacion recibida. Por eso siempre es necesario utilizar un sistema de seguimiento
del punto de méxima potencia (SPMP). Un SPMP bésicamente consiste en un convertidor
DC/DC con una ganancia ajustable, su entrada son las celdas fotovoltaicas y su salida se
conecta a la carga que tiene que alimentar. Contiene la electronica necesaria para medir la

corriente y el voltaje , estas variables junto con un algoritmo permite ajustar la ganancia
de salida.

Hay diferentes algoritmos que permiten el seguimiento del punto de maxima potencia,

los algoritmos mas utilizado son:

e Voltaje del circuito abierto: Este método se basa en la observacion de que el vol-
taje del punto de maxima potencia, es siempre cercano a un porcentaje del voltaje
de méxima potencia del circuito abierto, la temperatura y los niveles de radiaciéon
cambian el punto de maxima potencia dentro de una banda con tolerancia del 2 %.
Esta técnica utiliza el 76 % del voltaje de méaxima potencia, como el voltaje 6ptimo

de peracion [24].

e Incremento de conductancia: Este algoritmo usa el hecho de que la derivada de
la curva de potencia voltaje es cero en el punto de méaxima potencia. Positivo en
el lado derecho y negativo en el lado izquierdo, su eficiencia puede llegar al 99 %

[25].dindmicamente

e Perturbar y observar: En estd técnica las perturbaciones del punto de operacion
tienen una magnitud fija, un promedio de varias muestras de la alimentacion se

utilizan para ajustar la magnitud de la perturbacion del punto de funcionamiento, la
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direccion de perturbacion se decide mediante la comparacion de la curva PV de salida
en tres puntos de la curva PV. Estos tres puntos son el punto de operacion actual
A un punto B perturbado desde el punto A y un punto C doblemente perturbado
en la direccién opuesta desde el punto B. Esta técnica puede llegar a obtener una
eficiencia del 99 % [26].

En todos los caso el punto de méxima potencia esta oscilando, en consecuencia nunca
se llega al punto de méxima potencia, por lo que solo se puede estar al rededor de él.
Por lo que un buen disenio de hardware y la eleccion del correcto algoritmo de SPMP es
necesario. En el caso de un vehiculo aéreo solar, se necesita un algoritmo que sea capaz

de seguir un PMP que tenga cambios muy rapidos.

1.3. Aerodindmica de las alas de un avion

En la figura se muestra la seccion transversal de un perfil aerodindmico en un flujo
laminar con una velocidad constante. La circulacidon de este flujo tiene dos caracteristicas
importantes, cuando el flujo pasa por debajo del ala, la velocidad del flujo disminuye y
aumenta su presion, pero si pasa por encima del perfil, la velocidad aumenta mientras que
su presion disminuye, creando asi una diferencia de presién, lo que ocasiona que la zona
de mayor presion hacienda a la zona de menor presion. De esa manera el ala de un avion

genera suficiente sustentacion para levantar su peso [27].

Borde de ataque

Angulo de ataque

Borde de salida

Figura 1.7. Perfil aerodindmico.

Para una aeronave simétrica, se pueden distinguir las siguientes tres componentes

aerodindmicas:

e Sustentacion (L): Esta es la suma de todas las fuerzas que acttian sobre el aero-

nave,estas fuerzas son perpendiculares a la direccién de vuelo. Durante un vuelo
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normal, la sustentacion es el resultado de la presion ejercida sobre la superficie ex-
puesta al fluido. Las superficies de sustentaciéon estan disenadas para tener la menor
cantidad de arrastre (drag). La sustentacion esta definida principalmente por el én-
gulo de ataque, éste es el angulo formado por el eje de direccion de vuelo y el eje
de referencia del centro de gravedad del VANT. Durante estado estacionario ésta

fuerza es igual a la masa del avion.

e Arrastre (D): Esta es la suma de todas la fuerzas que actian contrariamente a la
direcciéon del vuelo. EL arrastre es generado por la presion y friccion del aire. Para
un buen diseno aerodinamico, la presion de arrastre es generado solo por el arrastre
inducido, que es una consecuencia de la generacion de sustentacion. Sin embargo el

arrastre sirve para desacelerar las aeronaves al momento de aterrizar.

e Empuje (T): Es producido por el sistema de propulsion, que acelera el aeronave.
Para aeronaves convencionales el dngulo de empuje es despreciable, sin embargo

para sistemas VTOL ("Vertical Take-Off and Landing"), este angulo es significante.

Las fuerzas de sustentacion (Fp) y de arrastre (Fp) se pueden calcular de la siguiente

manera.

FL :CLgSUE (11)

FD = CDgSU(z (12)

Donde Cp, y Cp son los coeficientes de sustentacion de arrastre respectivamente, p es la
densidad del aire, S es el area de la superficie del ala y v es la velocidad aerodinamica. El
arrastre depende del angulo de ataque y del ntimero de Reynolds, el nimero de Reynolds

puede ser obtenido como:

T (1.3)

Aqui, u es la viscosidad dindmica que una vez dividida por la densidad del aire nos
da la viscosidad cinematica v y c representa la cuerda. La dependencia del angulo de

ataque se representa en la figura|l.§] al incrementar el &ngulo la sustentacion C';, aumenta
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también, pero llega a un punto en el que el flujo se separa del perfil aerodinamico, ha-
ciendo que se cree una turbulencia detras del perfil, lo que ocasiona que la sustentacion
Cp, disminuya y el arrastre C';, aumente. Después de un punto méximo de sustentacion, el
comportamiento es mas dificil de predecir, pero se puede ver que Cp seguird aumentado
pero sin ser seguido por C7,. Por lo que la zona segura se encuentra antes del punto maxi-

mo de sustentacion. Para un planeador es el lugar donde el valor de C,/Cp es méximo [2§].

L 1.5 . :
Z:Za f = » Z:!:a @ Stall Flujo constante
; j Flujo laminar
trabalo /— trabajo /\ @ JX: i
P L : ” . : w
1 ©
[ Punto de maxima
[ Sustentacion (Stall) Punto de
separacién
0.5 ©)

L Separacion
del flujo

0.0

Coeficiente de sustentacion (C;)
Coeficiente de sustentacion (C,)

i

0 0.01 0.02 0.03 0.04 "0 0 10

Coeficiente de arrastre (Cp) Angulo de ataque (a°)

-0.5

Figura 1.8. Coeficientes de sustentacion y arrastre dependiendo del angulo de ataque.

Hasta ahora se ha considerado que el ala es infinita, pero en los aviones reales se genera
un arrastre inducido ocasionado por los vortices en las puntas de las alas del avion. Esto

se representa por la siguiente ecuacion:

Ci
emAR

Rpin = (1.4)

AR es la relacion de aspecto, por ejemplo la relacion que hay entre la envergadura y
la longitud de cuerda que puede ser expresada usando AR = b/c = b*/(bc) = b*/S. La
variable e es el coeficiente de eficiencia de Oswald, que tiene valores entre 0 y 1, siendo
1 el valor ideal cuando la distribucion de la carga del ala es eliptica, en muchos casos el
valor oscila entre 0.75 y 0.85. Este factor debe ser tomado en cuenta cuando la relacion
de aspecto es pequeno, por ejemplo en una ala delta. Finalmente hay un arrastre parasito
proveniente del fuselaje y la cola, por lo que la suma de todos ellos forman el arrastre
total.

CD = C(D(;Lfl + C(Dind + C1Dpa7‘ (15)
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Existen diferentes tipos de formas de planta (planforms) como se puede ver en la figura
, cada forma tiene sus ventaja y desventajas. Los aviones de alas rectas (straight wings)
pueden llevar una carga razonable y volar a una velocidad baja, los aviones de ala barrida
(swept wings) necesitan una mayor velocidad para general la fuerza de sustentacion, pero
produce una menor fuerza de arrastre lo que permite volar a velocidades mayores. El ala
delta es una forma triangular, nombrada por la forma que tiene la letra griega (A). Esta
configuracion fue intencionalmente disefiada para vuelos supersonicos. Las alas deltas son
utilizadas en numerosas aeronaves hoy en dia. Su configuracion aerodindmica le permite
tener una menor fuerza de arrastre, maniobrabilidad, mayor velocidad y una estructura

alar resistente [29)].

Alas rectas

1 Eliptico

2 Prismaético

3 Cdnica recta

4 Cono compuesto

5 Seccion central prismatica

Alas en flecha

6 Formas basicas
7 Ala flecha
8 Ala media luna

Alas delta

9 Formas basicas
10 Doble delta
11 Ojiva

12 Diamante

Figura 1.9. Diferentes tipos de alas.

1.4. Investigaciones en México sobre mini vehiculos aé-

reos no tripulados solares (mini VANT)

Actualmente hay un gran nimero de publicaciones de diferentes paises, que hablan so-
bre el diseno de mini VANT, a pesar de ello en muchas solo se ha logrado realizar la parte
tedrica, pero son muy pocos los que llegan a comprobar sus resultados con algiin modelo
experimental. Por ejemplo en [30], se habla del las caracteristicas que debe tener el ala
del avion, aqui nos explica que el ala debe ser disenada para alta elevacion, baja resisten-

cia y baja velocidad, para asegurarse de tener el mejor factor de potencia con el empuje
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minimo. Por otro lado en [3I], podemos leer una metodologia para disefiar una ruta op-

tima para mini VANT, que nos permite aprovechar la maxima cantidad de energia del sol.

Para el diseno del seguir del punto de maxima potencia para pequenos mini VANT,
se encuentra varios trabajos publicados uno de ellos es [32], en el cual muestra el diseno
de un seguidor de méaxima potencia que lidia con el problema de los cambios rapidos de
voltaje, durante cambios de altitud y durante diferentes maniobras. En [33] y [34] también
se disenaron circuitos electronicos para el seguimiento del punto de maxima potencia, en
los dos casos se utilizo el algoritmo de perturbar y observar, en ambos se obtuvieron re-

sultados satisfactorios.

No hay duda, de que en México hay muchas investigaciones sobre vehiculos aéreos no
tripulados. Estas investigaciones son de empresas privadas y universidades, las principales
contribuciones en el ambito académico ha sido sobre el diseno y control de vehiculos
aéreos no tripulados de despegue y aterrizaje vertical como se puede ver en [35]. Sin
embargo no hay investigaciones importantes, donde se desarrollen mini VANT de ala fija
solares, a pesar de que México es considera uno de los cinco paises del mundo, con mayor
radiacion solar, donde se recibe en promedio 5 kWh/m? de energia al dia, que podrian

ser aprovechados por estos sistemas [36].
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Modelado matematico y caracterizacion
de un mini VANT de ala fija

El modelado de un mini VANT juega un papel importante durante la fase de disenio. Se
tienen que tomar en cuenta un analisis de aerodinamica estatica, asi como sus propiedades
dindmicas, esto permite poder realizar simulaciones y poder comprobar el correcto fun-
cionamiento de la ley de control que se aplique a la aeronave. En este capitulo se describe
la cinemética y dindmica de una aeronave de ala fija asi como las fuerzas y momentos
que intervienen, también se explica como obtener los parametros de una aeronave como
son coeficientes de arrastre y sustentacion entre otras caracteristicas que son ttiles para
caracterizar un modelo matematico. En seguida se describe el diseno y construcciéon de
un mini VANT de ala fija. Finalmente se describe un simulador computacional que nos

permite simular el vehiculo disenado.

2.1. Modelo matematico de mini VANT

La representacion de un mini VANT, que tiene seis grados de libertad y tres superfi-
cies de control que son el timén (4,), los elevadores (d.), los alerones (J,) y finalmente un
motor de empuje (J;), se puede observar en la figura El timo6n controla el angulo de
rotacion de guifiada (1) este giro se realiza sobre el eje k°, el elevador controla el angulo
de giro del cabeceo (6) alrededor del eje j°, el alerén controla el d&ngulo de alabeo (¢) al

rededor del eje i y finalmente el motor ejerce una fuerza de empuje que es colineal al eje 7°.

Un mini VANT es descrito matematicamente por ecuaciones cineméaticas y dindmicas.
Las ecuaciones cinematicas describen la posicion y la postura del vehiculo en un marco de
referencia inercial (F?). Las ecuaciones dindmicas describen el movimiento del vehiculo
debido a las fuerzas y momentos que actian sobre él, generalmente son expresadas en

marcos de referencia cuerpo (F?).
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V' Cabeceo ©)

“a

Figura 2.1. Mini VANT de ala fija.

2.1.1. Ecuaciones cinematicas

Las componentes u, v y w corresponden a las velocidades de traslacion en F? del mini
VANT, a lo largo de los ejes i, j* y k* como se muestra en la figura 2.1 Pero normal-
mente la velocidad de traslacion es preferible ser vista desde F?, porque los GPS dan sus

coordenadas en ese sistema de referencia.

Las componentes P,, P. y P, representan las posiciones del vehiculo en F*, por lo tanto
al derivarlas se obtiene la velocidad de traslacion en F'. Se puede decir que la velocidad
de traslacion en F° es igual a la velocidad de movimiento del vehiculo en el sistema
de referencia FU que tiene origen en el centro de masas del vehiculo, por lo tanto si se
requiere realizar esa transformacion, primero se pasan las velocidades en F° al sistema de
referencia vehiculo ( FV) por medio de una secuencia de matrices de rotacion R}, esto se

representado como

a |t s
— =R/ . 2.1
Pd w

La matriz R} representa la secuencia de rotaciones que el vehiculo debe seguir para

pasar de F” a FU, la secuencia de rotacion se puede observar en la figura

Entonces R} queda definida como

Ry(1,0,0) = Ry (V)R (0) Ryy(6). (2.2)
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(a) Ry () (b) RY1(0) (c) RYs(0)

Figura 2.2. Transformacion del sistema de referencia cuerpo F, al sistema de referencia
vehiculo (F,).

Finalmente substituyendo la ecuacion 2.2] en [2.1] obtenemos

p'n C@C\Ij S¢SQC¢, — C¢S¢ C¢SQC¢ + S¢S¢ 12
Pe| = | CoSy S¢S@S¢ + C¢C¢ C¢S@S¢ — S¢C¢ vl . (23)
pd —Se che C¢C6'

Los angulos de rotacion del vehiculo ¢, 6 y 1 son conocidos como angulos de Euler.
Los angulos de Euler estan definidos en tres marcos de referencia distinto: El angulo de
alabeo ¢ es una rotacion de F2 a F? sobre el i*? = i°; el angulo de cabeceo 6 es una
rotacion de F' a F'2 sobre el eje i¥! = i*?; y finalmente el angulo de guifiado 1 es una,

rotacion de FU a FU! al rededor de k¥ = kL.

Las componentes p, ¢ y r representan la velocidad de rotacién en F°, por lo tanto

podemos relacionar las velocidades de los angulos de Euler de la siguiente manera:

2 ¢ 0 0
g| = |0] +Rea(e) |0 + Ria(9)R3(0) |0
r 0 0 0

P 1 0 —stn 6 b

gl = |0 cos¢p singcosf 0

r 0 —sind cospcos| |

invirtiendo la expresion obtenemos que las velocidades angulares en F* son:
b 1 singtan® cosoptanf| |p

0| =10 cos ¢ —sin ¢ q (2.4)
¥ 0 singsecl cospsech| |r
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2.1.2. Ecuaciones dindmicas

La segunda ley de Newton para el movimiento de traslacién expresa que un cuerpo en

movimiento puede ser representado por

dv?
dt;

— (25)

m

.. dV/, ., ,
donde m es la masa del mini VANT, T es la aceleracion del vehiculo en F°, y f° es
la suma de todas la fuerzas externas actuando en el mini VANT en F°. Como sabemos
V, es un vector expresado en F*, si queremos obtener su derivada con respecto a F? se

toma la siguiente relacion

vt avey
dtj = d—tz +wpy X V) (2.6)

aqui V) = (u,v,w)" y wg/i = (p,q,r)T. Sustituyendo la ecuacion [2.6en [2.5se obtiene
la descripcién dindmica del movimiento de traslacion del vehiculo.

I TV — qWw 1 Ja
O = |pw—rp| + - fy (2.7)
w qp — pv e

Para obtener wg/i es necesario desarrollar la dindmica de rotacion del vehiculo. La

segunda ley de Newton para el movimiento de rotaciéon expresa que

3—2 =m (2.8)
donde h es el momento angular en forma vectorial y m es la suma de todos los mo-
mentos angulares aplicados al vehiculo. Para un mini VANT es preferente expresar el
momento angular en un sistema de referencia cuerpo, por lo tanto obtenemos la relacion
siguiente
dhb

d_tb —+ (JJ;))/Z X hb = mb (29)

donde m® = (I,m,n)”. Para un cuerpo rigido, los momentos angulares son definidos

como los productos de la matriz inercial J y h? = Jw} /i» donde J esta dada por

Jx ny Ja:z
J= T J,  —Jp (2.10)
sz Jyz Jz
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Las aeronaves son generalmente simétricas sobre el plano formado por i y k°. En ese caso

Joy = Jy. = 0, lo que implica que

Jo 0 —J,.
J=10 J, 0 (2.11)
sz 0 Jz

En la practica la matriz de inercia tiene que ser calculada numéricamente usando mo-

delos CAD o medida experimentalmente usando un péndulo bifilar.

b

wy .
La expresion % es el cambio de velocidad en F°. Como p,q y 7 son las proyecciones

b
. ; b b b o 1b
instanténeas de w, /i sobre ¢°,7° v k°, entonces se puede ver que

P
day); = —= = | (2.12)
T

Sustituyendo se encuentra que la dinamica de rotacion queda expresad como

Wy = J =gy x (Jag)) +m') (2.13)
P T'ipg — Dagr Fsl 4 Tan
q| = |Tspr —Ts(p? —1r?) | + Jiym (2.14)
r I'zpg —Tgr Tyl — Ten
donde
r = J,J,— Jﬁz
r, — JZZ(JI}JerJZ)
r, — JIZ(JI;Jy—i—JZ)
Iy = =
r, = Loz
I, = JzJ—sz
Is JJLy
r, — (Jz—Jy%JerJ%z
Iy = Lo

2.1.3. Fuerzas y momentos

Las fuerzas que actian en un mini VANT, son la fuerza de gravedad f,, la fuerza debida

a la aerodinamica f, y la fuerza de propulsion f, generada por el motor de empuje. La
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suma de las tres fuerzas forman la fuerza total sobre el vehiculo, esto se representa como

ft = fg+fa+fp

La ecuaciéon muestra todas las fuerzas que actiian sobre el VANT.

fx —mgszn(@)

fy| = | mgcos(0)sin(¢)

f- mgcos()cos(¢)
S
1 b 2V b

+§,0V;25 Cy, + Cy, 8+ Cy, Y4 + CYr2—%T + Cy;,0a + Cy;, 0r

Cm(Oz) + Cx(q)((l/) q+ 056(04)56

Cz(0) + Cz(g)(@) 3574 + Cz ()5
(Va + 6t(Km - ‘/a))((st(Km - ‘/a>
+ pr R, Corop 0 (2.15)
0

Los momentos que actual sobre el vehiculo son debidos principalmente a los efectos
aerodinamicos mg, los cuales estan relacionados con las variaciones de los d&ngulos super-
ficiales de control d,,0. y 6, y el momento generado por el motor de propulsiéon m,, por

lo tanto el momento total aplicado al VANT y deonotado por m; es:

my = Mg +my

Usando la ecuacion muestra todas los momentos que actian sobre el mini VANT,

para mas detalles de la obtencion de las ecuaciones el lector puede referirse a [37] y [38].

b b
l . b[Clo + Clﬂﬁ + CZPQ_‘/ap + CZT%T + Cl5a5a + Clé,,ﬁr]
m| = 50‘/;28 C[Cmo + Cmaa + Cmqﬁq + Cm(;e(se] (216)
n b b’
b[Clo + Clﬁﬁ + Clp 2‘/ap + Clr 2%7’ + Cléa(sa + Clér(sr]

2.2. Diseno y construcciéon del mini VANT de ala fija

El vehiculo utilizado en este trabajo de tesis es un planeador motorizado, que
cuenta con elevadores, alerones, un timén y un sistema de propulsion. Este vehiculo fue
seleccionado principalmente por su gran eficiencia aerodindmica, que permite un mayor
tiempo de vuelo. En las figuras y se muestra la forma y las dimensiones del

vehiculo propuesto, asi como la colocacién de los diferente sistemas que lo componen.
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La estructura fue bosquejada y disenada por el autor del presente trabajo y los asesores
dejando la construccion del vehiculo a un equipo de aeromodelistas de la ciudad de Pue-
bla, ubicados en la Calle Miguel Hidalgo 6-A, Colonia Benito Juarez, San Pablo
Xochimehuacan. La estructura principal incluyendo los actuadores tienen un peso de

0.980 K g, con una envergadura de 2.93 m y una area de 0.796 m?.

Elevadores
Motor Brushless
_\oal o
| o
2 \“\\\ﬂ i pY. /p [
o E'ﬂ” %
Alerén Derecho 0.74 ) Alerén lzquierdo
2.93
% 047/
a 1 1T 11 | | 1 H g
s SSSSS2SS %E S
0.68 0.07
e Celdas Fotovoltaicas

0.07

1.67

Figura 2.3. Vista superior del vehiculo (Unidades en metros).

0.13
0.05

©0.12

0.11

Figura 2.4. Vista frontal del vehiculo (Unidades en metros).

La estructura del las alas esta constituida principalmente por madera balsa, que es
un material liviano utilizado ampliamente en aeromodelismo. El fuselaje esta hecho de
fibra de vidrio. Las alas estan cubiertas por una pelicula de poliéster, que cubre toda
la superficie del ala, la parte donde se encuentran las celdas fotovoltaicas se encuentra
cubierta por una pelicula de poliéster transparente que permite pasar los rayos de sol a

las celdas fotovoltaicas. En la figura se observa la estructura interior del ala antes de
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0.02

12

o

Y

Figura 2.5. Vista lateral del vehiculo (Unidades en metros).

ser cubierta por la pelicula de poliéster, y las alas cubiertas con la pelicula y la colocacion

de las celdas fotovoltaicas.

Figura 2.6. Estructura interna de las alas del vehiculo (Ala izquierda).

Las celdas fotovoltaicas utilizas para este vehiculo son celdas de silicio monocristalino,
este tipo de celdas tienen una buena eficiencia y son relativamente faciles de encontrar en
el mercado, sin embargo son extremadamente fragiles, no flexibles y requieren un recu-
brimiento especial a base de EVA (Ethill Vinill Acetato) para protegerlas de la dilatacion
termina que con el tiempo rompen las celdas. Por lo tanto la idea de colocar las celdas
sobre la superficie del ala quedo descartada dado que en esta parte las celdas sufririan
grandes esfuerzos de torsion. Para reducir este efecto se opto por colocar las celdas dentro
de la estructura del vehiculo como se muestra en la figura donde las celdas estan

colocadas en una superficie plana que no afecta la aerodindmica del vehiculo.
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Submaédulo
Linea de Fotovoltaico

Conexion \ /

Q Base de Celdas

e / Fotovoltaicas

Figura 2.7. Colocaciéon de celdas fotovoltaicas.

El vehiculo no cuenta con ningtn tipo de tren de aterrizaje debido a que puede ser

lanzado a mano y aterrizar sobre su propio fuselaje.

2.2.1. Construccion de alas

Como se ha descrito las alas estan hechas de madera balsa y cubiertas de una pelicula
de poliéster blanca y una segunda capa de poliéster de trasparente que deja pasar los

rayos del sol a las celdas fotovoltaicas.

Figura 2.8. a) construccion de estructura de alas; b) colocacion y conexion de celdas
fotovoltaicas; ¢) parte superior de alas; d) alas cubiertas de una pelicula de poliéster.

2.2.2. Fabricaciéon de fuselaje
La fabricacion del fuselaje se divide en tres fases, como se muestra en la figura 2.9

e Fase 1 (Matriz): Se talla en madera un fuselaje con las dimensiones requeridas, la
matriz tiene que estar perfectamente lijada y libre de porosidades. Finalmente se

aplica una capa de desmoldante.
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e FFase 2 (Molde): Se aplica varias capas de tela de fibra de vidrio sobre la matriz con
resina epoxica, para hacer un molde de fibra de vidrio, se deja reposar hasta que se

endurezca.

e Iase 3 (Pieza ): Finalmente se aplica una capa de desmoldante y fibra de vidrio con

resina epoxica dentro del molde y se obtiene la pieza final.

ws1 Fase 3 (Pieza)

S

S Fase 2 (Molde)

:/’J

Figura 2.9. Construccion del fuselaje.

2.2.3. Ensamble del mini VANT de ala fija

En el ensamble final se unen las alas del vehiculo con el fuselaje, ademas se monta el

motor de propulsion y se agregan las superficies de control, esto se puede ver en la figura

2. 101

Elevadores

Figura 2.10. Ensamble final del vehiculo.
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2.3.

Identificacion de parametros

La identificacion de parametros aerodinamicos del vehiculo se realiz6 utilizando el Soft-

ware XFLR5 [39], este Software permite obtener los coeficientes longitudinales y laterales

de sustentacion y de arrastre, asi como también se pueden obtener los coeficientes que mo-

delan el efecto que causa la flexion de las superficies de control d,, d. y 9, sobre el vehiculo

y parametros geométricos. En la figura [2.11] se muestra el vehiculo en el simulador. Los

coeficientes de propulsion se obtienen de forma experimental. La descripcion detallada

de la obtencién de estos parametros se pueden ver en el apéndice 2. A continuacion se

muestran los valores de los parametros conseguidos usando XFLR5.

PR

ek

gt o
x/;)é;\:'*\

L

&0

Tabla 2.1. Parametros geométricos, matriz de inercia y masa.

_—

Spaiii

ot

Figura 2.11. Analisis aerodindmico en XFLR5.

Parametro Valor

m 2.823 Kg

T 0.4943 Kg-m?
7, 0.0133 Kg-m?

J, 0.5074 Kg-m?
oz -0.000773 Kg-m?
S (Area del ala) 0.796m?

b (Envergadura del ala) 2.93 m

¢ (cuerda del ala) 0.267 m
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Parametro Valor
Rpyrop 0.185m
Chrop 0.98

K, 13m/s

p 1.24K g/m?

Tabla 2.2. Parametros del sistema de propulsion.

Parametro Valor Parametro Valor
Cr, 0.388 Cin, 0.8826
Cp, 0.004 Cp, 0

Cing 0.038 Cr, 4.2536
Cr., 5.4228 Crn, -6.0553
Ch, 0

Tabla 2.3. Coeficiente longitudinales.

Parametro Valor Parametro Valor

Cy, 0.0000 Cy, 0.0025

Cl, 0.0000 Ci, -0.6534
Chy 0.0000 Chn, -0.0246
Cy, -0.0001 Cy. -0.0001
Ci, -0.1200 . 0.0469

Ch, 0.2500 Ch, -0.0000035

Tabla 2.4. Coeficientes laterales.

Parametro Valor Parametro Valor
CLs, -0.0001 Cys, 0.2042
Chs, 0 Chs, -0.00006
Cins, -1.0845 Cy,, 0.0000
Cy,, 0.0003 Ci,, 0.0000

Tabla 2.5. Coeficientes que modelan el efecto que causan las superficies de control d., d,
y 0, al flexionarse.

2.4. Resumen de ecuaciones obtenidas

En esta secciéon se realiza una compilacion de las ecuaciones cinematicas y dindmicas
que modelan un vehiculo aéreo de ala fija, estas ecuaciones se utilizaron para realizar una
simulacion en MATLAB/Simulink.
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Ecuaciones cinemaéaticas

p'n _Ceo\p S¢S@O¢ — C¢S¢ C¢S@C¢ + S¢S¢ 12
]je = CgS\p S¢S@S¢ + C¢C¢ C¢S@S¢ - S¢>C¢ v
]jd —Sg S¢Cg C¢O@ w

singtanf cosoptand| |p
61 =10 cos @ —Sin ¢ q

sin ¢ secl cospsecl| |r

.o
—_

=
o

Ecuaciones dinamicas

P 1 0 —sin 6 b
=10 cosd singcosf| |0
0 —sin¢g cospcost ¢

I TV — qw 1 Ja
f) pw—rpl +— Ty
qp — pv [
Fuerzas aplicadas
fa —mgsin(0)

iy | = | mgcos(@)sin(s)
f- mgcos(6)cos(p)

S
Cr(a) + C’x(q)(a)zv

1 b b
+§p{/:I2S CYO + Cyﬁﬂ + Cyp 2—‘/:1]9 + Cyr2—‘/;17“ + Cyéaéa + Oyér(sr

S
Cz(a) + GZ(q) (a) 5V

q + Cse(a)de

q-+ GZae (&)56

(Va + 5t(Km - %))(&f(Km - ‘/a)
+ prR2,, Corop 0

prop
0

(2.17)

(2.18)

(2.19)

(2.20)

(2.21)
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Momentos aplicados

- b b —
I b[Clo + Clﬁﬁ + C’lpﬁp + OZTWT + Cl(;ada + Clérdr]
1 a Ca
ml| = 510‘/;25 c[Crm, + Cya + Cqu_Vaq + CingOe) (2.22)
b b
" (1, + C1, B+ Coy 5p + Cr gt + Ciy 0o+ Gy 0]

2.5. Simulaciéon del vehiculo en lazo abierto

Se realizo un simulador computacional en MATLAB/Simulink, que en conjunto con
una interfaz de realidad virtual permite observar el comportamiento del vehiculo modelado
esto se puede observar con mayor detalle en el apéndice C. El Software de realidad virtual
utilizado es FlightGear Simulator [40], este Software permite observar el ambiente en cual
una avion vuela. Para visualizar el vehiculo aéreo dentro del simulador es necesario crear
un archivo compatible del modelo, en este caso se utilizo el Software AC3D [41], que
produce un archivo con extension .ac. A la hora de crear un modelo se debe tomar en
cuenta el numero de superficies que tiene el modelo, debido a que algunas computadoras
no pueden renderizar demasiadas superficies [42]. En este trabajo se decidi6 por realizar
un modelo simple del mini VANT para reducir al maximo el namero de superficies y de
esta manera la simulacion corra lo mas fluida posible, por lo tanto no se incluyo el sistema

de propulsion ni el movimiento de las superficies de control, esto se puede observar en la

figura 2.12]

Figura 2.12. Modelo en realidad virtual del mini VANT en AC3D.

En la figura se observa el diagrama a bloques utilizado en MATLAB/Simulink
para la simulaciéon en lazo abierto, el modelo matematico esta representado por las fuerzas
y momentos aplicados a la dinamica del vehiculo que se pueden apreciar en la seccién de

resumen de ecuaciones. Las entradas del vehiculo son referencias dadas por un mando de
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radio control, perturbaciones ocasionadas por el viento y los estados del vehiculo. Esta
simulacion se realizo con el fin de comprobar que el modelo simulado se comporta como un
modelo de la vida real utilizando los coeficientes de propulsion, coeficientes aerodinamicos

y parametros geométricos calculados previamente.

Estados [Py, Pe, Pg, 2, v, 00,0, 0,9, 0,9, 7]

Ecuaciones

|

I o

| & ¥
| =
| Manual } Fuerzasy
|

|

|

|

|

|

Momentos

Mini VANT de ala fija

[Wn' We, Wq ]

e

| Factores Externos ‘ MATLAB
Figura 2.13. Diagrama a bloques de simulacién en MATLAB/Simulink lazo abierto.

En la figura se observa una secuencia de fotos donde se muestra el despegue del
mini VANT de ala fija en el simulador de FlightGear.

Figura 2.14. Simulacion del vuelo en el programa FlightGear.
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Capitulo 3

Diseno del control de altura, velocidad

y rumbo de un mini VANT de ala fija

Este capitulo se centra en el diseno de un controlador, que permita a un mini VANT
de ala fija poder controlar su altura, velocidad y rumbo. Como se mostro en el capitulo
anterior el modelo matemético de un mini VANT de ala fija es de naturaleza no lineal
por lo que lo més natural seria pensar en el diseno de una ley de control o conjuntos de
leyes de control también no lineal. No obstante, en este trabajo se opté6 por un camino
mas sencillo. La idea radica en desacoplar las ecuaciones de movimiento en movimientos
longitudinales y laterales. A pesar de que existe un acoplamiento entre el movimiento
longitudinal y el movimiento lateral los efectos indeseables se pueden minimizar e incluso
eliminar mediante el uso de los algoritmos de control. En este trabajo se propone utilizar
un control jerarquico que permite simplificar el diseno del algoritmo de control. En la
primera parte del capitulo se explican los niveles de control que puede tener un mini
VANT, seguidamente se explica como funciona un control jerarquico, después se disefian
controladores para controlar la altura, velocidad y rumbo del vehiculo. Finalmente se

describen algunas simulaciones del vuelo del vehiculo.

3.1. Arquitectura de control de un vehiculo aéreo de
ala fija

El controlador de un mini VANT se puede dividir en cuatro niveles, estos se pueden

observar en la figura [3.1]

e Planificador de trayectorias: este se encarga de construir una trayectoria al mini

VANT que le permita llegar a un lugar deseado.

e Planificador de rutas: Este algoritmo se encarga de convertir puntos y orientaciones

en secuencia de circulos y lineas que el mini VANT puede seguir.
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e Seguidor de rutas: Este algoritmo se encarga de seguir circulos o lineas rectas, este

algoritmo usa principalmente informacion adquirida por el GPS abordo.

e Control de actitud y rumbo: Este control es uno de los més importantes ya que
es el que permite mantener a la aéronave en vuelo, mantener su postura y rumbo.
Este control tiene como entrada las variables de estado del sistema (postura, rumbo,
velocidad angular y altura) las cuales a la vez son obtenidas de las medidas de los
sensores inerciales, magnéticos y de presion, abordo del vehiculo, via un preprocesa-
miento de observadores de estado o Filtros de Kalman. La salida de este controlador
son las senales PWM que gobiernan la posicion de los servomotores que a su vez
modifican las superficies de control. Este trabajo de tesis se enfoca principalmente

en el diseno de este control.

Destino y obstaculos |

Puntos a seguir

Planificador de trayectorias
Nivel 4

Planificador de rutas
Nivel 3

[Pdipdlpg] > o P PP
e ’N' I2Seguidor de rutas [Bo, B Py]
ive

[ 78, 2%

Control de altitud, velocidad | [4,6.9. Vo, b, x]
Nivel 1y rumbo

v

[6a, 6, Or, 6t Sensores

abordo

v

Mini VANT

Figura 3.1. Arquitectura del control de vuelo de un mini VANT.

Durante el desarrollo de este trabajo de tesis solo se contempla el controlador de altura,

velocidad y rumbo. Por lo que solo se utilizaran el nivel 1, y 2.

3.2. Control jerarquico

La idea basica del control jerarquico se basa en la idea principal de que un sistema
esta compuesto de diferentes sub-sistemas, los cuales interactuan entre si, pero que tienen
diferentes dindmicas o escalas de tiempo. De esta forma el disenio de control se estaréd

efectuando para cada uno de los subsistemas y se concatenarén para estabilizar el sistema
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Figura 3.2. Funciones de transferencia en cascada.

completo.

En el ejemplo de la figura [3.2| se puede apreciar la dindmica en lazo abierto de una
planta, conformada por tres plantas conectadas en serie: P(s)= P;(s)P»(s)Ps(s). Cada
una de las funciones de trasferencias tiene una salida (yi, ¥, y3) estas salidas pueden ser
medidas. Normalmente cada una de las funciones de transferencia P (s), Pa(s) y Ps(s) son
de bajo orden usualmente de primer y segundo orden. En la figura se puede observar
que en lugar de obtener un controlador general para la planta, cada una de las plantas
tiene su propio controlador C(s), Ca(s) y Cs(s). La tnica condicion que el sistema de-
be cumplir es que el lazo interno tenga el ancho de banda mas grande (w,), los anchos
de banda entre el lazo de control interno respecto al externo deben ser del orden de 5 a

10 veces mas grande, esto permite mantener la estabilidad del sistema y evitar oscilaciones.

Figura 3.3. Tres controladores sucesivos jerarquicos.

Si se examina la figura [3.4] el objetivo es disenar un sistema de lazo cerrado que vaya
de r1(s) a y1(s) teniendo una ancho de banda wpy1. La idea principal es hacer que la
frecuencia externas se encuentre muy por debajo de wpwi, por lo tanto la funcién de
transferencia y;(s)/r1(s) puede ser modelada como una ganancia de 1. Con la planta in-
terna modelada como una ganancia de uno, el diseno del segundo lazo es simplificado ya
que solo incluye la planta de la funcién de transferencia Ps(s) y el compensador Cy(s) y

asi sucesivamente hasta llegar a tener solo un compensador Cs(s) y una planta Ps(s).

Dado que cada funciéon de transferencia es de primer y segundo orden es posible pro-

poner controladores PID efectivamente.
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Y2 = ug Y3

U2
Cois) = ~ 1 =P P

s Y3

Q?_,{ cg(s)|_>| ~1 |3—>{P3(s) }—_>

Figura 3.4. Reduccion del lazo de control externo.

3.2.1. Limitaciones de saturacién y rendimiento

El diseno del control jerarquico implica que el rendimiento depende del lazo mas in-
terno del sistema. La actuacién del sistema interno esta limitado por condiciones fisicas,
por ejemplo en el movimiento de alabeo existe un ¢ y un 9."**. Por lo tanto el objetivo
es disenar el ancho de banda w, del lazo interno lo mas grande posible, sin olvidar la

saturacion maxima del sistema.

bo
52 4+ a15 + ag

v

Figura 3.5. Ejemplo del control del sistema.

Dado el sistema de segundo orden de la Figura|3.5, con retroalimentacion proporcional
en el error de salida y retroalimentacion derivativa en la salida, la funcion de transferencia

queda definida como

E _ bok’p
yt  s2+ (ay + boka) + (ao + boky)

(3.1)

Se puede observar que los polos de lazo cerrado quedan definidos por la seleccion de las
ganancias k, y k4. Se puede notar que el actuador puede ser definido como u = kye — kqy.
Cuando y = 0 o menor, u queda gobernada principalmente por la ganancia de k,. Si
el sistema es estable el fuerzo mas grande de control a una entrada escaléon ocurrira

inmediatamente despues del escalon, cuando u™** = k,e™*. Reordenando esta expresion,
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encontramos que la ganancia proporcional puede ser determinada de la salida maxima
anticipada y el limite de saturacion de los actuadores como

mazx
u

k, = (3.2)

emax

max

donde u™** es el valor médximo de control que el sistema puede dar, y €™ es el error

que se obtiene al ingresar un escaléon nominal.

La ecuacién canoénica de una funcién de transferencia sin ceros esta dada por la funcién

estandar de

2
Y Wy
= = ) 3.3
yt s+ 2Cw,s + w? (3:3)

donde 3¢ es el valor deseado, ( es el factor de amortiguamiento, y w, es la frecuencia
natural. Si 0 < ¢ 1, entonces se dice que el sistema es subamortiguado, y los polos son

complejos y dados por

polos = —(w, * jw,\/1 — (2. (3.4)

Si comparamos los coeficientes del denominador de la funciéon de transferencia del
sistema de lazo cerrado [3.2.1| con el denominador de la funcién canédnica de segundo
orden, y tomando en cuenta los limites de saturacion del actuador, podemos obtener una

expresion para el ancho de banda alcanzable del sistema en lazo cerrado.

Resolviendo los coeficientes de los términos S° obtenemos

Wn = A/ Qg + bo]{/’p (35)

max

= ap + bo (36)

emaz

El cual es un limite superior en el ancho de banda del sistema de lazo cerrado, asegu-

rando que la saturaciéon del actuador no ocurra.

3.3. Control de altitud

El proposito del control de altura es mantener al mini VANT en una altura deseada
(h?), utilizando los elevadores (J.) del vehiculo o controlando la velocidad aerodinidmica
(V.). Para derivar una funcion de transferencia que relacione altura alcanzada con el

angulo de cabeceo 0, se toma la ecuacion por lo tanto obtenemos que
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h = —pg = usin(0) — vsin(¢)cos(d) — weos(¢)cos(h), (3.7)

es posible agregar el termino (V,0) de la siguiente manera

h = V,0 + (usin(f) — V,0) — vsin(¢)cos(0) — weos(¢)cos(0) = Vo0 + d.

donde

dy, = (usin(0) — V,0) — vsin(¢)cos(0) — wcos(¢)cos(h) (3.8)

teniendo en cuenta que es un vuelo recto y nivelado, se tiene que v ~ 0, w =~ 0,
u=V,, ¢~ 0y ademéas hay pequenos cambios en 6, por lo tanto d; es solo una pequena
perturbacion en el sistema. Si se considera que V, es constante y que la entrada es 0,

entonces la ecuacion se puede pasar al domino de Laplace y se obtiene

mg:%(mﬁ?o. (3.9)

En el caso anterior se considera que V, es constante por lo tanto la altura se controla
solamente por el angulo de 6, pero un avién puede mantener la altura solo utilizando V,
como entrada y manteniendo a 6 constante, Si tomamos esta consideracion la ecuacion
puede ser escrita como

mg:é@a+%@). (3.10)

En la funcién de transferencia anterior se tiene que la entrada para controlar h es 6,
por lo cual es necesario encontrar una funciéon de transferencia que permita controlar a 6.

La variable que controla a 6 es d.. De la ecuacion obtenemos que

0 = qcos(¢) — rsin(¢) (3.11)

que se puede reescribir como

0 = q + q(cos(¢) — 1) — rsin(e)

9:q+d91

donde dy, = q(cos(¢p) — 1) — rsin(¢) y donde dy, es una minima perturbacion para
pequenos movimientos de ¢, para obtener una relaciéon del elevador y el angulo de cabeceo

realizamos una segunda derivada, por lo que obtenemos que
0= G+dy,.
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Considerando la relacion de 6§ = o + v,, donde 7 es la trayectoria de vuelo, por lo

tanto obtenemos

) V28 .
0 =Tg(r* — p?) + Tspr + Pra€ Cpm, + Cra+ Cp, 4 + Chy 6. | + da,
2Jy 22V, e
. V2ceS 0—d :
b =Tg(r? —p?) + Tspr + 202 1€+ Cr (0= ) + Co u+0m5 5. | +do
2J, T2V, e
ordenando términos obtenemos
6 = —ag,0 — ag,0 + ag,0. + dp, (3.12)
donde
_ pVpeS c
a0 = =5, Cmay,
pVics
ag, = — Ma
2 2J,
o pVieS
BT gy, e
pVicS

dg, = Ts(r* — p°) + Tspr +

Is .
Con + Co (1) = Con ——dp | + djy,
22 |Co+ Ca(0) = gz +

En transformada de Laplace obtenemos

0(s) = ( o, > (56(8) + id92(5>> (3.13)

s? + ag, s + ag,

3.3.1. Lazo de control altitud

Las funciones de transferencia y se pueden unir para obtener un sistema que
permita controlar h utilizando la entrada d., esto se puede observar en la Figura |3.6

Se propone un control PD para el control de § y un control PI para controlar §¢, para
obtener la ley de control se utiliza la técnica de Control Jerarquico.

La funciéon de transferencia obtenida del bucle interno es

kpe g,
s? + (ap, + kayag,)s + ag,

Hyjge(s) = (3.14)

La respuesta deseada del sistema est&d dada por la forma canénica de una funcién de
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ap, S

52+ ag, s + ag,

Figura 3.6. Lazo de control altitud.

transferencia de segundo orden

2

e (3.15)
5% + (20pwny )5 + W2,

K(;Dcw

Por lo tanto igualando los términos tenemos

KGDC = % (3.16)
(GGQ + kpe a93)

wi, = ag, + ky,a, (3.17)

2Cpwn, = ag, + kq,ag, (3.18)

Una ganancia proporcional que evita una saturaciéon cuando el error de entrada es

méaxima se obtiene como

max

kpe = -2 Sign(a%)? (319)

mar
€

0

el signo de ap, se quita dado que depende de C,,,;  que normalmente es negativo. Para
asegurar estabilidad, k,, y ag, necesitan ser del mismo signo. El ancho de banda de esta

funcion puede ser calculado como

kpe - inamSign(agg,)? (320)
€p
y
2Cowy, —
kq, = 2Qpn, — o, (3.21)

gy
en esta ultima solo se coloca un factor de amortiguamiento deseado (y. Por lo tanto
de la figura obtenemos que
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Se = kip, (0° — 0) — kg,q. (3.22)

Ahora el lazo de control de altitud se reduce como se muestra en la figura [3.7]

Lazo interior

e

KGDC

Figura 3.7. Lazo de control altitud reducido.

Para encontrar sus ganancias se sigue el mismo procedimiento que para el sistema del

lazo interno. La funcién de transferencia obtenida es

KeDcvakph<S + o, )

kp,, S

h(s) +
s? + Koo Vakyp, s + Kop o Vaki, s? + Ko, Vakyp, s + Koo Vaki,

h(s) = dn(s) (3.23)

igualando a la funcién canoénica se obtiene que

n

wi = Koo, Vaki, (3.24)

2Chwnh = KQDC‘/CLkph (325)

En este caso para cumplir con la condiciéon de que w,, debe ser W}, veces menor, se

L

tiene que w,, = w—wy,, para el lazo exterior, las ganancias se obtienen como

Wh

2

w
ks = 3.26
h KGDC Va ( )

2Chwn

k, = -——" 3.27
Ph KGDCVQ ( )

Los parametros utilizados para obtener las ganancias se encuentran descritas en el
apéndice A.2. Para el caso del lazo interno se considera que la flexion maxima de los
elevadores es )" = 20° mientras que el error maximo de cabeceo es ey*** = 40°, W, = 10

y KQDC =1.
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1.2 T T T T T 1
l 444444444444444444
0.8
0.8
e - 06
5 jn}
= =2
5.06 =
€ S
< <04+t
0.4
0.2
0.2
0 1 1 1 1 0 1 1 1 1 1
0 2 4 6 8 10 12 0 2 4 6 8 10 12

W (seconds) won (seconds)

Figura 3.8. Respueta al impuso unitario de una funciéon de transferencia candnica de
segundo orden.

En la figura se observa la respuesta al impulso del lazo interno y externo, se puede
observar que en la primera la respuesta es mas rapida que la respuesta del lazo externo.
Las ganancias obtenidas se pueden observar en la tabla ??. Por lo tanto se tiene que la

ley de control para el lazo externo es

0* = ky, (h* — h) + k;, (h* — h). (3.28)
Parametro Valor
kp, -0.500
ka, 0.0430
ki, 2.4544
kp, 3.7997

Tabla 3.1. Ganancias del controlador de altura.

3.4. Control de velocidad aerodinamica

El propésito del control velocidad aerodindmica es mantener al mini VANT en una
velocidad deseada (V.?), utilizando el empuje proporcionado por el motor (&;). En el

apéndice B se explica con detalle que es V. Si consideramos que el viento es cero, entonces
podemos decir que V, = vu? + v? + w?, lo que implica que
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Ut + v + ww

V, =
Va

Usando la ecuacion 2.7, se puede obtener
V, = tcos(a)cos(B) + vsin(B) + wsin(a)cos(B)
y considerando que no hay deslizamientos, por lo tanto 5 =0
V, = ticos(a) + wsin(a) + dy,, (3.29)
donde
dy, = —u(1 — cosf)cosa — w(1 — cosf3)sina + vsinf3

pero como 3 = 0, se tiene que dy, = 0. Substituyendo a %, en se obtiene que

A

V, = cosa{rv — qu + r — gsinf + [—Cp(a)cosa

+C'r(a)sina 4 (=Cp,cosa + O, sina) 205

+(—Cp;, cosa + Cr,, sina)d.] + %[(K&f -V}

PV S

+sinaf{qu, — pv, + gcosbcosp +

cq

x[=Cp(a)sina — Cr(a) + (—=Cp,sina — Cp, cosa)

a

+(—Cps, sina — Cp;_cosa

cq

a

x[-Cp(a)sina — Cp(a)cosa + (—Cp,sina — C, cosa)
+ (—Cp,, sina — Cp; cosa)dcl} + dy, (3.30)
Utilizando la aproximacion lineal de Cp(«) =~ Cp, + Cp,« y simplificando, se obtiene

Vo=rV,cosasinf —pV,sinasinf
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—gcosasinf + gsinacoslcos ¢

pV2S
T [=Cp(a) — Cp,a CD(’QV ~ O 0]
5o 452\l

2m

Vo=rV,cosasinf —pV,sinasinf

—gsin(f — o) — gsinacos (1 — cos @)

+p‘2/;is[_CDo — Cp,a— Cp, > 2V Oc]
+pSP7"2L;Sp’”"p[(k5t)2 — V3 cos a + dy,
V, = gsiny + pV:iS[_CDO — Cp,a CDq 2V Oc]
4 %{(/@)2 — V)cos a + dy,

donde
dy, = (rVycosa — pVysina)sinf — gsinacosf(1 — cose)

1 PSpropCoprop
2m

[(k6,)* — V2] (cosa — 1) + dy,.

(3.31)

De aqui se puede observar que en un vuelo estable dy, ~ 0. Considerando la velocidad

aerodinamica V,, existen dos entradas de interés: el empuje 6; y angulo de cabeceo 6,

la ecuaciéon no es lineal por lo que se tiene que realizar una linealizaciéon antes de

encontrar una funcion de transferencia deseada. Se proponen las variables de desviacion

Vo=Va—= V¥ 0=0—0"y 6 =05, — 6 suponiendo que v* = 0 por lo tanto se obtiene

pVa*S

V,=—gcos (0" —a*) 0+ { [=Cp, = Cp. — Cp,,]

S 70 C 70 > S 70, N
Loty (R, 12615, + dy
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Va = _CLV1VOL + a’V25_t - CLVSG_ + dV’ (332)
donde

pVa'S

S 70
ay; = — [Cp, +Cp,a” + Cp; 0] + Povrop

*
CoropVa

PSprop 2 cx
v, = — > Cpropk™0;

ay, = gcos(0" — X7)

donde dy incluye a dy, también como una variable de desviacion, en el dominio de

Laplace queda representado como

1
s+ ay,

Va(s) = (avy0(s) — a3 0(s) + dv (s)) (3.33)

3.4.1. Lazo de control de velocidad aerodindmica

La funcion de transferencia de la ecuaciéon puede ser representado por la figura
, en este caso no se considera la perturbacion causada por 6, debido a que se considera

constante.

—ay, Va
s+ ay,

v

Figura 3.9. Lazo de control de velocidad aerodinamica.
Se propone un control PI para controlar V,, el termino integral ayuda a hacer que la
ganancia DC sea igual a uno, por lo tanto la funcién derivada de este esquema es

_ k ks _
v, = @y, (kpy s + Fiy) Ve(s) (3.34)
s% + (aVl + a’VQkpv)S + aV2kiv

1

5%+ (a’vl + aVzkpv)S + ay, kiv

dv(S).
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Por lo tanto es posible igualar esta funcion a una funcion canénica de segundo orden

y aplicar la técnica usada anteriormente. Entonces obtenemos que

Wi = Gay, Ky (3.35)
2CVWnV = ay; + CZVQk‘pV (336)
despejando se obtiene
2
w

ki, = —~ (3.37)

CLV2

2Cywn, —

fyy — 2V 0 (3.38)

CLV2

Los parametros utilizados para obtener las ganancias se encuentran descritas en el
apéndice A.2 en la secciéon del sistema de propulsién. En este caso se considera que w,,, =
62.5y ¢, = 0.01. En la figura|3.10| se observa la respuesta a un escalon unitario, se ve que
la respuesta es suave, esto es deseable para que el motor no tenga sobre tiros de corriente.
Las ganancias obtenidas se observan en la tabla [3.2] Entonces la ley de control queda

como

6= 0F +kp, (VI —V,) + ks (VE—V,). (3.39)

1.2

o
o]
T
|

Amplitud
I
1

o
~
I
1

0 L L L L L
0 2 4 6 8 10 12

w__ (seconds)
nv

Figura 3.10. Respueta al impuso unitario de funcion de transferencia canonica de segundo
orden.
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Parametro Valor
ki, 13.4054
kp, -0.0108

Tabla 3.2. Ganancias del controlador de velocidad aerodindmica.

3.5. Control de rumbo

El control de rumbo permite al vehiculo seguir una trayectoria o rumbo deseado (x). La
variable que controla la direccion de giro del vehiculo es (¢) y a su vez esta es controlada
por el angulo de alabeo (4,).

Primeramente se deriva una funciéon de transferencia que relaciona directamente a ¢

con 0, esta se puede obtener de la ecuacion [2.4] por lo tanto tenemos que

b=p+ gsin(@)tan(8) + rcos(o)tan(0).

Dado que el angulo de 8 es pequeno en la mayoria de los vuelos estables la mayor

influencia de ¢ es p. Por lo que

b =p+do. (3.40)

donde d¢; representa una pequetnio perturbaciéon. Si aplicamos una segunda derivada y

sustituimos p de la ecuacion obtenemos que

sustituyendo
- 1, bp br :
¢ =T1pg — Toqr + §pVa Sb[Cy, + Cp, B+ Cppﬁ + Cprﬁ + Cpy, 0a + Cpy 0, + dpr

b(¢ - d¢1) —f-Cprb—T

2V, 2V, T Crsu0a Ci, ] +doy

. 1
¢ = Tapg —Tagr+5pV7S0[Cy, + Cp, B+ Cy

b b
2, gy et

1 b :
{T1pg — Tagr + ép‘/be[Cpo + Cpf;ﬁ - Cppﬁ(d%) + Cp’r‘QbTTG + CpéTér} +dy, }

. 1 ) 1
b = (5PVESICD5-)6 + (pVESOCs

donde podemos agrupar para obtener una ecuacién mas simplificada como
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& = —ag, & + ag,0, + dy, (3.42)
donde
G, = —LpV2SHC,, (3.43)
1 — 2p a Pp 2% .
1 2
Ay = §p‘/:1 S0Cps, (3.44)
1
dg, = Tipg — Tagr + 5pV2Sh

b .
X[Cp, + Gl = Cppgy - (doy) + Cp g + Cs, 00] + d,

En el dominio de Laplace, se obtiene que

o) = (22 (39 + ). (3.45)

s+ a<f>1) Ay

También se puede derivar una funciéon de transferencia del giro de albeo ¢ hacia el
angulo de rumbo y. Cuando se tiene un viraje constante y no se toma en cuenta el aire

del medio ambiente, se obtiene que

X = %tan(gb). (3.46)

Una explicacion detalla de esta ecuacion se puede ver en el apéndice B.1. Esta ecuacion

puede describirse como

donde

dy = tan(é —¢)

es solamente una pequena perturbacion. En el dominio de Laplace, se obtiene que

= (0(s) — du(s)). (3.47)
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3.5.1. Lazo de control de rumbo

La funcion de transferencia [3.45] puede ser representada por la figura [3.11] en este
esquema no se considera la perturbacion causada por dg,. La funciéon de transferencia del
lazo interno es

Lazo Interno

d .
¢+ + _Oa Ts, o~ p[T ®

=

IS
<

A

Figura 3.11. Lazo de control del alabeo deseado.

kp¢a¢2
+ (ag, + ag,ka,)s + kp,ag,

Hyjpn = (3.48)

La ganancia DC es igual a uno. Si la repuesta deseada es dada por la forma canonica

de una funcién de segundo orden entonces

2
wn
os) _ ¢2 (3.49)
¢e(s) 8%+ 2Cpwn, s + Wy,
Por lo tanto igualando términos se obtiene
wh, = kp, s, (3.50)
2C¢wn¢ = Qg¢, + a¢2kd¢. (351)

La ganancia proporcional k,, se propone de tal manera que el actuador se sature

cuando se alcanza el error maximo del alabeo ej'**, por lo tanto

max

kp, = —— sign(ag,). (3.52)

mazx
(&

¢

La frecuencia natura se obtiene como

5£nax
wnd’ = |6L¢2 ez (353)
\ e
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by, = 2 001 (3.54)

Ay
Ahora agregando la perturbacion dy, como se muestra en la figura m, esta per-
turbaciéon representa los términos en la dindmica que no fueron incluidos en el proceso
de linealizacion, en el modelo reducido del alabeo y las perturbaciones fisicas del medio

ambiente como son las réafagas de viento.

\4

Q
<
W

Ay
°| + s+ ag,

id)d (:'d,

@

Figura 3.12. Lazo de control del alabeo deseado con perturbacio de dg, .

Agregando dg, es necesario incluir un término integral k;, para eliminar el error de

estado estacionario.

Resolviendo obtenemos que

¢ = (3.55)

S
d
(83 + (a’¢>1 + a’¢>2kd¢>52 + a¢2kp¢5 + (I@k’%) .

ki
iy (5 4 1)

+
s3 + (a¢1 + a¢2kd¢)52 + a¢2k’p¢3 + a¢2ki¢

El teorema del valor final predice que que el error estacionario es cero si dy, es cons-

A
a¢2k

tante. Si dy, es una rampa, entonces el error de estado estacionario esta dado por —.

1

¢

Si se conocen a as,, entonces k;, puede ser efectivamente seleccionada usando técnicas
é1 $29 ®

para encontrar el lugar de las raices. Los polos pueden ser representados en la forma de

Evans como

A,
1+ k; =0.
¢ (S (8% + (ag, + ag,ka,)s + %2k’p¢))

Con esta funcion se puede demostrar que para pequenos valores de k;, el sistema

permanece estable.

Por lo tanto se puede ver que el control de §, puede ser obtenido como
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k;
ba = by, (6" = 0) + =2 (6" = 6) — hu,p, (3.50)

El siguiente paso es relacionar d, con el angulo de rumbo y esto se logra con la funcion
de transferencia y uniendo con el anterior diagrama a bloques se obtiene el diagrama
de la figura [3.13

Xd 4 X 8
Figura 3.13. Lazo de control de rumbo.
La funcién de transferencia obtenida entonces queda definida como
X — g/%s k:pxg/‘/gs + k‘zxg/‘/.vg d (357)

$2+ kyp g/Vys + ki g/Vy X 2+ k:pxg/Vgs%—kng/VgX '
Si d, y x¢ son constantes, entonces el teorema del valor final implica que x — x%. La
funcion de transferencia de x¢ a y tiene la forma de
2
2 wn, s + Wr

H, = .
X2 + 20w, s+ wa (3.58)

Se puede notar que debido al numerador, la seleccion de un ¢ grande resulta en un
gran pasa bandas pero un sobre tiro més pequeno. Para obtener los coeficientes k;, y &,
se hace lo mismo que se ha echo antes y como es un lazo externo w, debe ser cinco veces

menor que wy,,
wix = g/ Vgki, (3.59)

QCanx = g/‘/gkpx (360)

resolviendo para k, y k; , obtenemos

kp, =20 wn, Vy/g (3.61)
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iy = 62 Vi /9. (3.62)

k;
o7 = kp (X" — X) + f(xd - X)- (3.63)

Los parametros utilizados para obtener las ganancias se encuentran descritas en el
apéndice A.2. Para el caso del lazo interno se considera que la flexion maxima de los
alerones es 0, = 30°, mientras que el error méximo de alabeo es €' = 40° los demas
parametros son ¢, = 2, ¢, = 0.8 y W, = 5. En la figura se observa la repuesta del

lazo interno y externo, de igual manera se puede observar que la respuesta de w,,, es mas

rapida que wy,, .

1.2 T T T 1.2

Amplitud
o o
[} o]
Amplitud
o o
(2} o]

o
»~

o

IS

0.2 1 0.2

0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
w_ (seconds) w__ (seconds)
no ny

Figura 3.14. Respueta al impuso unitario de funcion de transferencia canonica de segundo
orden.

Las ganancias obtenidas se observan en la tabla [3.3

Parametro Valor
kp, 0.7500
ki, 0.0100
ka, 0.2058
Ep, 6.4637
ki, 9.4081

Tabla 3.3. Ganancias del controlador de altura.
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3.6. Resumen de la ley de control

A continuaciéon se muestra un resumen de las funciones de transferencia obtenidas
de la altura velocidad y rumbo, junto a las ecuaciones que rigen su ley de control y las

ganancias obtenidas para el controlador.

Ley de control para el control de altura

Para esta ley de control se utilizo la la funcion de transferencia que se observa en
la figura esta funcion controla la altura (h) moviendo los elevadores (d.) del mini
VANT, donde se derivo la ecuacion para el control del lazo interno y la ecuacion [3.65]

para el control del lazo externo. Las ganancias obtenidas se muestran en la tabla [3.4]

ldh
+

ag, S

52+ ag, s + ag,

Figura 3.15. Lazo de control altitud.

Oo = kp, (07 — 0) — ky,q. (3.64)
d d kih d

0t = ky, (b = h) + =2 (b — ). (3.65)
Parametro Valor
Ky, -0.500
ka, 0.0430
ki, 2.4544
ky, 3.7997

Tabla 3.4. Ganancias del controlador de altura.
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Ley de control para el control de velocidad

Para esta ley de control se utilizo la la funcién de transferencia que se observa en la
figura esta funcion controla la velocidad aerodinamica (V) variando el empuje dado
hacia el motor (J;) del mini VANT, donde se derivo la ecuacion para su control. Las

ganancias obtenidas se muestran en la tabla [3.5]

v

s+ ay,

Figura 3.16. Lazo de control de velocidad aerodindmica.

ki
6 =07 + Ky, (VE—V,) + ==2(VE—1,). (3.66)
S
Parametro Valor
ki, 13.4054
Ky -0.0108

Tabla 3.5. Ganancias del controlador de velocidad aerodinamica.

Ley de control para el control de rumbo

Para esta ley de control se utilizo la la funcién de transferencia que se observa en la
figura esta funcion controla rumbo (x) moviendo los alerones (J,) del mini VANT,
donde se derivo la ecuaciéon para el control del lazo interno y la ecuacion para
el control del lazo externo. Las ganancias obtenidas se muestran en la tabla |3.6

ki
bu = ky, (6" = 9) + =2 (6" = 6) — ku,p. (3.67)

ki
o7 =k, (X' —x) + ?"(xd - X)- (3.68)
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Lazo externo

x* + _ % |q g/Vg| X
s(s+ ag,) s i
kd,p %

Figura 3.17. Lazo de control de rumbo.

Parametro Valor
kp, 0.7500
ki, 0.0100
ka, 0.2058
kp, 6.4637
ki, 9.4081

Tabla 3.6. Ganancias del controlador de altura.

3.7. Simulacién de la ley de control

El diagrama a bloques que se creo para la simulaciéon contiene las leyes fisicas que
gobiernan el vehiculo, los factores externos que afectan el vuelo del vehiculo, y el con-
trolador disenado de control de altura, rumbo y velocidad, finalmente se integra en un
algoritmo de seguimiento de trayectorias que permite realizar pruebas para comprobar el

funcionamiento de la ley de control. Esto se puede observar en la figura |3.18|

1 e 1!
1 | Estados [Bu, Pe, Pa, 11, v,,9,0,3,p,q,7] 1!
1 ] 1!
1 I " :
1 Control de |
[l Seguidor de Altitud, [0a 63:36T'6t] 1!
[l trayectorias Rumbo y . — 1!
1 Velocidad | :
1 |

| VANT 11
1 1!
1 | 1!
1 | 1!
1 | 1!
1 | 1!
| I

Figura 3.18. Diagrama a bloques de simulacién en MATLAB/Simulink.
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La simulacién consiste en llevar el vehiculo a una altura deseada, una vez alli se activa
el control de seguimiento de trayectorias para seguir un rumbo deseado. La trayectoria a
seguir es una circunferencia que tiene un radio de 200 m con centro en 200 m Este y 200 m
Norte, a una altura de 23 m, como se puede observar en la figura [3.19] el mini VANT parte
de su coordenada cero en el sistema de referencia inercial y cuando se llega a una altura

deseada se activa el control de seguimiento de trayectorias.

30 - 20s
25

Altura (m)
- — N
o (&)} o
!

" 400

300
200

0 100
Norte (m) Este (m)

Figura 3.19. Simulacion del vuelo de un mini VANT de ala fija.

Los primeros resultados a observarse son el comportamiento del angulo de cabeceo 6y
alabeo ¢, aqui se ve que los dngulos maximos obtenidos no superan los limites impuestos

por la ley de control, el 4ngulo maximo para 6 y ¢ es de 40° esto se puede observar en las

figuras y

40

30
20

30 I I I I I I I I I I I I I I
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140 150

Tiempo (s)

Figura 3.20. Comportamiento del &ngulo de alabeo ¢ duratne un vuelo.
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25 T T T T T T T T T T T T T T
" -0
2 -
0 - -
15 —d 9|
‘10 1
5 -
O e i,
_5 Il Il Il Il Il Il Il Il Il Il Il Il Il Il

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140 150
Tiempo (s)

Figura 3.21. Comportamiento del angulo de alabeo 6 duratne un vuelo.

Las superficies de control tampoco superan los valores méaximos impuestos en la ley

de control, el &ngulo maximo para d, es de 30° y para J. es 20° esto se puede observar en

las figuras y 13.23l

30

20 T

0'065 10+ .

_10 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140 150

Tiempo (s)

Figura 3.22. Comportamiento de los dngulos de flexién de los alerdones o, duratne un
vuelo.

12+ 1

15 I I I I I I I I I I I I I I
0 10 20 30 40 50 60 70 80 9 100 110 120 130 140 150

Tiempo (S)

Figura 3.23. Comportamiento de los angulos de flexion de los elevadores . duratne un
vuelo.
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En la figura se observa que la senal PWM comienza con el 100 % del duty cycle
para alcanzar el empuje maximo del vehiculo, una vez se llega a la velocidad deseada
la sefial desciende al 5% para mantener la velocidad deseada, pero cuando el vehiculo
comienza a ascender el empuje empieza a crecer hasta llegar al 38 %, finalmente cuando
se llega a la altura deseada el empuje requerido es mucho menor y se reduce nuevamente

a un 5 %. La reduccion del empuje es debido a la eficiencia aerodinamica de las alas del

vehiculo.
100
80 .
S
Q_/H 60 H -
o
2 -
o
20 .
0 1 1 N E— I I — — I I I I I T
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140 150
Tiempo (s)

Figura 3.24. Senal enviada al motor de empuje durante un vuelo.

En las figuras |3.25] [3.26] y [3.27] se observa los estados del controlador de seguimiento

de trayectorias durante el vuelo. En este trabajo de tesis no se explica el algoritmo de

seguimiento de trayectorias dado que no es uno de los objetivos, el tinico interés que se
tiene es demostrar el funcionamiento del control de altitud, rumbo y velocidad que se
encuentra en el nivel 1 del control. En [43] se puede observar un video donde se muestra,

la simulacion del vuelo del mini VANT de ala fija.

- - hd —
—h%n

_5 Il Il Il Il Il Il Il Il Il Il Il Il Il Il
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140 150
Tiempo (s)

Figura 3.25. Seguimiento de altura durante un vuelo.
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Figura 3.26. Seguimiento de velocidad durante un vuelo.
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Figura 3.27. Seguimiento de trayectoria durante un vuelo.



Capitulo 4

Diseno y construccién de un sistema de

gestion de energia

En este capitulo se describe el diseno y construccion de un sistema de gestion de ener-
gia. Primeramente se explica como calcular la energia requerida por el sistema. Enseguida
se expone el diseno y construccién de un panel fotovoltaico con caracteristicas especificas
que permite realizar la carga de baterias del vehiculo. También se muestra el diseno y
construccion de un sistema de gestion de energia y finalmente se calcula el tiempo de
vuelo extra que se obtiene al implementar un sistema fotovoltaico de las caracteristicas

propuestas en un mini VANT.

4.1. Energia requerida durante un vuelo estable

La potencia requerida es igual a la suma de la potencia de empuje del vehiculo Pg

més la potencia requerida por su avionica Py, por lo tanto se obtiene la siguiente relacion

Pg+ Py = Pr (4.1)

En un vuelo estable, la fuerza de sustentacion generada por el ala compensa el peso
total de la aeronave, y la fuerza de empuje compensa el arrastre generado, esto se puede

ver en [6]. Entonces se tiene la siguiente relacion:

mg = CLgSVf (4.2)

T= CDgsvf (4.3)

Podemos despejar de la ecuacion la velocidad, por lo que podemos relacionar la

potencia necesaria de la siguiente forma:
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3/2
p

de esta manera es posible calcular la potencia del motor necesaria para mantener un
vuelo estable. La potencia requerida por la aviénica se puede obtener experimentalmente
midiendo la corriente y voltaje requerida para su funcionamiento, por lo tanto se obtiene
la tabla [£.I} debido a que esta potencia es durante un tiempo indefinido se coloca en
unidades de Wh, por lo tanto la energia aproximada para mantener el vehiculo en un

vuelo estable es de aproximadamente 57 Wh.

Componente Wh
Motor Brushless = Py 30
Servo motores 4.5
GPS 0.5
Receptor de RF 0.5
Sistema de telemetria 0.5
Tarjeta de piloto automatico 1
Sensores 0.5
Cargador 19.5
Total 57

Tabla 4.1. Consumo de energia del mini VANT de ala fija.

4.2. Diseno de Panel fotovoltaico

Como se puede observar en la tabla [4.1] la energia requerida durante un vuelo estable
es de 57 Watts/hr. El area aproximada utilizada de las alas para obtener esta cantidad
de energia es de 0.346 m? que es solo el 43.46 %, utilizando celdas monocristalinas de
grado A con las caracteristicas que se muestran en la tabla [£.2] La eficiencia de la celda
puede variar, porque depende del encapsulado y las conexiones realizadas en las celdas.
Uno de los problemas que presenta este planteamiento es que las celdas deben ser coloca-
das sobre la curvatura de los perfiles aerodindmicos, lo que implica que las celdas deben ser
flexibles, ademaés no se considera que al despegar el vehiculo requiere un pico de corriente y
entonces es necesario disenar un panel méas robusto que sea capaz de suministrar la energia
suficiente. Debido a que las celdas fotovoltaicas flexibles suelen ser costosas, en este traba-
jo de tesis se opto por disenar un panel fotovoltaico de menores dimensiones que permitan

alimentar el cargador de baterias tipo LiPo, que solo requiere una potencia de 19.5 Watts.

En condiciones ideales la corriente generada por una celda es proporcional a el area de
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Parametro Valor

Potencia nominal 3.5W - 4.0W

Voco 0.6V - 0.5V

loc 5.91Amp - 6.12Amp
Vse 0.519V - 0.528V
Iso TAmp - 8Amp
Dimensiones 0.156m x 0.156m
Area 0.0243m?

Eficiencia 16 %

Tabla 4.2. Caracteristicas principales de celda solar monocristalina de grado A.

su superficie. Por lo tanto para generar una potencia de 19.5 W se puede usar la siguiente

relacion

= 0.1184m? (4.5)

AW —  0.0243 m? 19.5W x 0.0243 m?
— =
195W — T 4w

entonces tenemos que es necesaria cubrir una area de 0.1184 m?. Como ya se ha men-
cionado las celdas deben ser colocada dentro de la estructura de las alas. El espacio
designado se puede observar en la figura[4.1] el area es ligeramente mayor para compensar

los espacios que hay entre las celdas.

Figura 4.1. Espacio dentro de la estructura de las alas del avion.

Para obtener celdas con el area requerida se construyo una cortadora de celdas fotovol-
taicas como se muestra en la figura [4.2] Esta maquina es capaz de realizar cortes precisos

utilizando un cortador de punta diamante. El proceso consiste en dos pasos:

1. Colocar la celda sobre la cama de corte con las marcas necesarias para

realizar los cortes.

2. Deslizar la cama hacia el cortador a una velocidad constante, de esta

manera se obtiene cortes muy precisos.
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Base de “DREMEL”

Mesa de Corte

Celda Fotovoltaica

Figura 4.2. Cortador de celdas fotovoltaicas (Basada en impresora 3D Prusa i2).

4.2.1. Caracterizaciéon y conexiones de celdas fotovoltaicas

El tamano de celda recortado se eligi6 convenientemente para poder ser acomodadas
en el espacio disponible y obtener conexiones que permita realizar configuraciones con
distintos voltajes y corrientes. Las celdas obtenidas tienen una area de 0.03 x 0.06 m?,
estas se conectan en serie para obtener un submodulo del panel fotovoltaico requerido,

este se observa en la figura [4.3]

VOC =4.22V

1 + IOC=OS4A

o
| ==

= =
= =

3 yaN

—

Figura 4.3. Conexion de submodulos.

Con el analizador fotovoltaico VA1011 de LANGLOIS se obtuvieron las curvas ca-
racteristicas corriente contra voltaje (I-V) y de potencia contra voltaje (P-V) de dos
submodulos conectados en serie. En la figura[4.4] se muestran las curvas I-V y P-V sin que

haya sombreado.
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Figura 4.4. Curvas I-V y P-V de dos submoédulos conectados en serie, sin sombrear.

Uno de los principales problemas que enfrentan los sistemas fotovoltaicos son los som-
breados parciales, debido a que si dos celdas fotovoltaicas se conectan en serie y una
de ellas es cubierta por una sombra la corriente baja rapidamente. Una solucion a este
problema es utilizar diodos de antiparalelo, esto hace que cuando un submoédulo quede
sombreado el modulo no quede afectado completamente, esto se puede observar en la fi-
gura , aqui se realizo una prueba que muestra que cuando el submoédulo no tiene diodo

en antiparalelo la corriente baja rapidamente.

I | TR - A RECORTAARSY
: : : : - |Uoct 3.95Ub)I l:!,Uoc: .84 0
Isct 317TrA : : . ’ L |Isce 42nA
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EFF: 1.9534% : ' . : ; |EFF:  @,745%

FF: 8.133 oo e EIFFY 8,504

0P : : r 0PC
cfTer 36.2°C : : : : P Ter  34.4°C
w |Irrd 1085/ : : : : £ [Irr: 1885W/n2
UlHns

: : : - UlNns: 8 [a : : : : i HE-] IE
385U  43nA 167.9nl  Rs: 6.847 n 3L79U0  21mA BZ.8ml)  Rs: 43,73 n

Figura 4.5. Curvas I-V y P-V de dos submo6dulos conectados en serie, uno de ellos estéa
sombreado. a) Cada submodulo tiene un diodo en antiparalelo. b) Los submddulos no
tiene un diodo en antiparalelo.

Finalmente el panel completo queda como se muestra en la figura Por lo tanto
el panel fotovoltaico tiene un Voo = 16.88V y Ipc = 1.094 Amp, estos parametros son

suficientes para mantener funcionando a un cargador de baterfas tipo LiPo.

4.3. Diseno del sistemas de gestion de energia

Idealmente un sistema de gestion de energia en un vehiculo aéreo solar esta conformado
por un sistema de seguimiento de méxima potencia (MPPT), el sistema de carga de
baterfas, y un circuito de conversion para obtener voltajes deseados como se observa en la
figura En estos sistemas la energia captada por las celdas fotovoltaicas durante una

parte del dia supera la energia requerida por el vehiculo, por lo que es factible utilizar la
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Panel Fotovoltaico

Voc = 16.88V
IOC = 1.094

Submaddulo Fotovoltaico

Figura 4.6. Conexién de panel fotovoltaico.

energia extra para recargar una bateria, que es utilizada cuando la energia solar no esté

disponible.
PV

oo | Sistema de Gestion de Energia
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1 1 | SW 1

| L | o 1

: A Linea de CD —* || VANT

I I T =

1 1 I 1

| MPV | | MPV MPV | 1 |

1 1 I 1

I I I re——d -k —qy

1 1 | | 1
1 1 i | 1

: MPV | | MPV MPV | | MonDltoreo Cargador |t + o

' ! ! N De Baterias [=— I

! : | | Enereia : T_ T_ T_ : !

| ? v

1 ﬁ 1 1 e e e e e e = 1

I

S RVEVA B VISVA s BVIVA Banco de :

' ! ! Baterias !

1 1 I 1

S e s s S

| 1

Figura 4.7. Sistema fotovoltaico de un VANT solar.

Como se puede observar la linea de CD se encuentra permanentemente para alimentar
al mini VANT, esta linea se encuentra monitoreada en todo momento por un sensor de
voltaje, de tal manera que cando haya una baja en la energia captada por los paneles
fotovoltaicos las baterias entren en funcionamiento y cuando la energia sea suficiente para
alimentar el vehiculo las bateria se desactiven y se mantenga funcionando solo con los
paneles fotovoltaicos. Es imprescindible desconectar una de las fuentes de energia cuando
no estad dando la energfa necesaria al vehiculo debido a que si se mantiene conectada una

fuente de voltaje de mayor voltaje en paralelo con una fuente de menor voltaje, el voltaje
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disminuirad hasta llegar a ser menor que el menor voltaje. La duracién de vuelo utilizando
este sistema es uno de los mayores que se puede alcanzar en un vehiculo solar, debido a
que si se logra obtener un equilibrio entre la energia requerida y el peso del vehiculo, se
puede alimentar al vehiculo durante el dia y de noche puede volar utilizando la energia
extra almacenada en las baterias y de esa manera obtener un vuelo permanente en el aire

cuando las variaciones en el clima son minimas.

Como se ha explicado se cuenta con un panel fotovoltaico que no puede general la
energia suficiente para alimentar todo el vehiculo, pero si es suficiente para recargar una
bateria de dos y tres celdas. En este caso se realizo una variacion al esquema de la figura
del sistema de gestion de energia explicado previamente. En lugar de conectar la
energia captada por las celdas fotovoltaicas a una la linea de bus de CD que alienta al
VANT, en este esquema se conecta directamente un cargador de baterias tipo LiPo, con el
fin de mantener cargado una de las bateria mientras una de ellas esta en funcionamiento,
esto se puede apreciar en la figura [£.8 El algoritmo que rige el circuito se puede mostrar

en la figura [4.9

Sistema de Gestion de Energia

|
Monitoreo I
De |
Energia :
SMPV| |smpPV Linea de CD SW2 = I - r===- |
_/‘ : I SW5 |
[ — 1 [ "
Swi " . B |

S3 SW3 ) :

Lo o Cargador j i : | VANT
De Baterias| ® 1 i SWe
swa i

" -l |
1 1

1

|
Baterias :
LiPo 3S I
|
|

Antiparalelo

Figura 4.8. Sistema de gestion de enegia utilizando un cargador de baterias LiPo.

4.4. Construccion del sistema de gestion de energia

Para el disefio del circuito se utilizo el programa FAGLE [44], de las siglas en Inglés
(Easily Applicable Graphical Layout FEditor) que es un programa de diseno de diagramas,
circuitos impresos y tarjetas de circuito impreso PCB “s. Muy ocupado alrededor del mun-

do por su versatilidad.
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SW5=0N; SW1=0FF;

SW2=0FF; SW3=0FF;

SWA4=0FF; SW5=ON;
SW1=0N; Flag=0;

I
¥

Leerslys2

Si

SW6=0N; SW1=0FF;
Delay(5s); SW2=0N;
SW3=0N; SW4=0N;
SW5=0FF; SW1=0N; SW5=0N; SW1=OFF;
Flag=1; Delay(5s); SW2=0FF;
SW3=0FF; SW4=0FF;
SW5=0N; SW1=0N;
Flag=2;

Ha terminando el
proceso

Figura 4.9. Diagrama de flujo del programa.

Debido a que el motor tiene consumos de corriente con picos de 30A, todos los compo-
nentes que conforman la etapa de potencia estan disenados para soportar picos maximos
de hasta 40A para evitar un mal funcionamiento. Como se puede se puede observar en el
diagrama de flujo del programa, existe un tiempo donde las dos bateria se encuentran en
paralelo, que evita que la energia se interrumpa en el cambio de fuente de alimentacion,
por lo tanto es necesario colocar diodos de bloqueo para evitar la sobrecarga de una de las
baterfas cuando se encuentran en paralelo como se puede observar en [45]. Para realizar la
correcta seleccion de los diodos se debe tomar en consideracién que la corriente maxima
del diodo debe ser dos veces mayor que la corriente nominal que pasa por el circuito, la
cafda de voltaje del diodo debe ser minima y el voltaje inverso en el diodo debe ser dos

veces mayor al voltaje de operacion del circuito.

Una de las partes mas importantes del circuito es el monitoreo de baterias, dado que
este circuito nos indica cuando realizar la carga o descarga de las baterias. Para este
circuito se utilizaron dos divisores de voltaje que permiten reducir el voltaje a un voltaje
que pueda ser medido por el microcontrolador. Es importante monitorear el voltaje desde

las lineas que no tienen carga debido a que alli el voltaje se mantiene constante incluso
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cuando hay variaciones muy grandes en la carga del circuito esto se puede observa en
la figura [4.8] donde los sensores sl y s2 estan conectados directamente a las lineas de
carga de las baterfas. Aunque este método es el méas utilizado por su simplicidad, no
es muy exacto, principalmente porque este voltaje varia con respecto a la temperatura
de las baterias. Existen otros medios mas eficaces para medir el estado de una bateria
como es utilizando un hidrémetro, haciendo conteo de coulombs o usando un espectro de
impedancia [46]. A pesar de que estas técnicas son mas exactas requieren un mayor poder
computacional y presuntamente su implementacion incremente el peso en el vehiculo. Los

componentes que conforman el circuito se muestran en la tabla [4.3]

Componentes

-Reveladores RAS-1220 -Revelador Automotriz SR-REL02 12V /40A
-Resistencias de diversos valores  -Diodos de potencia 1N1188A

-Diodos 1N4001 -Capacitores de 100 pF

-Microcontrolador 18F4550 -Transistores BC547C

Tabla 4.3. Lista de componentes del circuito

En la figura y se expone el diagrama de conexion del circuito y en la figura

se muestra una tarjeta para su implementacion.

Ereme=ronIe 0
7-’ .
S ON SN AN «

y

Figura 4.10. Placa con las conexiones del sistema de gestion de energia.
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Figura 4.11. Diagrama de conexiones del sistema de gestion de energia (1).
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Figura 4.12. Diagrama de conexiones del sistema de gestion de energia (2).
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4.5. Calculo de la energia utilizada de una bateria

Una manera de determinar la energia utilizada en una bateria, es por medio de la
medicion del tiempo de carga o descarga. Por ejemplo si se tiene una bateria con capacidad
de carga (Cp) de 3000 mAh, al conectarla al cargador tarda 48 minutos(7¢) cargando con
una corriente de 2 A (C¢), entonces la capacidad utilizada se determina de la siguiente

relacion:

Coc— 1h T
¢ } oy = e X G yargman (4.6)

OU—> TC Lh

esto quiere decir que se utilizo el 54.06 % de la capacidad de la bateria. Para conocer
la energia restante (Cg) en la bateria solo se hace una resta a la capacidad de la bateria

y queda como:

4.6. Resultados experimentales del sistema de gestiéon

de energia

Las primeras pruebas que se realizaron para comprobar el funcionamiento del sistema
se hicieron en tierra, con el fin de afinar cualquier detalle que surgiera del diseno. La
primera prueba del sistema de gestion de energia, consistio en colocar una fuente de
voltaje regulada en lugar del panel fotovoltaico con el objetivo de tener una fuente de

energia constante, el diagrama de conexion se muestra en la figura [4.13

Linea de carga __

Fuente regulada
de alimentacion

+-  +- TR
Motor brushless Batl Bat2 Cargador Pv

o

Circuito de gestion
de energia

Figura 4.13. Primera prueba del sistema de gestion de energia.

Para esta prueba se colocaron dos baterias una con capacidad de 3Ah y la otra con
capacidad de 5Ah, y como carga se utilizo un motor Brushless el cual se ajusto para

que tuviera un consumo de energia de aproximadamente 2Ah. Los resultados obtenidos
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se muestran en la figura [1.14] Al comenzar las dos bateria tenian cargas completas, por
lo tanto la bateria de 3Ah comenzo6 a funcionar hasta descargase hasta el 69.66 % de su
capacidad, en un tiempo de 27 minutos. La segunda fase activo la bateria de 5A/h y la
bateria de 3Ah se desactivo e inicio su recarga, la duraciéon de la bateria de 5Ah fue de
54 minutos por lo tanto la bateria se desccarga hasta llegar al 63.39 % de su capacidad,
este resultado se calculo usando la ecuacion [4.6] Durante este tiempo se logro cargar la
bateria de 3Ah, obteniendo un aumento del 9.03 % de su capacidad. Esto se traduce en 8

minutos extra de autonomia de vuelo, esto resultados se resumen en la tabla 4.4

14.00 7.00 ‘
00:54:00h

00:27:48h D0:08:47h
12.00 6.00 i I
10.00 5.00 i - B IR M i
8.00 4.00 LiPo 3000 mAh LiPo 5000 mAh LiPo 3000 mAh
6.00v 3.00A
400 2.00
200 1.00
GG 00 B o e n s e e e e

00:00:00 00:10:00 00:20:00 00:30:00 00:40:00 00:50:00 01:00:00 01:20:00 01:30:00 01:40:00
Tiempo (h)

Figura 4.14. Primera prueba del sistema de gestion de energia.

Resultados

Tiempo de descarga 1 (3Ah) (Tp) 00:27:48 h
Tiempo de descarga 2 (5Ah) (Tp) 00:54:00 h
Capacidad restante 1 (3Ah) (Ck) 69.66 %
Capacidad restante 2 (5Ah) (Ck) 63.38 %
Autonomia extra 00:08:47 h %
Aumento en capacidad 9.03%
Energfa almacenada 271 mA/h

Tabla 4.4. Resultados experimentales con fuente regulada

La segunda prueba se realizo usando el sistema fotovoltaico disenado, con el fin de
observar el comportamiento del sistema con las diferentes interferencias introducidas de-

bidas a la naturaleza de las celdas fotovoltaicas. El diagrama de conexiones se muestra en
la figura 4.15
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de gestion de energia
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Figura 4.15. Primera prueba del sistema de gestion de energia.

La medicion de la potencia dada por el panel fotovoltaico en un tiempo inicial se

muestra en la figura [4.16

i
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Figura 4.16. Mediciones del panel fotovoltaico (Tomadas el 03/11/16 a las 12:00PM).

Los resultados obtenidos de esta prueba solo varian un poco con respecto a los resultado

obtenidos de la primera, como se puede ver en la figura [4.17] se logro una carga extra

del 5.63 % un poco menor que al de la primera prueba esto principalmente a los cambios

de radiacion en el panel fotovoltaico y a la temperatura. Los resultados se resumen en la

tabla

Resultados

Tiempo de descarga 1 (3Ah) (Tp) 00:26:30 h
Tiempo de descarga 2 (5Ah) (T)p) 00:51:00 h
Capacidad restante 1 (3Ah) (Ck) 70.33 %
Capacidad restante 2 (5Ah) (Cg) 65.4 %
Autonomfia extra 00:05:48 h
Aumento en capacidad 5.63 %
Energia almacenada 169 mAh

Tabla 4.5. Resultados experimentales con panel fotovoltaico
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14.00 7.00

00:26:30h 00:51:00h 00:05:48h
12.00 6.00 |

10.00 5.00 | T ' i
800 400 LiPo 3000 mAh LiPo 5000 mAh LiPo 3000 énAh
6.00V 3.00A
400 2.00
200 1.00

0.00 0.00

00:00:00 00:10:00 00:20:00 00:30:00 00:40:00 00:50:00 01:00:00 01:20:00 01:30:00 01:40:00
Tiempo (h)

Figura 4.17. Segunda prueba del sistema de gestion de energia.

Es importante observar que el control de gestiéon de energia logro controlar correcta-
mente la descarga de las baterias, en ambas pruebas la baterfa de 3 Ah se descarga cerca
del 65 % de su capacidad al igual que con la bateria de 5 Ah.
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Capitulo 5

Resultados experimentales del vuelo del
mini VANT de ala fija

En este capitulo se describe la aviénica empleada en el vehiculo, describiendo cada
uno de los componentes que la conforman. Finalmente se muestran algunos lanzamientos

del vehiculo con el fin de comprobar la funcionalidad del mini VANT.

5.1. Avionica del vehiculo

El vehiculo esta equipado con un sistema de telemetria, que permite observar el com-

portamiento de las variables de estado involucradas en el mini VANT durante un vuelo,
cuenta con un sistema GPS que permite conocer en que lugar de la tierra se encuentra
el vehiculo, un sensor de corriente y voltaje que nos permite conocer la energia utilizada
durante un vuelo, acelerémetros, girometros, magnetometros y barémetros. Todos los da-
tos estdn manejados por un poderoso microcontrolador Atmega 2560.
La parte mecanica esta conformada por cuatro servomotores los primeros dos se encargan
del movimiento de los alerones, se colocan en contra cara para poder invertir su movi-
miento, el segundo servomotor se encarga del movimiento de los elevadores y finalmente
el tercer servomotor se encarga del movimiento del timén. La mayor parte del peso debe
quedar en la parte del frente del vehiculo después de su centro de gravedad (C.G). La
distribucion de los componentes en el vehiculo se observan en la figura v en la figura
5.2 .

5.1.1. Tarjeta del controlador

Para la implementacion de la ley de control se decidi6 utilizar un microcontrolador
ATMEGA 2560, este microcontrolador es utilizado en el proyecto arduino [47], por lo
tanto es posible utilizar su IDE (Integrated Development Environment) para realizar la

programacion, ademas de que se cuenta con una gran cantidad de librerias para distintos
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Baterias
LiPo

Microcontrolador

Sistema de gestiéon de
energia

Figura 5.1. Distribucién de componentes en el vehiculo.

Sistema de gestion de energia gl

Transmisor de telemetria Receptor GPS

Cargador de baterias
Tarjeta de controlador

Banco de baterias

Figura 5.2. Distribucién de componentes en cabina.

sensores. Existe una tarjeta basa en arduino que integra una gran cantidad de sensores

utilizadas para el desarrollo de vehiculos auténomos, esta tarjeta se puede observar en la
figura [5.3

Como se ha mencionado esta tarjeta cuenta con un ATMEGA 2560 este es un micro-
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Figura 5.3. Tarjeta del controlador.

controlador de alto rendimiento, bajo consumo de 8 bits que trabaja bajo la arquitectura
RISC, y esta equipado con 256 kB ISP de memoria flash, 8KB de SRAM, 4KB de EE-
PROM, 86 lineas de proposito general de entrada y salida, 15 médulos PWM, 4 USARTS,
un byte orientado para la interfaz serial de dos lineas, 16 canales de entradas analdgicas
con convertidor analogico de resoluciéon de 10 bits, una entrada JTAG para programar
directamente en el microcontrolador. Este microcontrolador puede tener una frecuencia

de operacion de 16 MHz.

Otro componente importante es el MPU-6000 este es un circuito integrado con un
girometro y acelerometro de 3 ejes, y se comunica por medio de la comunicacion I2C, di-
senado para dispositivos de bajo consumo, bajo costo y alto rendimiento. Ademas cuenta
con el HMC58831 que es un magnetometro de 3 ejes y puede detectar de donde proviene
la mayor fuerza electromagnética, este efecto es utilizado para situar el norte magnético,
tiene una precision de 1-2 grados, cuenta con un convertidor analodgico digital de 12 bits
y se comunica por medio de 12C. Las nueve lecturas realizadas de estos tres sensores pro-
vee la suficiente informacion para integrar un sistema completo de referencia de actitud
y rumbo, o en inglés Attitud and Heading Reference System (AHRS). Para la medicion
de la altitud se utiliza un sensor de presion (MS5611), las lecturas de presion atmosfé-
rica pueden convertirse facilmente en lecturas de altitud. Si se tiene estas 10 mediciones

independientes, con un algoritmo apropiado, el microcontrolador puede utilizar toda esa
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informacion para calcular la rotaciéon y orientacion del sistema.

Finalmente se cuenta con un ATMEGA 32U2 que es un microcontrolador de alto
rendimiento, de bajo consumo de 8 bits que trabaja bajo la arquitectura RISC, y esta
equipado con 32 kB ISP de memoria flash con capacidad de leer y escribir al mismo tiempo,
1KB EEPROM, 1KB SRAM, 22 puertos de entradas y salidas. Este microcontrolador se
utiliza principalmente para la comunicacion USB de la tarjeta, ademés se utiliza en su
funcion (PPM Encoder), que permite leer hasta ocho entradas de PWM y convertirlas en

una sola salida para procesar esa informacién més tarde.

5.1.2. Telemetria

La telemetria esta basada en un enlace full-duplex utilizando moédulos HM-PRT de
HopeRF, usa una interfaz UART genérica, transmite en una banda de 915 MHz, la salida
méaxima de potencia es de 100mW (20bBm), la potencia puede ser ajustable de 2-20dBm,
puede transmitir a una distancia de 1.8km en campo abierto y tiene una velocidad de
transmision de 115.2 Kbps [48]. Se utilizo el protocolo de comunicacion MAVLink, el cual
es un protocolo para la comunicacién de mini vehiculos aéreos con estaciones de control en
tierra. Esto permitié utilizar la aplicacion Mission Planer y obtener muchos parametros
sobre el vuelo del vehiculo. Una captura de pantalla de la aplicacion se puede observar en
la figura

Hasta 1.5 km de alcance

(((( )))) -

Figura 5.4. Transicién de telemetria del vuelo por medio de Mission Planner.

5.1.3. Sistema GPS

El sistema GPS (Global Positioning System) utilizado esta basado en el chip u-blox 6,
puede conectarse a todos los satélites disponibles incluyendo el sistema europeo Galileo,

tiene una precision de hasta dos metros y tiene una taza de actualizacion de 5 Hz [49].
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5.2. Pruebas experimentales de vuelo del mini VANT

de ala fija

Antes de realizar un vuelo con motor, es necesario asegurarse de que todos los sistemas
a bordo del vehiculo se encuentre funcionado correctamente y ademas se debe encontrar
balanceado en su centro de gravedad para que el vuelo sea estable. Las primeras pruebas
se realizaron usando el control manual para observar su comportamiento figura Se
observo que a pesar de que el vehiculo es estable, puede ser perturbado por las fuerzas del
viento que lo golpean por diferentes angulos, también se observo que el vehiculo puede
planear hasta por 80 metros. Los resultados obtenidos del cabeceo, alabeo y velocidad
del vehiculo se muestran en las figuras En el caso del angulo de cabeceo se
observa que hay dngulos maximos de £15°, en alabeo se tiene dngulos maximos de 8° y

minimos de -7°. Finalmente las velocidades maximas fueron de 9 m/s.

Figura 5.5. Pruebas de planeo del mini VANT de ala fija.
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Figura 5.6. Senales de angulo de cabeceo.
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Figura 5.7. Senales del angulo de alabeo.
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Figura 5.8. Velocidades tierra del vehiculo.
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Capitulo 6
Conclusiones

e Se desarrollo un simulador computacional en Matlab/Simulink utilizando las ecua-
ciones cinematicas y dindmicas que modelan el vuelo de un vehiculo aéreo de ala
fija, ademés fue posible visualizar el resultado de las simulaciones por medio de una
interfaz que permitia conectar Matlab/Simulink con un simulador de vuelo llamado
FlightGear.

e Se construyo un mini VANT con la capacidad de carga 1til de 1kg y con un volumen
de 0.00406 m?. Una vez disefiado el vehiculo se logro la identificacion de parametros
aerodinamicos de las alas con la ayuda de un software XFLR5. La identificacion de

parametros que modelan el motor utilizado se obtuvieron experimentalmente.

e Se desarrollo una ley de control basada en el control jerarquico, que nos permitia
controlar la altura, velocidad y rumbo. Las simulaciones realizadas mostraron que
la ley de control podia efectivamente seguir una altura, rumbo y velocidad deseados

sin sobre pasar los limites impuestos en la sintonizancién de los controladores.

e Se construyo un panel fotovoltaico utilizando celdas monocristalinas comerciales,
debido a que las dimensiones de estas celdas sobre paso el tamano del espacio dis-
ponible en las alas, se recortaron utilizando un cortador de celdas fotovoltaicas
desarrollado durante este trabajo de tesis. Una vez obtenidas las celdas con las di-
mensiones requeridas, se construyo un panel fotovoltaico y se coloco en las alas del
vehiculo. A pesar de que el panel fotovoltaico funciono correctamente se observo
una disminuciéon en le eficiencia del panel, esto principalmente porque las celdas

presentaban pequenas fisuras debido al proceso de corte de las misma.

e Se logro construir un sistema de gestion de energia que permitia manejar la carga
y descarga de las baterfas utilizadas en el vehiculo, durante el disenio del circuito
se observo que uno de los principales problemas del control de carga y descarga

de baterias tipo LiPo es que es dificil medir la cantidad de energia de las baterias,
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la solucién utilizada en esta tesis fue medir el nivel de voltaje directamente de las
lineas de recarga para conocer su carga, aunque este método es muy simple, no es
exacto, principalmente porque este voltaje varia con respecto a la temperatura de

las baterias.

e Se hicieron vuelos en lazo abierto que permitieron comprobar que el vehiculo disena-
do podia hacer vuelos a bajas velocidades (7.5 m/s), ademas se pudo comprobar la
estabilidad del vehiculo al observar que los a&ngulos de alabeo y cabeceo se mantenfan

dentro de un rango en vuelos a baja velocidad.

6.1. Trabajo a futuro

Durante el diseno y construccion del vehiculo se encontraron varias oportunidades para
mejora cada uno de los sistemas que integran el mini VANT solar. El panel fotovoltai-
co puede ser mejorado debido a que es posible utilizar celdas fotovoltaicas flexibles que
cubran una mayor area del ala, también es posible utilizar baterias con mayor densidad
gravimétrica, para aumentar la autonomia de vuelo. El diseno del sistema de gestion de
energia también puede ser mejorado usando un hidréometro, haciendo conteo de coulombs
o utilizando un espectro de impedancia para medir con mayor exactitud la carga de las
baterias. En un trabajo futuro se considera implementar completamente el control auto-
matico del vehiculo y realizar diferentes vuelos que comprueben el correcto funcionamiento

de la ley de control disenada durante este trabajo.
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Apéndice A

Caracterizacion de un mini VANT de

ala fija

En este apéndice se muestran los parametros geométricos, aerodinamicos y de propul-
sion del mini VANT disefiado, este se muestra en la figura

Figura A.1. Planeador GAVS-V1.

A.1. Parametros geométricos

La matriz de inercia se obtuvo utilizando el Software XFLR5, un manual del uso de
XFLR5 se puede encontrar en [50)], para obtener estos parametros es necesario introducir
la geometria del vehiculo y colocar los pesos que estaran incluidos en el vehiculo en este
caso se coloco el peso de la estructura, alas, fuselaje, electronica y sistema de propulsion.

El vehiculo es simétrico por lo tanto la matriz de inercia solo tiene componentes en J,,
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Jy, J. ¥ Joz. Los resultado se pueden observar en la tabla [A.T]

Parametro Valor

m 2.823 Kg

A 0.4943 Kg-m?
Jy 0.0133 Kg-m?

J. 0.5074 Kg-m?
T 20.000773 Kg-m?
S (Area del ala) 0.796m?

b (Envergadura del ala) 2.93 m

¢ (cuerda del ala) 0.267 m

Tabla A.1. Parametros geométricos, matriz de inercia y masa.

A.2. Parametros aerodinamicos

Los parametros aerodinamicos se obtuvieron realizando un analisis de estabilidad en
XFLR5, se considero un dngulo de ataque («) de cinco grados, y una elevacion del elevador
(0) de seis grados al igual que la del alerén(d,). Para realizar este anélisis se recomienda
solo introducir las alas y superficies de control para obtener resultados méas exactos, esto
se puede observar en la figura[A.2] Los resultado obtenidos se muestran en las tablas

A3y[Ad

Figura A.2. Analisis aerodinamico.

Los coeficientes Cr,, Cp, v Cp, se obtuvieron colocando el angulo de ataque a en
cero. Cy, es el coeficiente de fuerza lateral cuando f =p =r = —§, = d, = 0. Para una
aeronave simétrica, Cy, es tipicamente cero. Los coeficientes Cj, y C,,, son definidos de

igual manera y normalmente son cero para aeronaves simétricas.
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Coeficientes longitudinales

Valor Valor
Cro 0.388 Cn., 0.8826
Ch, 0.004 Ch, 0
Cimo 0.038 Cr, 4.2536
Cr., 5.4228 Crng -6.0553
Ch 0

Tabla A.2. Coeficiente longitudinales.

Coeficientes laterales

Valor Valor
Cy, 0.0000 Cy, 0.0025
Cl, 0.0000 Ci, -0.6534
Chy 0.0000 Chn, -0.0246
Cy, -0.0001 Cy. -0.0001
Ci, -0.1200 . 0.0469
Ch, 0.2500 Ch, -0.0000035

Tabla A.3. Coeficientes laterales.

Derivadas de control

Valor Valor
ClLs, -0.0001 Ciy, 0.2042
Ch;, 0 Chs, -0.00006
Crms, -1.0845 Cy,, 0.0000
Cy;, 0.0003 Cys, 0.0000

Tabla A.4. Coeficientes que modelan el efecto que causan las superficies de control d, d,
y 0, al flexionarse.

A.3. Parametros del sistema de propulsion

Una representacion del funcionamiento de una propela se puede apreciar en la figura
[A.3] V,, representa la velocidad aerodindamica y V, es la velocidad de descarga, este modelo
se reporta en [51].

El empuje producido de una propela esta dada por

Toutlet = PVan (A]')

donde p es la dencidad del aire, y Q4 es la cantidad de aire en la descarga de la propela
dada en unidades de volumen por tiempo. La cantidad de aire a la cual se descarga esta

dada por
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prop

Figura A.3. Esquema del funcionamiento de una propela.

Qd = CpropAprop‘/d (A2)

donde C),4, es un coeficiente adimensional que cuantifica la eficiencia de la propela, y

Aprop €s el area de barrido de la propela dada por A,,.,, = WR%TOP,

de la propela. El empuje a la salida de la propela por lo tanto es dado por

donde R, es el radio

Tousier = prR*Coyrop V2. A3
propVd

La propela incrementa la presion y la velocidad del aire en la salida. La fuerza de

arrastre producida por la propela puede ser expresada por

Tdmg = IO‘/;LQd - pﬂ-R?)ropCpmpVavd' (A4)

Por lo tanto, la fuerza de propulsién producida queda expresada como

Tprop = Touttet — Tdrag = pﬂ-R2 C(prop‘/d(‘/d - ‘/;1) (A5)

prop

Para obtener una expresion que relacione el comando de propulsién d; con el empuje
Torop, se necesita un modelo que exprese la velocidad de descarga V;; en funcion del d,.

Cuando la velocidad aerodinamica es igual cero, entonces la descarga esta dada por

Vd = Km5t, (AG)

donde K, es una constante del motor medido en m/s. La variable §; toma valores
de cero a uno, donde §; = 1 representa el empuje maximo, y o; = 0 significa que no hay
ningin empuje. Un método simple para medir K, es colocar un tubo de pitot en la salida

de viento de la propela y medir la velocidad del viento con un §; = 1.

Cunado se tiene §; = 1, la velocidad de descarga serd K,,, y dependera muy poco
de V,. Sin embargo, cuando d; = 0, la propela deja de girar por lo tanto la velocidad

de descarga es V,, usando una interpolaciéon lineal, podemos obtener que la velocidad de
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descarga esta dada por

‘/d:Km(St—{—(l—(st)‘/a :%+5t(Km—%> (A?)
Por lo tanto, el modelo para el empuje como funcién de §; queda expresado de la

siguiente manera

Tyrop = 07 Ry Corop(Va 01K — Vi) (0 Fo — Vi), (A8)

A.3.1. Caracterizacién motor

El motor utilizado es un motor brushless FMS-KV500, con una propela FMS 1400mm
F4U. En la figura se muestra la prueba realiza, en esta prueba se midi6 el viento de
salida de la propela con el PWM maéximo (§; = 1), usando un tubo de Pitot.

Figura A.4. Caracterizacion del motor.

Por lo tanto se obtuvieron los pardmetros de la tabla

Parametro Valor
Rprop 0.185m
Chrop 0.98

K, 13m/s

p 1.24K g/m?

Tabla A.5. Parametros del sistema de propulsion.
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Apéndice B

Conceptos fisicos

B.1. Condiciones de equilibrio

Si se tiene un sistema escrito en ecuaciones diferenciales como

T = f(x,u),

donde f : R" x R™ — R", x es el estado del sistema, y u es la entrada, se dice que

esta en equilibrio en los estados z* y en la entrada u* si

fz*,u*) = 0.

Una aeronave se encuentra en equilibrio cuando se encuentra volando en un vuelo
estable, esto quiere decir que vuela a una altura y velocidad constante, con esto se logra que
las velocidades del cuerpo u, v, w, los angulos de Euler ¢, 0,1 y las velocidades angulares
P, q,r permanezcan constantes. Por lo tanto los estados donde el vehiculo se encuentra en

equilibrio se resumen como
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P N/A
B N/A
hi V¥ sin(y*)
u 0

- 0

w* 0

g | 0

G+ 0

1/%* %003(7*)
P* 0

q* 0

r* 0

de las ecuaciones no lineales del aeronave se puede observar que p,, p., pq son inde-
pendientes de las ecuaciones que modelan el movimiento de rotaciéon y traslacién, por lo
que no importa su estado para las condiciones de equilibrio. En un despegue constante la
velocidad de la aeronave se encuentra constate por lo que u* = v* = w* = 0, la velocidad

de viraje también se encuentra en equilibrio por lo tanto

*

v = 7 c0s(7") (B.1)

lo que implica que r* = 0 y finalmente cuando se encuentra en un despegue constante

la altura esta dada por

he = Visin(y*). (B.2)

B.2. Viraje coordinado

Le ecuacion muestra que ¢, depende de 6, 1. Fisicamente se puede ver que el giro
del vehiculo depende principalmente de ¢, por lo tanto es posible encontrar un ecuacion
simplificada para describir este movimiento, las condiciones de un viraje coordinado per-
mite encontrar una relacion simplificada. Durante un giro coordinado no hay aceleraciones
laterales en f*. Esto es demostrado en [52].

En la figura [B.I] se muestra que las fuerzas centrifujas del mini VANT son iguales y
opuestas a la componente horizontal de la fuerza de sustentacién actuando en la direccion

radial. Sumando las fuerzas en la direccion horizontal se obtiene

Fuge sin cos (x — ) = m (V, cos 7)¥ (B.3)
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mg cos~y
Fiize sin ¢ cos(x — 1)
x sobre el eje k*
(a) Vista superior (b) Vista frontal

Figura B.1. Diagrama de cuerpo libre indicando las fuerzas que actuan en mini un VANT
durante un viraje coordinado con un ascenso constante.

donde Fj;s es la fuerza de sustentacion, v es la trayectoria de vuelo, Vj es la velocidad
tierra y x es el angulo de rumbo. La fuerza centrifuga es calculada usando la velocidad
angular de y sobre el eje k° y la componente horizontal de la velocidad aerodinamica,
(Vo cos). De igual manera, la componente vertical de la fuerza de sustentacion es igual
y opuesta a la proyeccion de la fuerza gravitacional sobre j° — k*. Sumando las fuerzas

verticales se obtiene

Fift cos ¢ =mgcos?y. (B.4)

Dividiendo la ecuacion por la ecuacion y resolviendo para x obtenemos

X = s tan ¢ cos (x — ), (B.5)
Vg

la cual es la ecuacion de un viraje coordinado. En ausencia de aire ©» = y, por lo tanto

_ g
X=1 tan ¢. (B.6)

g

B.3. Velocidad aerodinamica

Las fuerzas aerodindamicas en un mini VANT, dependen principalmente de la veloci-
dad del aeronave con respecto al viento circundante, cuando no hay viento la velocidad
aerodinamica es igual a la velocidad tierra. Sin embargo en los vuelos reales el viento
siempre esta presente. La velocidad aerodinamica V, depende de la velocidad del viento,
la velocidad tierra es la velocidad que se mide en un marco de referencia inercial. Estas

velocidades se pueden relacionar de la siguiente manera
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V,=V, -V, (B.7)

donde V,, es la velocidad viento en el marco de referencia inercial del mismo modo que

Vy. La velocidad Vj en el marco de referencia cuerpo puede quedar representado como:

vh=1vo

g
W

La velocidad viento puede ser expresada en el marco de referencia cuerpo como:

My Wnp,
Vi=1 v, | =R, 0,0) | we
W Wq

Entonces V, queda expresado de la siguiente manera

Ha K= Hw
b _ _
Vi=1v.|=1]v—0,

We W — Wy

donde u,,v, vy w, se utilizan para calcular las fuerzas aerodinamicas y momentos que
acttian sobre el vehiculo. Las velocidades u,v y w son estados del sistema y pueden ser
calculadas a partir de la solucién de las ecuaciones de movimiento. Las componentes del
viento u,,v, y w, tipicamente vienen del modelado del viento que se este utilizando.
Teniendo en cuenta que V, es la velocidad del aeronave con respecto al viento, este puede

ser expresado directamente expresada en el marco de referencia viento como

Para expresar V, en el marco de referencia cuerpo se tiene que realizar dos transforma-
ciones. Se comienza con el marco de referencia viento F),. Si se rota un angulo 3 sobre el
eje K, se obtiene el marco de referencia de estabilidad Fj. Si entonces rotamos un angulo

a sobre el eje J obtenemos un marco de referencia cuerpo Fj. Esto que expresado como:

[ha V. cos fcosa  —sin B cosa —Sin o Vi
VE=RNp,0,0) v, | =RE [ 0 | = sin f3 cos3 —sin 3 sin a 0
Wq 0 cos B sin « 0 oS ( 0

lo que implica que
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[ cos acosf
v, | = Vo sin 3
Wq sin acos 3

Invirtiendo esta relacién se obtiene que

Vo= V3 +vi +w}

Wq
a = tan~? (—)
Uy

B = sin~? Ya )
/TR

(B.8)
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Apéndice C
Simulador computacional

La simulacion consta de cinco modulos, esto se puede apreciar en la figura [C.0] el
modulo central llamado “Mini VANT de ala fija” contiene las ecuaciones dindmicas
y cinematicas, ademés calcula las fuerzas y momentos que actiian en el vehiculo. Este
modulo tiene dos entradas, en la primera entran las senales que mueven las superficies de
control d,, d,, 0, v la senal de control del sistema de propulsion d,. Esta entrada puede ser
cambiada a una senal manual con un periférico como puede ser un palanca de mando, un
radio control o pueden ser enviadas por un controlador automatico. La segunda entrada
proviene del medio ambiente donde se esta volando el vehiculo aqui se incluye la velocidad

del viento.

Periferico de control Reloj Tiempo de simulacién

| Wahaxal [6:,80,5.6)

o >
Manual Switch - >

Controlador de altura, velocidad
y rumbo

Definicién de trayectoria

m Visuallizacion

Viento

[Fo Pty v,0,0, 0,9, p,q,7]

Estados

Figura C.1. Diagrama de los médulos que conforman la simulacion en MATLAB /Simu-
link.

El modulo “Controlador de altura, velocidad y rumbo” incluye el algoritmo de
la ley de control desarrollado previamente. A la salida de este modulo se encuentran las
senales de control a aplicar al vehiculo.

El modulo “ Definicion de trayectoria” calcula el rumbo x que debe seguir el

vehiculo para seguir una trayectoria circular definida, por lo tanto en este bloque se
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Estados
\—bx Fuerzas y momentos
[F M » mav_dynamics .
D) pfdetta A
delta Dindmica
- > wind air data airdata
wind Goto

Fuerzas y momentos

Figura C.2. Moédulo “Mini VANT de ala fija”.

Gain To Workspace1

To Workspace2

defta

Xx_command

O—

d
Clock SOmTANC Intepreted Gain2 To Workspace3
IATLAB Fcr
@—h Controlador —
Clock1 e ]
chi
To Workspace

A
5
0]

5
!
El

=
o

O]

@
=
2

<
By

A

Figura C.3. Modulo “Control de altura, velocidad y rumbo”.

indica el radio del circulo y la posicion en el sistema de referencia inercial. En este bloque

también se incluyen la altura h y velocidad aerodinamica V,, deseada que se quiere seguir.

>
senales
To Workspace Velocidad
15
Altura
Group 1
= signal 1 N "( 1 )
Out1
Signal Builder
B> >
Radianes
P> > Constant
i Int ted
ehi MRTe[,E\r; :cn Manual Switch

Paht_following_circle

Integrator
1

s To Workspacel

> > altura

To Workspace2

Figura C.4. Modulo “Definicién de trayectoria”.
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Finalmente se tiene el modulo de “Visualizacién” aqui se incluyo una represen-

tacion en realidad virtual con el Software FlightGear, las entradas del submdédulo de

FlightGear Simulator son la longitud, latitud, altura y los dngulos de ¢, 6 y 1. Como se

puede apreciar este submoédulo no utiliza el sistema de referencia inercial NED por lo que

se incluyo un bloque que permite realizar una conversion del sistema de referencia inercial

NED a un sistema de referencia de coordenadas geocéntricas, este bloque tiene que tener

como condiciones iniciales una latitud y longitud inicial. En este submdédulo se agrego una

representacion grafica en 3D para observar la trayectoria que sigue el vehiculo.

To Workspace2

Ese

Ajusta la altura

Norte

Ede

Altura

Phi

Norte

Interpreted

E Inviete |a aftura

Altura

37.6189

Latitud_0
Latitud inicial

-122.37568

Longitud_0
Longitud inicial

> MATLAB Fon

Cordenadas inerciales a coordenadas
geocéntricas

Theta

£Y

Ps

Reloj

Reglidad Virtual FlightGear Simulator

\w\\l+

Figura C.5.

Este
Norte
Altura
phi
theta
psi

@

rafica en 3D

Modulo “Visualizacion”.

Longitud
Latitud
Altura
phi
theta

psi
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Apéndice D
Congresos y publicaciones

En esta seccion se presentan las constancias de participaciéon a los congresos que se
asistié y participo, asi mismo se presentan las portadas de los articulos sometidos, acep-

tados y presentados, producto de este trabajo de tesis.

El primer congreso al que se asisti6 fue al 3er. Coloquio de Energia: Uso Actual de
la Energia y Energias Renovables, Seminario Regional ICTP-UNACH-UNESCO Sesion
Energia., realizado del 1-4 de septiembre del 2015 en la Universidad Autéonoma de Chia-
pas, Campus I, Tuxtla Gutiérrez, Chiapas, México, donde presento el trabajo llamado
Configuracion de celdas fotovoltaicas para un vehiculo aéreo no tripulado (VANT) de ala

fija. La constancia se puede ver en la figura

El segundo congreso al que se asisti6 fue un congreso internacional llamado 2016
13th International Conference on Power Electronics (CIEP), llevado acabo del 20-23 de
junio del 2016 en Guanajuato, México. Donde se presento el articulo llamado Modeling
and Control of a fized-wing UAV powerd by solar energy: an electric array reconfiguration

approach, la primera hoja del articulo se puede observar en la figura [D.2]

El tercer congreso en el que se participo fue un congreso internacional llamado 43rd
IEEE Photovoltaic Specialist Conference llevado acabo del 5-10 de junio del 2016 en
Portland, OR. Donde se presento en colaboraciéon con Moisés Garcia Juarez el articulo
llamado Modeling and Simulation of a Photovoltaic Array for a fized-wing Unmanned

Aerial Vehicle, la primera hoja del articulo se puede observar en la figura [D.3]
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Este documento certifica que

CRISTIAN GRANO ROMERO, MOISES GARCIA JUAREZ Y JOSE
FERMI GUERRERO CASTELLANOS

presentaron el trabajo:

“Configuracion de celdas fotovoltaicas para un vehiculo aéreo no
tripulado (VANT) de ala fija.”

en Exposicién Oral en el

3er. Coloquio de Energia:

Uso Actual de la Energia y Energias Renovables,
Seminario Regional ICTP-UNACH-UNESCO Sesién Energia,
que se realizd en la Biblioteca Central de la Universidad Auténoma
de Chiapas, Campus |, Tuxtla Gutiérrez, Chiapas, México.

Del 1 al 4 de septiembre de 2015.

° e Cl}
Dr. Arnulfo Zepeda Dominguez

Coordinador General del MCTP Comité Organizador

Figura D.1. Constancia de participacion en el :3er. Coloquio de Energia: Uso Actual de
la Energia y Energias Renovables, Seminario Regional ICTP-UNACH-UNESCO Sesion
Energia.
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2016 13th International Conference on Power Electronics (CIEP)

Modeling and Control of a fixed-wing UAV
powered by solar energy: an electric array
reconfiguration approach

C. Grano-Romero*, M. Garcia-Judrez*, J.F. Guerrero-Castellanos™,
W.E. Guerrero-Sanchez!, R.C. Ambrosio-Lézaro*, G. Mino-Aguilar*
*Autonomous University of Puebla (BUAP), Faculty of Electronics, Puebla, Mexico
T Autonomous University of Puebla (BUAP), Faculty of Physic and Mathematics, Puebla, Mexico,
Email: cristian.grano.romero@gmail.com

Abstract—In this paper the mathematical model of a fixed-wing
UAV powered by solar energy is presented, the aim is to show
the performance of a longitudinal control for this UAV, using
successive loop closure. Also is presented a methodology for a
photovoltaic (PV) array reconfiguration allowing the load to be
matched and delivering the maximum power. The system model
the longitudinal controller together with the PV reconfiguration
methodology is validated using numerical simulations.

I. INTRODUCTION

In recent years the use of mini Unmanned Aerial
Vehicles (UAV) has been increased for applications on urban
surveillance, traffic monitoring, border surveillance, digital
mapping, forest fire detection and rescue missions. The most
used mini UAV is currently the rotary wing since it has greater
stability and can perform maneuvers that require precision on
the air, however for applications where it is required that the
UAVs cover greater distances it does not works well, in those
cases fixed-wing aircrafts are prefer for their aerodynamic
efficiency. The flight time in the fixed-aircrafts depends on
the capacity of their source of energy, but this time is not
always enough to accomplish their tasks, a solution for this
problem is to use solar cells in order to increase the flight time.

The most common structure in solar aircrafts is the use of a
photovoltaic panel, a maximum power point tracker (MPPT)
and a battery bank as is shown in [1] and [2] . This structure
is very useful when we have a big area and a large payload.
In [3] and [4], is presented a reconfigurable photovoltaic
panel, the aim is attend the variable energy demanded for
the charge, for example in an electric car there are current
peaks when the motor starts, or each time the motor reduce
its velocity. The same behavior can be observed in UAVs
during a track path, each time the vehicle arrives at a desired
point the velocity is reduced and more current is needed
to achieve the velocity wanted.In this paper is presented a
longitudinal controller based on transfer functions, and also
a a methodology of photovoltaic array reconfiguration to
provide electric energy to the UAV.

The paper is organized as follow, in section II are given
some mathematical preliminaries about the model of a
Fixed-Wing UAV, a description of its propulsion system and
a mathematical model of a PV. In section III is explained the
concept of PV reconfigurable for loading request. In section
IV are presented the equations to develop a longitudinal
control. In section V is presented the idea of the PV
reconfigurable and also is described the solar cell used in
the simulations. In section VI are presented results about the
behavior of the PV reconfigurable during the take-off zone,
climb zone and the altitude hold zone and finally are given
some conclusions of the work.

II. MATHEMATICAL PRELIMINARIES
A. Mathematical model of a Fixed-Wing UAV

The representation of a Fixed-Wing UAV, which have six
degrees of freedom and only two control surfaces, are shown
in Fig. 1. In an aircraft we have three control surfaces know
as timon (¢,.), aileron (d,) and elevator (d.) in the case of a
delta-wing the aileron and elevator are combined and called
elevons (d.r and d.l) . Generally the fix-wing aircrafts only
have one propulsion motor J;.

Fig. 1. Position of Delta-Wing UAV over the inertial frame.

B. The Flat-Earth Equations

The equations for modeling a fixed-wing are divided into
kinematic and dynamic equations. The kinematics equations

978-1-5090-1775-1/16/$31.00 ©2016 IEEE 52

Figura D.2. Primera hoja del articulo: Modeling and Control of a fized-wing UAV powerd
by solar energy: an electric array reconfiguration approach.
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Modeling and Simulation of a Photovoltaic Array for a fixed-wing
Unmanned Aerial Vehicle

Moisés Garcia!, Cristian Grano!, J. Fermi Guerrero', Roberto C. Ambrosio!, Mario Moreno?,
W. Fermin Guerrero', Gerardo Mino', and Victor R. Gonzilez!

!Meritorious Autonomous University of Puebla, Puebla, Mexico, 72570
?National Institute for Astrophysics Optics and Electronics, Puebla, Mexico, 7200

Abstract—Nowadays the unmanned aerial vehicles (UAV)
have received attention as a tool for the human and military
applications, such as monitoring, surveillance and also in the
development of sensors networks. Therefore, some of the critical
tasks of UAVs are: planning, control and autonomy. Regarding
the autonomy, it is limited for the durability and lifetime of
battery. In this way, the solar energy plays and important role
for the unmanned vehicles in order to provide the enough power.
This work present the modeling and simulation of photovoltaic
(PV) array for application in unmanned aerial vehicle to supply
the energy of the UAV avionic. The model was developed in
MATLAB/Simulink for 3 Watts of photovoltaic array. It is based
on mathematical equations taking in account the equivalent
circuit. The simulation allows determining the performance
of PV array under different values of solar radiation and
temperature. The model was validated and compared with
experimental data and it presented an error of 11%.

Index Terms—Simulation in MATLAB/SIMULINK, Modeling
Validation , Avionics, solar array.

I. INTRODUCTION

Currently, unmanned aerial vehicles (UAVs) have gained
much attention due to the applications of inspection, surveil-
lance and development of sensors networks among others
[1]. In the development of UAVs , the fixed wing has been
positioned to revolutionize aerial observation, commercial
communication and military field [2]. However, the most chal-
lenging for autonomy and endurance in an UAV is referent
to the power source. Batteries and fuel are two common
power sources for this aircraft, however these present a big
challenge since it not provide the enough capacity for large
time of flight. Using solar energy as an alternative power
source is possible to increase the endurance and continuous
flight. Thus, solar energy is captured through PV arrays and it
is used to propel the aircraft or it can be stored and used when
the solar conditions are non optimal[3]. Therefore to address
the issues mentioned, the goal is to obtain the necessary
power to flight and to provide autonomy tasks for fixed wing
UAV. In order to implement the UAV prototype and its elec-
tronic control and energy management circuits, a complete
flight simulation environment of the solar UAV is developed
currently for the control systems group and renewable en-
ergy group at Meritorious Autonomous University of Puebla
(BUAP) and National Institute for Astrophysics Optics and
Electronics (INAOE). This simulator allows developing the
algorithms for guidance and control combined with the energy

Fig. 1. XLRS simulation of a Delta-wing unmanned aerial
vehicle.

management system (see Fig. 1). Actually, it is composed by
three main modules: kinematic and dynamic, guidance and
control, propulsion and energy management system.

The main objective is to investigate how the environmental
conditions and power requirements impact in the performance
of the aircraft. In addition, this study will be essential in
order to determine the requirement of DC-DC converters,
Maximum Power Point tracking (MPPT) algorithms, which
allow to implement the electronic systems for the energy
management.

This work is focused in the modeling and simulation of
a photovoltaic array with a total power of 3W, using the
combination of 11 solar cells. The model was developed
in MATLAB/Simulink and compared with simelectronics
Toolbox. The output parameters are the current-voltage (I-V)
and power-voltage (P-V) characteristics under variations of
environmental parameters such as temperature and irradiance.
Also, we taking account the effects of resistor Rg in the
modeling. The developed model was validated experimentally
using the photovoltaic array built with mono-crystalline sili-
con solar cells with dimensions of 7.7x2.9¢m? solar cells. The
experimental results obtained, exhibited a good agreement
with the simulated data. Thus the model developed here
is a powerful tool to determine the performance of the
photovoltaic array for the energy system of the UAV.

The paper is structured as follows: the modeling of PV ar-
rays is given in section II. Then, in section III the development

Figura D.3. Primera hoja del articulo: Modeling and Simulation of a Photovoltaic Array
for a fired-wing Unmanned Aerial Vehicle.
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