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Resumen

Este documento recoge el desarrollo de un modelo dindamico de un vehiculo aéreo no tripulado de tipo ala
volante, concretamente del Skywalker X8, asi como su posterior implementacion en un simulador de vuelo,
donde se han construido los médulos de guiado, navegacion y control tipicos de una aeronave de estas
caracteristicas.

La documentacion se divide en dos capitulos fundamentales. El primero, dedicado a un analisis en profundidad
del modelo, donde se discute el trabajo de investigacion previo llevado a cabo, los datos utilizados y el método
seguido para la obtencion de la ley de propulsion; el segundo, destinado a resumir el contenido de los bloques
principales del simulador ademéas de comentar algunos resultados obtenidos. No obstante, también se ha afiadido
un capitulo donde se exponen las principales limitaciones del sistema al igual que posibles mejoras futuras a
implementar. Por Gltimo, se concluye con un anexo que contiene una guia de uso y puesta a punto del simulador,
creado en Simulink; un tutorial de instalacion de FlightGear, el cual ha servido de interfaz grafica para el
simulador; y el cédigo de Matlab producido e implementado tanto en el apartado de modelado como en el de
simulacion.
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Notacion

Radio ecuatorial del modelo WGS84.

Aceleracion lineal de la acronave.

Constante de la funcion de transferencia asociada con la dinamica del angulo de balanceo.
Constante de la funcion de transferencia asociada con la dinamica del angulo de cabeceo.

Constante de la funcion de transferencia asociada con la dinamica de la velocidad
aerodinamica.

Ratio de aspecto.

Angulo de ataque.

Angulo de ataque de entrada en pérdida.

Envergadura.

Angulo de deslizamiento.

Cuerda media del perfil acrodindmico del ala.

Radio polar del modelo WGS84.

Coeficiente de resistencia aerodindmica.

Coeficiente de momento aerodinamico alrededor del eje longitudinal de la aeronave.
Coeficiente de sustentacion aerodinamica.

Coeficiente de momento aerodinamico alrededor del eje transversal de la aeronave.
Coeficiente de momento aerodinamico alrededor del eje vertical de la aeronave.
Coeficiente de fuerza aerodinamica a lo largo del eje longitudinal de la acronave.
Coeficiente de fuerza aerodinamica a lo largo del eje transversal de la acronave.
Coeficiente de fuerza aerodinamica a lo largo del eje vertical de la acronave.
Angulo de curso.

Angulo de curso de referencia.

Angulo de curso deseado para la interseccion del segmento de ruta.

Angulo de curso del segmento de ruta.

Sefial de perturbacion asociada al modelo lineal del curso.

Sefial de perturbacion asociada al modelo lineal de la altitud.

Sefial de perturbacion asociada al modelo lineal del angulo de balanceo.

Sefial de perturbacion asociada al modelo lineal del angulo de cabeceo.

Sefal de perturbacion asociada al modelo lineal de la velocidad aerodinamica.
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Oq Deflexion de los elevones actuando como alerones (en sentidos opuestos).

S Deflexion de los elevones actuando como elevadores (en el mismo sentido).
6t Fuerza propulsiva generada por el motor de la acronave.
e Coeficiente de Oswald.
e, Error de seguimiento de ruta.
€py Error lateral de seguimiento de ruta.
E, Fuerza ejercida sobre la aeronave.
g Aceleracion gravitatoria.
G Constante de gravitacion universal.
| Productos de la matriz de inercia.
h Altitud.
h, Altitud de referencia.
H, Funcion de transferencia del modelo Dryden de viento.
H(wn)  Semiplano definido por el punto de paso w y el vector normal n.
L Momento (producto) de inercia de la aeronave.
/2 Factor de forma dindamica del modelo WGS84.
ka, Ganancia derivativa del controlador PID.
ki, Ganancia integral del controlador PID.
kp, Ganancia proporcional del controlador PID.
kpacn Ganancia de control para el seguimiento del segmento de ruta.
kop. Ganancia DC de la funcion de transferencia de la posicion del elevador al angulo de cabeceo.
L Momento de las fuerzas externas alrededor del eje longitudinal de la aeronave.
L, Longitud espacial de onda en el modelo Dryden de viento.
A Longitud en el sistema de referencia ECEF.
m Masa del Skywalker X8.
M Momento de las fuerzas externas alrededor del eje transversal de la aeronave.
M, Masa de la Tierra.
N Momento de las fuerzas externas alrededor del eje vertical de la aeronave.
W, Velocidad de rotacion de la Tierra.
Wn, Frecuencia natural.
W, Velocidad angular.
P Velocidad de rotacion alrededor del eje longitudinal de la acronave.
Pa Componente vertical de la posicion en el sistema de referencia NED.
De Componente este de la posicion en el sistema de referencia NED.
Pn Componente norte de la posicion en el sistema de referencia NED.
Piine(r,q) Segmento de ruta definido por el vector de referencia r y el vector normal q.
¢ Angulo de balanceo.
[ Latitud en el sistema de referencia ECEF.
P Angulo de guifiada.
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Velocidad de rotacion alrededor del eje transversal de la aeronave.

Radio vector de posicion.

Velocidad de rotacion alrededor del eje vertical de la aeronave.
Coeficiente acrodinamico sigma.

Intensidad de turbulencia en el modelo Dryden de viento.

Densidad del aire.

Matriz de rotacion del sistema de referencia A al B.

Superficie alar.

Angulo de cabeceo.

Componente longitudinal de la velocidad de la acronave respecto a tierra.
Componente longitudinal de la velocidad aerodinamica de la aeronave.
Velocidad aerodinamica total de la acronave.

Componente longitudinal de la velocidad de la masa de aire respecto a tierra.
Componente transversal de la velocidad de la aeronave respecto a tierra.
Componente transversal de la velocidad aerodinamica de la aeronave.
Componente transversal de la velocidad de la masa de aire respecto a tierra.
Componente vertical de la velocidad de la aeronave respecto a tierra.
Componente vertical de la velocidad aerodinamica de la aeronave.

Punto de paso i-ésimo.

Componente vertical de la velocidad de la masa de aire respecto a tierra.
Coeficiente de amortiguamiento.
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1 INTRODUCCION

para labores muy diversas, por ejemplo: agricultura, defensa, medio ambiente o seguridad. Debido a la

falta de consenso, han aparecido diferentes denominaciones para este tipo de vehiculos que, aunque
algunos expertos resefian ligeras diferencias entre ellos, se utilizan indistintamente debido a que se refieren
esencialmente a lo mismo. De este modo, han surgido términos como UAV (Unmanned Aerial Vehicle), UAS
(Unmanned Aerial System), RPA (Remotely Piloted Aircraft) o RPAS (Remotely Piloted Aerial System). Sin
embargo, el término genérico popularmente mas aceptado es drone.

En los ultimos tiempos se ha evidenciado un aumento progresivo del uso de vehiculos aéreos no tripulados,

El avance de la tecnologia de ambito comercial de la cual se nutren la gran mayoria de estos vehiculos junto con
un abaratamiento de los costes de adquisicion, ha fomentado su aparicion no sélo en el sector publico sino
también privado, debido a una mayor accesibilidad por parte de empresas y particulares. Todo ello augura un
creciente protagonismo de los mismos en las sociedades tecnologicamente mas desarrolladas, donde es
previsible su utilizacion en tareas cada vez mas dispares.

El objetivo de este documento es la construccion de un modelo matematico que defina, con la mayor fidelidad
posible, el comportamiento dindmico del Skywalker X8 ademas de su ulterior implementacion en un simulador
de vuelo. Con esta finalidad, se tendra como tnico recurso los datos de telemetria obtenidos a lo largo de cinco
vuelos de prueba, descritos en Fernandez Rojas, B. (2014). Desarrollo de un avion no tripulado: construccion,
integracion de sistemas y ensayos en vuelo. Proyecto Fin de Carrera. Universidad de Sevilla. Sevilla, Espafia.

Las herramientas utilizadas han sido exclusivamente: Mission Planner, Matlab, Simulink y FlightGear. Sin
embargo, aparte de la telemetria recabada, no ha sido posible realizar un estudio experimental (aerodinamico y
propulsivo) de la aeronave, por lo que se ha tenido que recurrir a investigaciones externas, donde si se ha podido
realizar estudios experimentales del Skywalker X8, con el fin de conseguir datos indispensables para un
modelado preciso. Este ha sido el caso de los coeficientes aerodinamicos, los cuales se han obtenido de la
investigacion previa descrita en Gryte, K. (2015). High angle of attack landing of an unmanned aerial vehicle.
MSc Tesis. Norwegian University of Science and Technology. Trondheim, Norway.

Finalmente, afiadir que el valor de este documento es meramente educacional pues, como se vera mas adelante,
un modelo fiel a la realidad requiere indispensablemente de un estudio experimental preliminar y de pruebas
posteriores para su correcta afinacion, asi como de datos de telemetria completos y rigurosos.



2 MODELADO

partida asi como a sentar las bases del modelo dindmico que se ha utilizado en el simulador, incluyendo

Este primer capitulo se ha dedicado a la presentacion del proyecto de referencia junto con los datos de
todo el procedimiento seguido para el calculo de la ley propulsiva a partir de los mismos.

2.1. Punto de partida

Este proyecto es una continuacion de Fernandez Rojas, B. (2014). Desarrollo de un avion no tripulado:
construccion, integracion de sistemas y ensayos en vuelo. Proyecto Fin de Carrera. Universidad de Sevilla.
Sevilla, Espafia. En él, se abarca todo el proceso desde la eleccion de la aeronave hasta su ensayo en vuelo.

Como se ha mencionado con anterioridad, el drone seleccionado fue el modelo Skywalker X8, de tipo ala
volante, cuyas caracteristicas fisicas generales son las siguientes:

e Envergadura: 2120 mm.
e Longitud: 780 mm.
e Superficie alar: 74.28 dm?.

e  Maximo peso en vuelo: 3500 g.

Figura 2-1. Skywalker X8.
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A la aeronave se le integré multitud de componentes electromecanicos, los cuales no son objeto de andlisis en
este proyecto debido a que su descripcion en profundidad se encuentra en su proyecto original, pero si de
mencion:

e Baterias LiPo de 2,4 y 5 celdas con 2500, 4000 y 5800 mAh de capacidad respectivamente.
e  Circuito de eliminacion de bateria o BEC (Battery Elimination Circuit).

e Servomotores (tanto para la deflexion de los elevones como de la rueda de morro).

e Controladores electronicos de velocidad o ESC (Electronic Speed Controller).

e Motor de la hélice.

e Moddulo de potencia del sensor o PSM (Power Sensor Module).

e GPS.

e Magnetometro.

e Tubo de Pitot.

e  Ardupilot.

e Raspberry Pi.
e Camara.

e Antena.

e Receptor.

e Transmisor.

Camara

Tubo de pitot

Servo de direccion Raspberry Pi

Bateria 5s

Bateria 2s #2 Receptor

Bateria 2s #1
Telemetria ~__

Antena Jetimodel =~ GPS/Mag

BEC = Ardupilot

T Power Sensor Module
Mezon =

Figura 2-2. Distribucion interior del Skywalker X8.



4 Modelado

La integracion de todos estos subsistemas junto a sus respectivos sensores hizo posible que se recabaran datos
de telemetria de los cinco vuelos de prueba que se llevaron a cabo. Esta telemetria ademas de las caracteristicas
técnicas del UAV han sido la tinica fuente de informacion que se ha reciclado del proyecto original para construir
el modelo dinamico del Skywalker X8, es decir, no se ha tenido contacto directo con el mismo en ningin
momento a lo largo del trabajo.

Los vuelos se han podido simular utilizando Mission Planner, una aplicacion de codigo abierto sélo disponible
para Windows que se utiliza como estacion de tierra. Esto ha permitido seguir el progreso en diferido de los
distintos vuelos que se llevaron a cabo asi como transformar los archivos de telemetria con extension .flog
utilizados por esta aplicacion a archivos de datos .mat utilizados por Matlab.

55,737

Log > KML x1

EENEEEEE

»

GPS Track (Black)
—

/
hdop: 1.3 g
&

' -

Figura 2-3. Simulacion del quinto vuelo en Mission Planner.

A continuacion, se muestra una serie de graficas de la telemetria del quinto y altimo vuelo (el mas largo) en las
que se puede visualizar aquellos datos de interés que se han utilizado para la construccion del modelo:
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Figura 2-6. Angulos de Euler y velocidades de rotacion de los ejes cuerpo.
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Figura 2-7. Componentes de la aceleracion en ejes cuerpo.
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Magnitud de la componente horizontal del viento
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Figura 2-10. Componentes horizontal y vertical del viento y su direccion en ejes viento.

Las distintas longitudes de sus respectivos vectores de tiempo indican que los diferentes sensores no trabajaban
auna Unica frecuencia de muestreo. Por ello, ha sido primordial un procesamiento de los datos para acondicionar
las distintas sefiales y homogeneizar su distribucion temporal; en otras palabras, las sefiales han sido modificadas
con el objetivo de uniformizar los vectores de tiempo de tal manera que todos tengan la misma longitud. El
motivo surge de la necesidad de trabajar en Matlab con vectores y matrices del mismo tamafio para poder realizar

calculos.

En consecuencia, se ha optado por un método de redimensionamiento de los vectores con cierta similitud a un
ZOH (Zero Order Hold). Este consiste en rellenar los intervalos entre tiempos de los vectores de menor longitud
con los tiempos del vector que trabaja a una mayor tasa de refresco, y por tanto su longitud es mayor, al mismo
tiempo que se mantiene el valor anterior medido por el sensor.

Las siguientes tablas muestran este proceso mediante un sencillo ejemplo:

Tiempos (no procesado)

Datos (no procesado)

0 0
0.4010 0.1400
0.8010 -0.03000

Tabla 2-1. Matriz de datos no procesada.
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Tiempos | Datos
0 -2.487
0.1210 | -2.489
0.2400 | -2.489
0.3610 | -2.489
0.4800 | -2.489
0.5990 | -2.489
0.7220 | -2.489
0.8410 | -2.489

Tabla 2-2. Matriz de datos de mayor longitud.

Tiempos (procesado) | Datos (procesado)

0 0

0.1210 0

0.2400 0

0.4010 0.1400

0.4800 0.1400

0.5990 0.1400

0.8010 -0.03000

0.8410 -0.03000

Tabla 2-3. Matriz de datos procesada.

Las matrices no procesadas de mayor longitud, que contienen los datos de la unidad de medicion inercial o
IMU (Inertial Measurement Unit) debido a que trabaja a una mayor tasa de refresco, se dejan intactas durante
el procesamiento.

Como resultado de aplicar este procedimiento para la telemetria de todos los vuelos, se obtienen vectores de la
misma longitud que, esta vez si, son aptos para su manejo en Matlab.
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Desgraciadamente, los datos recabados por los sensores no son especialmente rigurosos ni precisos debido en
gran medida al uso de componentes facilmente asequibles y econémicos. Ni siquiera el objetivo fundamental
del proyecto original era el de recabar informacion precisa de los vuelos de prueba. Muestra de ello es el hecho
de que no se implementara un sensor de medicion de viento en el UAV, lo que implica que los datos de viento
en este proyecto no sean mas que meras estimaciones obtenidas por Mission Planner.

He aqui un ejemplo de error en los datos de telemetria correspondientes al cuarto vuelo:

Aceleracion X
10 T T T T T T T T T

A, [mis?]
§

A0 1 1 1 1 | 1 | 1 |
-4000 -3500 -3000 -2500 -2000 -1500 -1000 -500 0 500 1000

t[s]

Aceleracion Y
1 I 1 | 1 | 1 | A

SE 1 | 1 | | | | |
-4000 -3500 -3000 -2500 -2000 -1500 -1000 -500 0 500 1000

t[s]
Aceleracion Z

40 T T T T T T T T T
N 20t -
..&D-
E of watonds
< 20 _
40 1 1 1 1 | 1 | 1 |
-4000 -3500 -3000 -2500 -2000 -1500 -1000 -500 0 500 1000

t[s]
Figura 2-11. Componentes de la aceleracion en ejes cuerpo correspondientes al cuarto vuelo (sin procesar).

Se observa una clara traslacion en tiempo de los datos de telemetria, posiblemente debido a un reseteo del sensor
en pleno vuelo. Es por esto que el simple hecho de no investigar suficientemente sobre la coherencia de los datos
puede desembocar en la obtencion de un modelo totalmente erroneo. Asimismo, la existencia de datos espureos
hace indispensable el procesamiento de los datos y su acondicionamiento en aras de poder ser utilizados en

Matlab.

10
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2.2. Modelo

En esta seccion se presenta el modelo implementado en el simulador, incluyendo sus distintos componentes y
ecuaciones, asi como algunos de los resultados obtenidos a partir de los datos de telemetria, como el modelo
propulsivo.

2.1.1 Sistemas de referencia

En aerondutica se hace imprescindible el uso de distintos sistemas de referencia debido a la gran cantidad de
elementos que afectan al comportamiento de la aeronave y, por tanto, variables que se requieren manejar. Por
este motivo, se han utilizado:

o Sistema de ejes Tierra o ECEF (Earth Centered, Earth Fixed): Util para referenciar posiciones
terrestres, pues gira con la Tierra, cuya forma es aquella del elipsoide WGS84 (utilizado por el sistema
GPS). Los parametros que se utilizan para marcar la posicién en este sistema de referencia son los
angulos de longitud (1), latitud (¢) y altitud (h).

o Sistema de ejes horizonte local (o de navegacion) o NED (North, East, Down): sistema de referencia
local centrado en un punto que puede o no encontrarse sobre la superficie terrestre. Se traslada al
moverse el punto de referencia. Los parametros que lo definen son las direcciones Norte (N), Este (E)
y vertical hacia abajo (D).

z(‘ .
A X (North) h

Prime
Meridian

Xe

Figura 2-12. Sistemas de referencia de ejes Tierra y de navegacion.

11
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o Sistema de ejes cuerpo o BFS (Body Fixed System): utilizado para definir la actitud (orientacion) de
la aeronave respecto al sistema de ejes de navegacion. Los pardmetros que la determinan son los angulos
de Euler de alabeo (¢), cabeceo (8) y guiiiada ().

(north)

[N
P = - - o
= s e e

®

Figura 2-13. Sistema de referencia de ejes cuerpo.

o Sistema de ejes viento 0 WF (Wind Frame): sirve para orientar el viento respecto a la aecronave. Los
parametros que lo definen son la magnitud del mismo y dos angulos: el angulo de ataque («) y el angulo
de deslizamiento (f).

Figura 2-14. Sistema de referencia de ejes viento.

12
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La importancia del uso de distintos sistemas de referencia radica en la capacidad de transformar vectores. Esto
permite la representacion de distintas variables bajo sistemas de referencia mas acordes a su naturaleza, como
es el caso de la posicion en ejes Tierra o de navegacion y el viento en ejes viento.

Para transformar vectores expresados en un sistema de referencia a otro se utilizan las matrices de rotacion,
también conocidas como matrices de cosenos directores o DCM (Direction Cosine Matrix). Asi, la
transformacion de un vector v de un sistema de referencia A a otro B queda definida del siguiente modo:

UB = RﬁUA

Una caracteristica importante de estas matrices de rotacion es su ortogonalidad (R§ = (R5)T), la cual permite
transformar en el sentido contrario simplemente multiplicando el vector v por la traspuesta de dicha matriz:

Uy = Rng = (RE)TVB

Para aplicar una transformacion secuencial, esto es, de un sistema de referencia A a otro D, por ejemplo, de los
cuales no se posee su matriz de rotacion, pero si de sistemas de referencia intermedios B y C, el prodimiento es
el siguiente:

Up = RIC)RE?REVA

A continuacion, se exponen las matrices de rotacion que se han utilizado durante el proyecto. Notese que, como
se ha mencionado con anterioridad, solo haria falta trasponer las matrices para obtener aquellas que definen la
transformacion opuesta.

e Matriz de rotacion de ejes Tierra a ejes de navegacion:

R —senAl cosA 0

—cos@ cosA  —cos@ send —seng

<—sen<p cosl —seng send  cosQ )
n
g

e  Matriz de rotacion de ejes de navegacion a ejes cuerpo:

clcy cOsy —s6
R: = (—cqhsd) +s¢psOcy  cpcy + spsOsy sd)c@)
sPsY + cpsOcyy  —spcy + cpsOsyp  cpch

e Matriz de rotacion de ejes viento a ejes cuerpo:

senf cosf 0

cosf cosa —senfs cosa —sena
RY =
cosf sena —senf sena  cosa

13
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2.1.2 Cinematica

Ahora, se exponen las ecuaciones mediante las cuales se obtiene la derivada de la posicion en ejes de navegacion
del Skywalker X8 a partir de las componentes de la velocidad lineal y su orientacion (angulos de Euler).
Seguidamente, se incluyen las ecuaciones para calcular la derivada de la actitud, en funcién de las componentes
de la velocidad angular y la actitud.

e Ratio de cambio de la posicion en ejes de navegacion:

De CoSy SpSeSy T CpCy  CpSeSy — SpCy V

(pn> CoCy SpSoCy — CopSy CpSeCy + S¢Sy (U)
Da —Sg S¢Co CpCo w

e Ratio de cambio de la actitud:

¢ 1 seng tanf cos¢ tanf\ /P
o= <0 cosg —sen¢ ) (Q)
) 0 sen¢ secO cos¢p sec8/ \R

Finalmente, estas derivadas se integran para obtener, junto a sus respectivos valores iniciales, la posicion en ejes
de navegacion y la actitud en un instante concreto.

2.1.3 Dinamica

De igual modo, se presentan las ecuaciones de dindmica. Por un lado, permiten calcular la derivada de la
velocidad lineal en funcion de las componentes de la velocidad lineal y angular, la masa de la acronave y las
componentes de la fuerza a la que se haya sometida expresadas en ejes cuerpo; por el otro, el calculo de la
derivada de la velocidad angular a partir de las misma, los momentos de las fuerzas experimentados por el
Skywalker X8 en ejes cuerpo y una serie de parametros mecanicos (I') que dependen exclusivamente de los
momentos y productos de inercia.

e Ratio de cambio de la velocidad lineal:

U RV —QW\ ;1 (Fx
(V)z(pW_Ru)+_<Fy>
W QU—-prv/) ™M\F,

e Ratio de cambio de la velocidad angular:

, [3L + TN
P LPQ-T,0R \ [T
Q | =|TsPR —Ts(P?2—R?) |+ M

; I,PQ — I QR y /
R PR \F4L+F8N

14
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Siendo:
I'= Isz - I}%z

_ Ixz(lx - Iy + Iz)
re T

L - L)+ 1%
2T r

L= 1) + 12
T r

Ly

I,==
87 r

Analogamente, para obtener la velocidad lineal y angular en un tiempo determinado es necesario la integracion
de sus derivadas a partir de sus valores iniciales.

21.4 Fuerzas y momentos

En este apartado se presentan las ecuaciones que permiten calcular las componentes de las fuerzas y momentos
ejercidos sobre el Skywalker X8 expresados en ejes cuerpo. Las ecuaciones genéricas tienen la siguiente forma:

- -

Fgravitatoria + Faerodinamica + Fpropulsiva =m-a M= Z(T X F)

T

X

Como se puede observar, el sumatorio de fuerzas se compone de tres grandes bloques: la fuerza gravitatoria, que
se rige por el modelo de gravedad EGM96 (Earth Gravitational Model ‘96) incluido en el sistema de
coordenadas WGS84 (World Geodetic System ‘84); la aerodinamica, cuyos coeficientes aecrodinamicos se han
obtenido de estudios experimentales externos; y la propulsiva, resultado del modelo desarrollado en este
proyecto.

15
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Sistema de coordenadas geodéticas WGS84: estandar en navegacion y utilizado por el sistema GPS
(Global Positioning System). Formado por una superficie equipotencial, su geoide (EGM96), que define
el nivel nominal del mar.

spheroid

Figura 2-15. Esferoide del sistema WGS84.

Este modelo es implementado directamente a través de sendas funciones incluidas en Matlab y
Simulink, las cuales calculan la aceleracion de la gravedad a partir de la latitud y la altitud mediante la
siguiente ecuacion:

GM 3/,a
g9(re) = - rze 1- ézrz (3sen?p — 1)| + we*rcos®e

Modelo aerodinamico: como se menciono previamente, debido a la imposibilidad de realizar ensayos
experimentales de ninglin tipo sobre la aeronave, se opto por llevar a cabo un trabajo de investigacion
previo el cual concluyé con la decision de usar una serie de coeficientes tanto mecanicos como
aerodinamicos obtenidos a partir de una serie de experimentos efectuados sobre un Skywalker X8 por
parte de investigadores de la Universidad Noruega de Ciencia y Tecnologia de Trondheim. Este
documento se titula Gryte, K. (2015). High angle of attack landing of an unmanned aerial vehicle. MSc
Tesis. Norwegian University of Science and Technology. Trondheim, Norway. Los parametros
seleccionados no son mas que los momentos y productos de inercia (los cuales pueden suftir ciertas
variaciones con respecto a aquellos del Skywalker X8 cuya telemetria se ha usado en este proyecto
debido a una diferente distribucion de masa) y coeficientes acrodindmicos (adimensionales).

Asimismo, se han reciclado parametros dimensionales del proyecto original del cual se toman los datos
de telemetria, por ejemplo: la masa de la aeronave, la envergadura, la cuerda media del perfil
aerodinamico o la superficie alar.

A continuacion, se presenta una tabla completa con todos aquellos parametros que definen a la acronave
y que han sido utilizados para los distintos calculos, ya sea durante el modelado o la simulacion.

16
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Parametro Valor Parametro Valor
m 3.7970 Cy, 3.2049¢-18
b 2.1000 CYB -0.1949
c 0.3571 Cyp -0.1172
Saliar 0.7500 Cy, 0.0959
AR 5.8800 Cyy, -0.0696
L 1.2290 Cy, 1.1518e-18
L, 0.1702 Cl,; -0.0765
I, 0.8808 Clp -0.4018
I, 0.9343 Gy, 0.0250
e 0.9935 Cis, 0.2987
g 0.2670 Cim, 0.0180
Cy, 0.0254 Cm, -0.2524
Cr, 4.0191 Cmfp -0.2168
CLq 3.8954 Cmq -1.3047
Crs, 0.5872 Cing, -0.4857
Cp, 0.0102 Chy -2.2667¢e-7
CDﬁl -2.0864e-7 Cnﬁ 0.0403
Cp 52 0.0671 Cnp -0.0247
C D, 0 Ch, -0.1252
Cpg, 0.8461 Cns, 0.0076

Tabla 2-4. Parametros mecanicos y acrodinamicos del Skywalker X8.
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Valor del coeficiente [-]

-05

Como se comprobara al término de este apartado, las ecuaciones de fuerzas y momentos incluyen un
término sigma (o) en sus componentes aerodinamicas. Este término no es mas que la representacion de
una funcién sigmoide cuyo valor depende unicamente del angulo de ataque () y que define la
transicion suave del comportamiento lineal del ala al de placa plana. Dicho comportamiento se puede
apreciar en la siguiente figura:

a5 Coeficientes aerodinamicos (dinamica longitudinal)
: I I I I I 1

-
o

o
o

| | 1 | 1 1 |
-180 -135 920 -45 0 45 20 135 180

o [7]

Figura 2-16. Coeficientes de sustentacion, resistencia y momento de cabeceo.

Fuerza propulsiva: esta ha jugado el papel de incognita durante el modelado. Para obtenerla se ha
despejado la fuerza propulsiva (&;) de la componente longitudinal de la fuerza resultante a la cual se
hayaba sometido el UAV en cada instante de tiempo de todos los vuelos, a partir de la segunda ley de
Newton. He aqui la ecuacion mencionada:

U
w

61: =m: - Fgravitatoriax - Faerodinémicax

Posteriormente, los resultados alcanzados se han ajustado mediante minimos cuadrados con el objetivo
de crear una funcion o ley que definiera el comportamiento de la fuerza propulsiva a partir de dos
parametros: la diferencia entre la sefial PWM del motor respecto a la sefial PWM del motor minima y
la velocidad aerodinamica en el eje longitudinal de la aeronave. Dicha funcion tiene la siguiente forma:

St = Cl . AMOtOTPWM + Cz . Uaz

18
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El propdsito no es mas que el hecho de poder implementar esta ley en el simulador, para lo cual la fuerza
de propulsion debe estar caracterizada de alguna manera. Como se verd al término de este capitulo, el
ajuste por minimos cuadrados determina los valores de los coeficientes de tal manera que C; > 0y
C, < 0, tal y como se podia prever.

Finalmente, se exponen las ecuaciones generales que permiten el calculo de las componentes de fuerzas y
momentos constituidas por los puntos mencionados:

Fy
Fy

(CL + CL a) X 3 2
Cp, + (1 —0(@))- p—— ——=+0(a) - (2 signo(a) sen’a) + Cp B + Cp .8 +ch2U Q + Cp,, e
=5 PUs"Saiar 0
c
(1 - a(a)) . (CLO + CLaa') + o(a) - (2 signo(a) sena cos a) + CLQWQ+CL5869

1, b b AW
+_pU00 Salar Cy +Cy ﬁ+Cy _P+Cy _R+Cy 6(1 +Rn 0 +1 0
2 ° B P 2Uq 20U Sa
0 mgr Ao

b
b.(Clo+ClB[)’+C,me+Cl =—R+Cy, 8a)

"2Uq

Ly 1
(%) = EonoZSalar \ <(1 —o(@)- (Cpy + Cip ) + 0(a) - ( M signo(a) sen a) + Cny 57— 0. Q+Cm585 )

b b
b-(Cn0+Cnﬂ+ConP+CnT2U R+ Gy, 6a) )

2.1.5 Perturbaciones atmosféricas

Por ultimo, se han afiadido perturbaciones atmosféricas basadas en el modelo Dryden de viento. Este modelo ha
permitido simular de forma rigurosa turbulencia en la aeronave durante la parte del trabajo desarrollado en
Simulink.

Segun este modelo, la velocidad lineal de la masa de aire respecto a tierra se compone de dos sumandos. Por un
lado, el perteneciente a un viento ambiental continuo, comunmente expresado en ejes de navegacion y, por otro
lado, aquel producido por rafagas de viento y otras perturbaciones atmosféricas, el cual es representado mediante
un proceso estocastico y a menudo expresado en ejes cuerpo:

- - -
Vviento = vVientocontinuo+v"7ient0perturbaciones

Analogamente, el modelo implementado en el simulador introduce componentes de velocidad angular, lo que
proporciona mayor realismo al inducir cierta vorticidad en la dindmica de la aecronave.

Los resultados experimentales indican que un buen modelo para esta componente no continua se obtiene
haciendo pasar ruido blanco a través de un filtro lineal e invariante en el tiempo dado por el espectro de
turbulencia de Von Karman. Desafortunadamente, dicho espectro no se haya definido por una funcion de
transferencia racional. Las funciones de transferencia del modelo Dryden de viento, sin embargo, son una
aproximacion adecuada:
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1

(a)°

Hy(s) = oy | L Hy(s) = 0y |20
e 14 gts Yo 3 (1+(55)s)
, - B .
H,(s) = oy U ) (1 +£_vs)2 H.(s) = (1 N (%) S) - Hy(s)
\/§L S
14w +
Hy(s) = 0 |2 — U Hos) = 02— H,(s)
(1+Gr)s)

Siendo o0y, 0, y gy, las intensidades de turbulencia, y L,,, L, y L,, la longitud espacial de las ondas que la
definen. A continuacion, se muestra una tabla extraida de [4] donde se presentan parametros apropiados para las
distintas condiciones de turbulencia deseadas.

altitude L,=L, L, o,=0, Ty

gust description (m) (m) (m) (m/s) (m/s)

low altitude, light 50 200 50 1.06 0.7
turbulence

low altitude, moderate 50 200 50 2.12 1.4
turbulence

medium altitude, light 600 533 533 1.5 1.5
turbulence

medium altitude, 600 533 533 3.0 3.0

moderate turbulence

Tabla 2-5. Pardmetros del modelo Dryden de viento.

No obstante, los efectos del viento se han despreciado durante la etapa de modelado por lo que es previsible que
los resultados que arroje el simulador no converjan con los datos de telemetria. El motivo ha sido la falta de
rigurosidad en los datos de viento pues, como se ha mencionado con anterioridad, son inicamente estimaciones
extraidas del Mission Planner, ya que no se embarco ningun sensor de viento en el Skywalker X8.

2.3. Resultados

Para finalizar el capitulo, se exponen los resultados obtenidos durante el proceso de modelado, gracias al cual se
obtuvo la ley propulsiva que define la fuerza generada por la planta motor en funcioén de su sefial PWM y la
componente longitudinal de la velocidad aerodinamica.

En primera instancia, se presenta la grafica resultado de despejar §; para cada instante de tiempo de cada uno de
los cinco vuelos realizados, tal y como se ha explicado con anterioridad. En ella, se observa una nube de puntos
en funcion de, aparte de las dos variables que definen la ley propulsiva, la altitud.

20
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Fuerza propulsiva en funcion de la senal PWM del motor, la componente longitudinal de la velocidad aerodinamica y la altitud

100

50

125

Deltat[N]
Altitud [m]

100

75

2100

30 2000

1900 50
1800
20 1700

1600

10 1500

1200 T e
Ua[m/s] 410 1100

Canal 3 PWM (motor) [1s]

Figura 2-17. Resultados de la fuerza propulsiva obtenidos durante el modelado.

Puesto que la altitud maxima de vuelo alcanzd los escasos 200 metros, no se puede considerar dicha variable
como un factor clave de la actuacion de la planta propulsiva debido a que no se han recabado suficientes datos
para que el ajuste de los resultados, incluyendo como incognita a la altitud, sea satisfactorio. Al mismo tiempo,
la aeronave bajo estudio no fue concebida para ser volada en capas altas, sino a bajas, por lo que la omision de
la misma cobra atin mas sentido.

Légicamente, el resultado esperado era aquel en el cual §; se hacia mayor conforme la potencia que generaba el
motor, directamente relacionada con el valor de la sefial PWM (1100 us equivale a potencia nula mientras que
2100 us equivale a potencia maxima), aumentaba y la componente longitudinal de la velocidad aerodinamica
decrecia.

Al final, el ajuste por minimos cuadrados del resultado mostrado lleva a la siguiente curva de actuacion de la
planta propulsiva:
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: . - . = . K . 1a2
Fuerza propulsiva ajustada por minimos cuadrados: Deltat = 0.0168798 (MotorPWM MotorPWMmin) 0.0422854-Ua

20

o
Vi

-10 <

Delta t [N]

-20 ~J

)
)
)

2100
2000

1800 1900

1800 1700
1500
1400

1300
Ua[m/s] 0" 1100 P

Canal 3 PWM (motor) [us]

Figura 2-18. Resultado del ajuste por minimos cuadrados de la fuerza propulsiva.

Se observa que, efectivamente, la fuerza de propulsion aumenta al dotar al motor de una mayor potencia eléctrica
a la vez que decrece al aumentar la componente longitudinal de la velocidad aerodinamica, debido a que la
resistencia aerodinamica se incrementa.

Finalmente, se consigue una ley que describe 6; en funcion de Motorpy y U,, definida por las constantes
C; = 0.0168798y C, = —0.0422854. Esta ley, aunque simple, es suficiente para describir el comportamiento
aproximado de la planta motor de la aeronave a partir de las dos variables que mas repercuten en su actuacion.

Por ultimo, es digno de mencion el hecho de que en ninglin momento fue posible llevar a cabo pruebas
experimentales de ninglin tipo sobre la aeronave y sus componentes, inclusive el motor, lo que sin lugar a dudas
habria facilitado en gran medida la obtencion de un modelo propulsivo mas preciso. Sin embargo, como se vera
en el siguiente capitulo, esto no se convertira en un impedimento para que la dindmica en simulacion del
Skywalker X8 sea lo suficientemente fiel a la realidad.
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3 SIMULACION

estructura y se comentan las principales caracteristicas de los diferentes bloques que lo componen. Al
final, se discuten los resultados obtenidos en €l a partir de los datos de telemetria de los actuadores al
mismo tiempo que se compara con la actuacion de la aeronave durante los ensayos en vuelo.

Este capitulo trata de describir a grandes rasgos el simulador y su funcionamiento. Para ello, se analiza su

3.1 Simulador

En esta seccion se presenta la estructura general del simulador que, desde un principio, fue concebido para dotar
al Skywalker X8 de los sistemas de GNC (Guidance, Navigation and Control) habituales en una aeronave de
estas caracteristicas. Por este motivo, incluye, entre muchos otros, un bloque de misién asi como un autopiloto,
a los cuales se prestara especial atencion durante el desarrollo de este capitulo y que han supuesto la mayor parte
del desarrollo.

En cuanto a su implementacion, esta se llevo a cabo en Simulink; sin embargo, el simulador también se comunica
con Matlab para el procesamiento de funciones contenidas en el mismo. Mas atin, implementa una opcion
gracias a la cual se puede hacer uso de una segunda instancia de Matlab, aparte de la usada por el propio
simulador para realizar sus calculos, que juega el papel de receptor GNSS (Global Navigation Satellite System),
como se explicara mas adelante. Por ultimo, el simulador contiene un bloque el cual permite enviar datos de
posicion y actitud a FlightGear, un software de simulacion de vuelo de cddigo abierto, de tal forma que este
ultimo sirva como interfaz grafica del mismo.

Para configurar el simulador y entender su funcionamiento, en Anexo I se explica en detalle su puesta a punto
junto a una breve guia de uso para orientar a futuros usuarios sobre las distintas funcionalidades que posee. Por
otro lado, Anexo 2 contiene un tutorial para la instalacion de FlightGear y sus componentes, como el modelo
grafico de la aeronave o los datos del terreno, en sistemas operativos Windows. Finalmente, Anexo 3 recoge
todo el codigo producido durante la etapa de simulacion, aunque también contiene la parte del codigo
correspondiente a la fase previa de modelado.

En las siguientes subsecciones se explica por encima la idea general de cada bloque, con especial énfasis en el
sistema de mision, donde se expondran los algoritmos de seguimiento y gestion de ruta, y el autopiloto, donde
se presentan los distintos controladores utilizados tanto para dindmica lateral como longitudinal.

A continuacién, se muestra una imagen del simulador implementado en Simulink, donde se pueden ver los
bloques que lo componen:
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Figura 3-1. Simulador implementado en Simulink.

Este es el aspecto global del simulador, donde se pueden observar los diferentes bloques primarios. De izquierda
a derecha y de arriba hacia abajo se encuentran los bloques de entrada de control manual, leyes de mando, leyes
de actuacion, autopiloto, dinamica, cinematica, posicion y actitud, modelo de viento, modelo de Atmosfera
Estandar Internacional o ISA (International Standard Atmosphere), modelo gravitatorio WGSS84,
postprocesamiento, mision y previsualizacion. Ademas, incluye una zona (en el cuadrante de abajo a la derecha)
destinada a la presentacion de las variables mas importantes de la simulacién como son el estado de los
controladores, las variables de estado y otros parametros de especial interés asi como las ruedas de seleccion de
las variables controladas por el autopiloto (velocidad aerodinamica, rumbo y altitud) y los interruptores que
controlan difererentes funcionalidades del simulador (tipo de entrada manual, sistema de gestion de vuelo,
sistema de navegacion global por satélite y los efectos del viento).

3.1.1 Entrada de control manual

La funcion de este bloque es implementar la 16gica necesaria para poder utilizar una palanca de mando (joystick)
conectado al ordenador o el teclado como control manual de los actuadores de la acronave. En la ventana
principal del simulador existe un interruptor que permite seleccionar entre ambos controles. Desgraciadamente,
el simulador remite un error si no encuentra un identificador correspondiente a una palanca de control conectada
al ordenador. Por tanto, se ha creado un simulador idéntico, ejecutado desde un archivo diferente, con la inica
diferencia de no disponer de entrada de palanca para el caso en el que se esté corriendo sin tener una conectada.
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Subsistema que toma como entrada de
control manual del UAV la palanca de
mando o el teclado en funcion de la
posicion del interruptor Palanca/Teclado.
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X
Productol Terminador 1

Producto2 Terminador2
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Bioras Interruptor
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NOT 000
Operador Constante3
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A
il sl
Ejes >
Interruptor1
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Botones. =| I @
Baotones
Operador
logicot

Teclade

Figura 3-2. Bloque de entrada de control manual.

Como es apreciable, contiene dos subsistemas para sendas entradas, seleccionables a partir del valor del
interruptor de entrada manual (Palanca/Teclado). Asimismo, manda informacion del estado de los actuadores
(alerones, elevadores y motor) a sus respectivos indicadores en la pestafia principal.

3.1.2 Leyes de mando

El proposito de este sistema es simular una zona muerta entorno al punto de calibraciéon de cada uno de los ejes
de los actuadores para dotar de realismo a los mandos de vuelo. Es sobretodo til a la hora de usar la palanca de
mando, pero se aplica igualmente si se opta por usar el teclado.
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Subsistema que convierte la sefial lineal
de entrada manual proveniente del joystick o
del teclado en una aubicade tal manera que
recrea una zona muerta entorno al punto de
calibracion.

= ©
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Canales de actuadores I—P Actuadores PWM

Ganancial

Producto1
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Canal motor I/ Y Motor PWM

Ganancia2

1600

Constante3

Figura 3-3. Bloque de leyes de mando.

Notese que para reproducir esta zona muerta se ha implementado una funcion ctbica, con origen en el punto de
calibracion de cada uno de los ejes, de tal modo que suavice la derivada entorno al mismo. Esto provoca que
cambios en las inmediaciones del origen no sean especialmente apreciables, tal y como ocurre con los mandos
de vuelo que utilizan los pilotos en la vida real.

3.1.3 Leyes de actuacion

Este sistema implementa las leyes que nos permiten transformar las respectivas sefiales PWM de los actuadores
en magnitudes mecanicas. En este caso, los angulos de deflexion de los elevones en su comportamiento como
alerones (con sentidos opuestos) y elevadores (con el mismo sentido), y la fuerza ejercida por el grupo motor
del Skywalker X8. Por un lado, las leyes de los alerones y elevadores no son mas que una correspondencia lineal
entre los dngulos de deflexion y la sefial PWM. Por el otro lado, la ley de propulsion es una implementacion en
Simulink de aquella obtenida durante la etapa de modelado, la cual depende linealmente de la sefial PWM del
motor y cuadraticamente respecto a la componente longitudinal de la velocidad aerodindmica.
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Subsistema que define las leyes deactuacion
del UAV, permitiendo obtener los grados de
deflexion de las diferentes superficies de control
asi como la fierza que ejerce la planta motor.

»| Alerones PWM delta_a »
Ley de alerones
1) B » Elevadores PWM  delta e 3 » 1)
Actuadores PWM delta_a, delta_e, delta_t (manual)

Ley de elevadores

»{ Motor PWM 4,—}
delta t

Ley de propulsion

Ua

Figura 3-4. Bloque de leyes de actuacion.

Se observa como las funciones se obtienen como resultado de subsistemas adicionales, cuyas salidas son
finalmente guardadas en memoria para una futura representacion de los mismos.

3.1.4 Autopiloto

Sin lugar a dudas, el autopiloto es el sistema que acarrea la mayor complejidad. Se compone de seis subsistemas
fundamentales, uno por controlador implementado, los cuales permiten el control tanto de la dinamica lateral
como longitudinal. En esencia el autopiloto recibe informacion de vuelo critica proveniente de los bloques mas
importantes del simulador y trabaja con estos datos para garantizar una navegacion automatica. Los
controladores desarrollados son los siguientes:

e Dinamica lateral:

o Controlador de angulo de balanceo (¢).
o Controlador de rumbo ().

e Dinamica longitudinal:
o Controlador de angulo de cabeceo (8).
o Controlador de altitud (h).

o Controlador de velocidad aerodinamica (U, ) mediante angulo de cabeceo (6).

o Controlador de velocidad aerodinamica (U, ) mediante fuerza propulsiva (J;).
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El hecho de que el Skywalker X8 sea una aeronave de tipo ala volante, lo que implica la ausencia de un timon
de cola, conlleva que no sea posible el control del angulo de deslizamiento (). Controlador que si habria sido
posible incluir si se hubiera optado por otro modelo de UAV.

Seguidamente, se muestra una captura del aspecto global del autopiloto que, aunque no permite visualizar los
detalles de sus componentes, sirve para transmitir la idea de su complejidad:

Subsistema que desarrcila la logica del |
autopiloto, incluvendo controladores anto
de dinamica lateral como longitudinal

Figura 3-5. Bloque del autopiloto.

Los controladores se han desarrollado a semejanza de aquellos explicados en [3], con la Unica diferencia que la
dindmica de cada uno no se ha calculado utilizando un modelo lineal entorno al punto de equilibrio de la
aeronave, sino utilizando el modelo dinamico completo presentado en el capitulo anterior.

En los apartados siguientes se podra apreciar como estos controladores se caracterizan por su sencillez, pues no
son mas que controladores de tipo PID, Pl y PD. Debido a la gran cantidad de variables implicadas en cada uno
de ellos, se ha optado por una afinacion manual de los mismos que, pese a no ser 6ptima, es mas que suficiente
para satisfacer el comportamiento deseado. En consecuencia, ain existe margen de ajuste para la dinamica de
los controladores y su optimizacion.

Las variables de referencia para los mismos se han calculado resolviendo el punto de equilibrio de la acronave
para un vuelo de crucero horizontal. Este equilibrio dindmico queda definido por los siguientes valores,
expresados en el Sistema Internacional, de las variables de estado:
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Variable de estado Valor Variable de estado Valor
Urer 14.9346 Dref 3.34936 - 10°°
Vres 8.04152 - 107> Orer 0.0842084
Wrer 1.26060 Yref -
Ppes —1.57606 - 10720 Oayes 1.37414 - 107
Qref —1.67480 - 10717 6eref —0.00669962
Ryef —1.29450 - 1021 Otye 1.21617

Tabla 3-1. Punto de equilibrio de vuelo de crucero horizontal.

A continuacion, se exponen los distintos controladores junto a los diagramas que los definen extraidos de [3],
donde la tinica diferencia respecto al implementado en este trabajo radica en el uso de un modelo dinamico lineal
entorno al punto de equilibrio para el calculo de las variables de entrada. No obstante, no se analizan las
ecuaciones de los parametros que definen la dindmica de los controladores. Simplemente se presentan sus
respectivos diagramas de bloques y su implementacion en Simulink.

3.1.41  Controlador de angulo de balanceo (¢)

Este controlador PI permite estabilizar la aecronave siempre y cuando el angulo de balanceo de referencia sea
précticamente nulo, como en este caso. Es 1til a la hora de recuperar la aeronave tras, por ejemplo, una rafaga
de viento de gran intensidad. Sin embargo, también se activa al usar el controlador de rumbo, pues de él recibe
la ¢ que permite alcanzar la direccion deseada. Su diagrama de bloques es el siguiente:

l dﬁbz

aﬁbg

¢

Figura 3-6. Diagrama de bloques del controlador de angulo de balanceo.
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30 Simulacion

Como es logico, el control del angulo de balanceo se efectia mediante la actuacion de los alerones, cuyos
angulos de deflexion (opuestos) se envian a los bloques de dinamica que simulan el comportamiento de la
aeronave. El controlador ha sido implementado en Simulink de la siguiente manera:
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Figura 3-7. Controlador de angulo de balanceo en Simulink.

3.1.42 Controlador de rumbo (i)

El controlador de rumbo es también de tipo Pl y permite dirigir el Skywalker X8 hacia un rumbo seleccionado.
Para ello, su salida, que es el angulo de alabeo de referencia, se envia al controlador previamente presentado con
el fin de conducir a la aeronave hacia dicha direccion. Es uno de los controladores mas dificiles de ajustar puesto
que la dindmica de la aeronave estd acoplada con la del controlador del angulo de alabeo. Este es su diagrama

de bloques:
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(O—| 9/V.
+ + 8 '

Figura 3-8. Diagrama de bloques del controlador de rumbo.

Al igual que sucedia con el controlador de angulo de alabeo, y al estar intimamente vinculado al mismo, su
control es llevado a cabo gracias a los alerones. Esta ha sido su implementacion en Simulink:
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Figura 3-9. Controlador de rumbo en Simulink.
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Se aprecia como, aparte de los componentes presentados en el diagrama de bloques, se ha incluido una ligera
ganancia en retroalimentacion para que actie como antiwindup, lo que suavizara la dinamica del controlador al
activarse cuando el modulo del error sea suficientemente grande.

3.1.43 Controlador de angulo de cabeceo (8)

Este es el unico controlador de tipo PD implementado. Su mision es controlar el angulo de cabeceo del
Skywalker X8, pudiéndose utilizar, de manera analoga a como sucedia en el controlador de angulo de balanceo,
como estabilizador de la dinamica longitudinal de la aeronave en momentos determinados. Puesto que carece
de control integral, siempre existird un pequefio error estacionario que no sera posible de suprimir; no obstante,
esto posibilita una actuacion mas rapida por parte del controlador. He aqui su diagrama de bloques
correspondiente:

~ ..’ - - ~
0 4 - 0, O < i q 1 v
—> )— Npu —> —_— 2 i > >
Y eg i 4% ki o ) + ag, 5
'I“r.‘,g <

Figura 3-10. Diagrama de bloques del controlador de cabeceo.

Esta vez, al tratarse de un controlador de dindmica longitudinal, los actuadores involucrados no son otros que
los elevadores, en este caso, los elevones deflectando hacia el mismo sentido ya que el Skywalker X8, al ser un
ala volante, tiene acoplada la dinamica de los alerones y los elevadores. Estos angulos de deflexion terminan
formando parte de la entrada en el bloque de dindmica del simulador. Este es el aspecto que tiene el controlador
tras su implementacion en Simulink:
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Figura 3-11. Controlador de angulo de cabeceo en Simulink.

Como se comentara més adelante, este controlador también recibe ;. de los controladores de altitud (h) y de

velocidad aerodindmica total (U, ) tal que permita alcanzar los valores de referencia de estos ultimos. Es decir,
sus dinamicas estan acopladas, lo que provocara la activacion automatica del controlador de angulo de cabeceo
cuando el de altitud o el de velocidad acrodinamica total estén trabajando.

3.1.44 Controlador de altitud (h)

De forma analoga al controlador de rumbo, el de altitud se basa en enviar una 6, al controlador de angulo de
cabeceo tal que permita satisfacer la referencia de altitud en cada instante de tiempo. Este controlador, de tipo
PI, est4 limitado a una altitud méxima de 500 metros. El motivo es que, pese a que en el simulador se logran
alcanzar altitudes mayores, en los datos disponibles de telemetria el Skywalker apenas sobrepasa los 200 metros
de altitud. Por ello, el modelo obtenido pierde fiabilidad fuera de ese rango, aunque se consideraria aceptable
hasta esos 500 metros pues se hallan por debajo del techo de vuelo teodrico. Ahora, se muestra el diagrama de

bloques de el controlador de altitud:
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Figura 3-12. Diagrama de bloques del controlador de altitud.

Obviamente, la dinamica de este sistema es controlada mediante los elevadores, o lo que es lo mismo, los
elevones deflectando hacia el mismo sentido. La unica diferencia de este diagrama de bloques respecto a su
aplicacion en el simulador ha sido la adicion de una componente de antiwindup. He aqui su implementacion en

Simulink:
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Figura 3-13. Controlador de altitud en Simulink.
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3.1.45 Controlador de velocidad aerodinamica (U,,) mediante angulo de cabeceo (6)

El objetivo de este controlador es alcanzar una velocidad acrodinamica de referencia, la cual es medida gracias
al tubo de Pitot, a partir del control del angulo de cabeceo. Se basa en el hecho de que la resistencia aecrodindmica
de la aeronave depende del angulo de ataque al que se vuele. No obstante, existe la posibilidad de no alcanzar
esta velocidad de referencia si el UAV se encuentra bajo un régimen de motor que no le permita alcanzar dicha
velocidad. Consecuentemente, habra que asegurarse de que el régimen de motor sea suficiente para cumplir con
la referencia solicitada. El diagrama de bloques de este controlador PI tiene el siguiente aspecto:

. g dls
b leQ g
S
g p\/fz‘ DC| g
B + + s+tav,

Figura 3-14. Diagrama de bloques del controlador de velocidad aerodindmica mediante el angulo de cabeceo.

Sin lugar a dudas, su dindmica es controlada mediante los elevones actuando como elevadores. Ademas, como
viene siendo ya habitual, se incluye una componente antiwindup que permite suavizarla, activandose cuando el
error (diferencia entre el valor de la variable y su referencia) se encuentra en saturacion. Su salida no es otra que
el valor de referencia del angulo de referencia de cabeceo, el cual es enviado a su controlador respectivo.
Seguidamente, se presenta su desarrollo en Simulink:
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Figura 3-15. Controlador de velocidad aerodinamica mediante angulo de cabeceo.

3.1.4.6 Controlador de velocidad aerodinamica (U, ) mediante fuerza propulsiva (6;)

Este controlador de velocidad aerodinamica tiene la misma finalidad que el anterior, solo que distinto medio. Es
decir, alcanza el valor de referencia mediante la fuerza de propulsion que proporciona el motor. Su dindmica es
mas rapida que la del controlador presentado previamente y su rango de actuacion mucho mayor ya que, dejando
el resto de variables de estado intactas, el régimen de motor tiene mayor impacto sobre la velocidad aerodindmica
que el angulo de cabeceo. El diagrama de bloques que se ha seguido para su implementacion es mostrado a
continuacion:
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Figura 3-16. Diagrama de bloques del controlador de velocidad aerodindmica mediante fuerza propulsiva.

En este caso, la actuacion del controlador se lleva a cabo mediante el régimen de motor de la acronave. Para este
controlador también se ha afiadido retroalimentacion en forma de antiwindup. Su implementacion, como se
puede apreciar, es similar a aquella del controlador previo:
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Figura 3-17. Controlador de velocidad aerodindmica mediante fuerza propulsiva.
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3.1.5 Dinamica

La finalidad de este bloque no es otra que la de calcular las fuerzas y los momentos que experimenta la aeronave
en cada instante de simulacion. Para ello, es necesario tomar como entrada multitud de pardmetros entre los que
destacan las variables de estado en el instante de simulacion previo, variables ambientales (como la densidad, el
viento o la aceleracion gravitatoria) y variables resultantes de la aplicacion del propio modelo aerodinamico.
Gracias a estos parametros, se aplican las ecuaciones mostradas en la subseccion de fuerzas y momentos del
capitulo anterior.

Subsistema que calcula la dinamica
del UAV. obteniendo las fuerzas y @—’"‘"” =
momentos ejercidos sobre el mismo. -
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! e
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Figura 3-18. Bloque de dinamica.

El resultado emitido por este bloque forma parte de la entrada en el siguiente bloque de cinematica, tal y como
se muestra a continuacion. Finalmente, la salida es almacenada para su posterior representacion.

3.1.6 Cinematica

Del mismo modo a como ocurre en el bloque de dinamica, este bloque esta unicamente orientado al calculo de
las velocidades lineales y angulares de la aeronave, las cuales son expresadas en ejes cuerpo. Para el calculo de
las ecuaciones, las mismas que fueron mostradas en la subseccion dedicada a la dinamica en el capitulo previo,
es necesario tomar como entrada parte de las variables del bloque de dinamica, exceptuando las pertenecientes
al modelo aerodinamico. Después, las aceleraciones resultantes son integradas para hallar los valores de las
componentes de velocidad.
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Figura 3-19. Bloque de cinematica.

Analogamente, la salida, esto es, las velocidades lineales y angulares, asi como las aceleraciones lineales y
angulares son guardadas para su ulterior representacion, pues se consideran variables de estado de gran
relevancia.

3.1.7 Posicién y actitud

Finalmente, este bloque, que toma unicamente como entrada las variables de estado, implementa el calculo
presentado en la subseccion de cinematica del capitulo anterior para obtener las derivadas de la posicion,
expresada en ejes de navegacion, y la actitud. Logicamente, estos resultados son integrados inmediatamente
después, al mismo tiempo que ambas ternas de datos son guardadas tal y como se ha ido haciendo hasta ahora
con aquellos datos de especial trascendencia.
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Velocidades ineales Integrador TE
» posicion_NED
PQR Al espado de trabajo
Interpreted 1_ @
" PQ.R WMATLAB FEn | ohi_punts, thets_punts, psi_punt B ohi, thets, psi i T s
3 Veloddades angulares Integrador!
phi, theta, psi
—3

Teminador

Figura 3-20. Bloque de posicion y actitud.
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3.1.8 Modelo de viento

El bloque de modelo de viento implementado no es otro que el modelo Dryden de viento, explicado en el capitulo
anterior. A partir de la altitud, las tres componentes de velocidad y la orientacion es capaz de obtener las
componentes de velocidad de la masa de aire alrededor de la aeronave y el efecto rotacional del viento sobre la
misma, expresado como una terna de velocidades angulares. La introduccion de este modelo, no obstante, no
implica que siempre esté activado, pues se ha incluido un interruptor que permite controlar su estado en caso de
no querer incluir su efectos en la simulacion.

Subsistema que implementa el 1

modelo de viento en el simulador
Constant;

0 = j~= 0N

»

- —a
Viento 0 Interruptor

Constante1

n
1) Altitud
Altitud V_viento >
(2) U, Vv, W V. total V. total | x
UvVv.w Products Viento_
Modulo de V_total

W_viento »

(3 ) > [R1,R2,R3] DCMbe »{R_bn
phi, theta, psi
R_nb

Rotation Order: ZYX Subsistema de modelo de viento

Selector

Figura 3-21. Bloque de modelo de viento.

3.1.9 Modelo de atmésfera

El modelo de atmosfera elegido es el modelo de Atmosfera Estandar Internacional o ISA (International
Standard Atmosphere). El proposito de este bloque es inicamente el calculo de la densidad, para lo cual toma
como entrada el valor de la altitud, necesaria para la obtencion de los diversos coeficientes aerodinamicos. Estas
han sido las ecuaciones utilizadas:

T(h) =Ty +a- (h— hy)

T(h)>‘fR‘ 1

P(h)=Po‘( Ty
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2
Siendo R, la constante del aire (R = 287 ST—K), a, el gradiente térmico en la troposfera (a = —6.5 &), g la

aceleracion de la gravedad (dependiente de las coordenadas geodéticas del UAV, seglin el modelo WGS84); hy,
la altitud geopotencial base en la troposfera (hy, = 0 m); Ty, la temperatura base en la troposfera (T =

288.15 K); y pg, la densidad base en la troposfera (po = 1.2252 %)

T K[>

Terminador
- a (m/s)F—»—

»h (m) el e Terminador1
' e P (Pa) =

ISA Terminador2

p (kg/m3)[-

Modelo de Atmosfera Estandar Internacional

Figura 3-22. Bloque de modelo de atmosfera.

3.1.10 Modelo de gravedad

En este caso, se implementa el modelo gravitatorio WGS84 también explicado en el capitulo anterior. Su
finalidad es hallar la aceleracion gravitatoria en funcion de las coordenadas geodéticas del Skywalker X8, ya
que es necesaria a la hora de calcular su dinamica. Su implementacion, al igual que ocurre con el modelo
atmosférico, se lleva a cabo mediante su correspondiente sistema de la “caja de herramientas aeroespacial”
(derospace Toolbox) en Simulink, sin necesidad de elaborar uno dedicado.

» WGS84 ,
HIh (M) (Taylor Series) 9 (M/s")

Modelo gravitatorio WG S84

Figura 3-23. Bloque de modelo de gravedad.
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3.1.11 Postprocesamiento

Como su nombre indica, el bloque de postprocesamiento esta destinado a procesar variables de simulacion
obtenidas como salidas de determinados subsistemas las cuales se necesitan acondicionar (reordenarlas, realizar
calculos simples con ellas, cambiar su dominio, etc) para su entrada en otros bloques. Entre las variables a
procesar se encuentran las coordenadas geodéticas, la posicion expresada en ejes de navegacion y la actitud de
la aeronave.

Subsistema que procesa los calculos <Al
obtenidos y los prepara para su S:;'z Modelo graniaiorio

enrutamiento hacia otros subsistemas.

-

Alepacode rabajo

GO
Coordenads s geadeiicas incdles \:::L:;T’i'! 1
NED ageodeticas

=

Temninadar
@ > g=)
N.E D Terminadar 1

Anmacian en Fighigesr

Sedlecior

@ o Interpreted l &
o T MATLAB le
. Qo9
o Processdor de acitud

(D)

Pasion_geadeics_inical

Pasidan_NED

B8 pastion_geadetics
Sdeckri

R&D)

ph, theta, p= (pocesada)

"D

Al

Figura 3-24. Bloque de postprocesamiento.
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3.1.12 Mision

El bloque de mision es, junto con el de autopiloto, de aquellos que han requerido una mayor elaboracion. Su
papel es de gran relevancia dentro del simulador, pues permite el seguimiento de rutas de forma autdbnoma en su
actuacion conjunta con el autopiloto. Este tipo de sistemas se conoce comunmente en el ambito de la aeronautica
comercial como sistema de gestion de vuelo o FMS (Flight Management System). Asismismo, dispone de un
subsistema destinado a enviar informacion de vuelo (posiciéon y rumbo) a una segunda instancia abierta de
Matlab mediante protocolo UDP (enviando paquetes de datos a través de la red local) de tal forma que se simule
un sistema GNSS.

Subsistema que desarrollala logica del bloque 0 »! FMS

de mision, induyendo un sistema de gestion

del vuelo asi como un receptor de un FMS Va hacia
sistema de posicionamiento por satelite.

P FMS Disparo

P Posicion_NED  Posicion_NED_reinicio

Reconocedor de reinicio de FMS

(@D »{Posicion_NED
Posicion_NED
@ | Posicion_geodetica_inicial
Posicion_geodetica_inicial
— Psi FMS_AP
FMS_AP

| Posicion_NED_reinicio

| Reinicio_disparador

Gestor de trayectorias

P posicion_geodetica 0
Al espacio de trabajo GNSS

I

R | Posicion_geodetica

Posicion_geodetica
5]
rad = deg » V P Psi
phi, theta, psi (procesado)
Conversor de angulos Selector

Gestorde GPS

Figura 3-25. Bloque de mision.

El subsistema destinado al FMS implementa dos funciones: una cuyo objetivo es la gestion de la ruta, a partir
de los puntos de paso o waypoints marcados por el usuario de la aeronave, y otra para el seguimiento de la ruta,
siendo sus trayectorias lineas rectas entre waypoints.

La primera funcién mencionada aplica la logica que permite determinar cuando se ha alcanzado un waypoint,
de manera que se le pueda asignar al Skywalker X8 una nueva senda de vuelo que lo dirija hacia el siguiente
waypoint de la ruta. Para ello, se ha implementado una adaptacion del siguiente algoritmo:
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Algorithm 5 Follow Waypoints: (r, q) = followWpp(W, p)

Input: Waypoint path W = {wy, ..., wy}, MAV position
P= (pm Pe, pd)T-
Require: N > 3
1: if New waypoint path W is received then
2:  Initialize waypoint index:i < 2
3: end if
4: T <— Wi

Wi—W;
. . e ———————
3 Qi-1 < T Swial

Wii1—W;
6: Qi 4o =l
9 < Twiq—wil

qi-1+4qi
7: My < A
i< Taora]

8: if p € H(w;, n;) then

9: Incrementi < (i +1)untili = N-1
10: end if
11: return r, q = q;—1 at each time step

Figura 3-26. Algoritmo de gestion de ruta.

El criterio de este algoritmo para actualizar la senda de vuelo y permitir a la aeronave continuar la ruta se basa
en discernir si esta ha traspasado o no la linea imaginaria que separa el semiplano que contiene el waypoint al
cual se dirige y el anterior, y el semiplano que contiene el waypoint al cual se dirige y el siguiente. En resumen,
si ha pasado de un semiplano a otro, tal y como se muestra aqui:

-
-

-..b-ball around w;

Wi+t1

Figura 3-27. Criterio de actualizacion de segmento de ruta.
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La actuacion del mismo difiere de aquella incluida en aeronaves de tipo comercial en cuanto a que en este caso
el Skywalker X8 llega a sobrevolar las coordenadas precisas del waypoint, debido a la necesidad de cumplir un
objetivo concreto de la mision (fotografia, cartografia, busqueda y rescate, vigilancia, etc). En cambio, la ruta
seguida por un avion de pasajeros, por ejemplo, no tiene otra finalidad aparte del vuelo eficiente y ordenado en
su camino desde el aeropuerto de origen hacia el de destino como un agente mas del espacio aéreo. Se podria
decir pues que, generalmente, en aviacion comercial los waypoints juegan un papel mas orientativo que en el
caso de un vehiculo no tripulado (prueba de ello es la reestructuracion de rutas en pleno vuelo por orden de
controladores aéreos). A continuacion, se muestra un ejemplo en el que se observa el patron de seguimiento de
una ruta utilizando el algoritmo presentado:

Path Manager - Straight Line

north position

east position

Figura 3-28. Patron de seguimiento de ruta.

Respecto al seguimiento de la senda de vuelo entre waypoints, el FMC se encarga del calculo continuo del rumbo
y de la altitud, cuyos valores son funcion de la posicion del UAV relativa a la ruta, necesarios para alcanzar la
posicion del siguiente waypoint. Por ello, ambas variables se enrutan hacia el autopiloto, donde todos los
controladores exceptuando los de velocidad aerodindmica trabajan para llevar a la aeronave al siguiente
waypoint, definido mediante sus coordenadas geodéticas. Consecuentemente, el sistema de gestion de vuelo
implementado cubre tanto la navegacion horizontal como la vertical.

Por un lado, la navegacion lateral, o lo que es lo mismo: el comando de rumbo, se calcula a partir de un campo
vectorial, el cual marca la direccion y el sentido a tomar tal que permita alcanzar el segmento que une ambos
waypoints. He aqui la representacion grafica:

45



46

Simulacion

M NN ]
T 7]
A A ]
e A 7]
A 7]
A 7 7]
T T T AT /
a7 7]
S A I
A T A7)
7]
7 7]
s T A7)
o )
TR

- AN A 7 )
=B
A 7]
T T 7]

A NGRSO

. ORISR
\Ph{le (r’ q) N ol e te Ko
S it N NN
\\\\\\‘ X — Xg >
XN Somon b T8 Al

~ ~

~
\\ ep Y O e

Figura 3-29. Navegacion lateral de seguimiento de ruta.

Por otro lado, la navegacion vertical, esto es, el comando de altitud, se basa en asignar aquel valor de altitud al
cual deberia estar volando la acronave si esta se encontrase en el plano vertical que contiene a dicho segmento
de ruta. Este concepto es mostrado graficamente del siguiente modo:

q — k' plane

Plill(r(r~ q)

down

Figura 3-30. Navegacion vertical de seguimiento de ruta.

Dado que las ecuaciones se pueden encontrar en [3] asi como en el anexo dedicado al codigo, estas no seran
objeto de analisis. Pese a ello, seguidamente se presenta el algoritmo utilizado, encargado de aunar el proceso
que permite obtener el rumbo y la altitud a seguir por el vehiculo aéreo no tripulado.
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Algorithm 3 Straight-line Following: [/, x¢] = followStraightLine
(r,q, p, x)

Input: Path definitionr = (r, 1o, r4) " and q = (gn, ge, ga) ", MAV
position p=(p, pe. pa)’, course yx, gains x., Kpath, sample rate T;.
Compute commanded altitude using equation (10.5).
Xg < atan2 (Ges qn)
while x; — x < —7 do
Xg < Xg T 2n
end while
while x; — x > m do
Xg < Xq — 2n
end while
Cpy < — sin Xq(pn —TI'n) + COS Xq(pe —Te)
Compute commanded course angle using equation (10.8).
. return K, x°©

W [We D BRI

b b
= O

Figura 3-31. Algoritmo de seguimiento de ruta.

Para finalizar, este es el aspecto general del receptor GNSS implementado, cuyos datos son enviados desde el
bloque de misién a una segunda instancia de Matlab:

,‘/’/// -
P < El Avion
=

We San
— Pabla

Figura 3-32. Receptor GNSS.

En este ejemplo se muestra la ruta que incluye por defecto el simulador, que no es sino un circuito alrededor del
Aeropuerto de San Pablo (codigo OACI: LEZL). El receptor utiliza como capa base los datos cartograficos del
lugar pertenecientes a World Street Map. No obstante, se ha afiadido diferente iconografia para la representacion
de los puntos de paso o waypoints, los segmentos de ruta y el Skywalker X8, tal y como se puede apreciar.
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La idea tras la implementacion del receptor GNSS era la de disponer de un sistema de navegacion funcional que
permitiera al piloto conocer la localizacion exacta de la aeronave en todo momento. Por eso, este bloque se
inspira en aquellos sistemas de presentacion incluidos en aeronaves civiles de pasajeros, como la pantalla de
navegacion o ND (Navigation Display). Pese a ello, es importante recalcar que este no es suficiente para permitir
una navegacion por instrumentos tal y como sucederia con una aeronave de tipo comercial. En ese caso, seria
necesario la integracion de sistemas adicionales como el director de vuelo primario o PFD (Primary Flight
Director) entre otros.

3.1.13 Previsualizacion

Finalmente, este ltimo bloque tiene como Unica finalidad la ordenacion y el acondicionamiento de diversas
sefiales para su representacion por pantalla en la zona habilitada a dicho propdsito, la cual se encuentra en la
parte inferior derecha de la pestaia global del simulador.

Subsistema que acondiciona las
senales de entrada para su posterior
visualizacion en pantalla
—(CD)
Eaco
>}
>
uv.w
= =~ =]
et Corversor da anguos
Al ospacio oo vabajo! Packai de estado
(3 ) ] -h c-.‘al ¢
PRk a2, pal(pmcesada) Conversor de angdost
rad -t ceq
Conversor 6 angJos?
(4 ) ad -—h C\?Q[
ooka 3 ol ¢ doRa t ;]
Conversor ce angdos3
@ oo ] )
Salo o
e e
Ua Va Wa Vs tad @
Partalla de para melos adciona ios
Moodo de Va_totad
(B,
P L]
7
Dergdac

Figura 3-33. Bloque de previsualizacion.
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3.2 Resultados

En esta seccion se exponen brevemente los resultados recabados, los cuales nos permiten contrastar la fiabilidad
del simulador con la telemetria. En esencia, el proceso llevado a cabo ha consistido en tomar los datos de
telemetria de las sefiales PWM de los actuadores (alerones, elevadores y motor) referentes a un intervalo de
tiempo de un determinado vuelo para incluirlos como entrada en el simulador. De esta manera, el resultado a
obtener seré el estado de la aeronave en todo momento al igual que aquellas variables de interés adicionales que
mas trascendencia tienen. El simulador original ha sido pues modificado de tal manera que incluya como entrada
la dinamica de los actuadores en un espacio de tiempo dado.

Es muy importante mencionar que los efectos de viento utilizados en este proyecto no son mas que meras
estimaciones provenientes de Mission Planner, que sin lugar a dudas afectara en gran medida a los resultados de
simulacion. Notese que el Skywalker X8 no es mas que una aeronave de 4 kilogramos de masa,
aproximadamente, y de tipo ala volante por lo que es muy susceptible de sufrir los efectos del viento. Pero,
desgraciadamente, durante su construccion no se incluyd ningin sensor de viento que permitiera calcular la
intensidad y direccion del mismo relativo a la aeronave. Esto se ha convertido en un grave impedimento tanto a
la hora de modelar como de simular en este trabajo.

Pese a todos los inconvenientes, se optd por modificar el simulador original en aras de poder contrastar sus
resultados con la realidad, reflejada en la telemetria. Los resultados se prevén ser de excasa fiabilidad, pero el
simple hecho de haber construido el simulador proporciona una via para probar futuros modelos que se hayan
construido a través de un método mas riguroso y en los cuales fuera posible un proceso iterativo de ensayos y
afinacion del mismo.

Al fin, se muestran algunos resultados obtenidos a la vez que se comparan con los datos de telemetria. La traza
azul denota los datos extraidos del simulador mientras que la roja representa los datos de telemetria:

Velocidad de alabeo

P[°/s]

0.5 1 15 2 25 3 35 4 45 5
t[s]
Velocidad de cabeceo

Q[ss]

0 05 1 15 2 25 3 35 4 45

(4]

t[s]
Velocidad de guinada
I I I

0.5
W
.0
d
0.5 | | | | | 1 | | |
0 0.5 1 15 2 25 3 3.5 4 45 5
t[s]

Figura 3-34. Resultados de velocidades angulares.
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Figura 3-36. Resultados de aceleracion lineal.
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Figura 3-35. Resultados de actitud.
Aceleracion X
| | 1 I 1 I 1 I
| | 1 1 1 1 1 1
0 0.5 15 2 2.5 3 3.5 4 45 5
t[s]
AceleracionY
| | 1 I 1 I 1 I
%’\/ 1 1 1 I 1
0 05 1.5 2 25 3 3.5 4 45 5
t[s]
Aceleracion Z
N R =S — i T F T
| | 1 1 1 1 1 1
0 0.5 15 2 2.5 3 3.5 4 45 5
t[s]



Modelado y simulacién del Skywalker X8

51

Velocidad X
25 T T T T T T T T
@ 20 Pr— -
.g. 15 -
>
> 10 -
5 1 1 1 1 | 1 | 1
0 05 1 15 2 25 3 35 45 5
t[s]
. Velocidad Y
|
)
€ o
>
> 4
1 1 1 1 | 1 | 1
0 05 1 1.5 2 25 3 35 4.5 5
t[s]
Velocidad Z
I 1 I 1 | 1 | I
@ —\ —
£ r i
., .
> _
4 1 1 1 1 | 1 | 1
0 05 1 15 2 25 3 35 45 5
t[s]
Figura 3-37. Resultados de velocidad lineal.
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Figura 3-38. Resultados de coordenadas geodéticas.
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4 LIMITACIONES Y FUTURAS MEJORAS

de simular el sistema al mismo tiempo que se menciona una serie de mejoras que podrian ser

Este capitulo final sirve como recordatorio de aquellos factores limitantes que se pueden encontrar a la hora
implementadas en este trabajo o en futuros proyectos relacionados.

4.1 Matrices de cosenos directores

Durante todo el trabajo se han realizado las transformaciones entre sistemas de referencia aplicando el algebra
de las matrices de cosenos directores tal y como se explico en el segundo capitulo. Pese a que este método es
intuitivo desde un punto de vista fisico, debido a que estas matrices representan una rotacion entre dos sistemas
de coordenadas, conlleva un gran inconveniente a la hora de realizar calculos con ellas. Esta desventaja no es
mas que la existencia de singularidades (depende de la transformacion) para actuaciones determinadas de la
aeronave. El hecho de que estas matrices, tal y como indica su nombre genérico, estén construidas a partir de
cosenos o funciones trigonométricas en general, imposibilita el poder deshacerse de las singularidades inherentes
a las mismas. Dos ejemplos de estas singularidades son las que acontecen cuando la acronave alcanza un angulo

YA T , . .y , . . .
de cabeceo de Y =5 donde el coseno de sendos angulos no tiene solucion (véase la matriz de rotacion de ejes
de navegacion a ejes cuerpo presentada en el capitulo de modelado).

Este problema, no obstante, se puede enmendar implementando cuaterniones en vez de matrices de cosenos
directores. Esta nueva representacion tendria como gran ventaja la eliminacion de toda singularidad ya que las
funciones trigonométricas caracteristicas de las DCM serian sustituidas por escalares. Al mismo tiempo, un
cuaternion se define mediante cuatro pardametros en contra de los nueve de una matriz de cosenos directores (uno
por cada término dentro de la matriz) dando lugar a una simplificacion en las operaciones y a un consecuente
ahorro de capacidad computacional. Pero no son todo ventajas, el sentido fisico proporcionado por las DCM, o
incluso por otras representaciones como el angulo y eje de Euler, se pierde.

Como se menciond en su momento, el proposito de este trabajo es meramente educativo, por tanto se optd desde
el principio en implementar las matrices de cosenos directores. Asimismo, es improbable que un UAV como el

. , s y . , .
seleccionado vuele a valores de angulo de cabeceo mayores de 7 @ 1o ser que entre en un régimen de pérdida

aerodinamica. Aun asi, es posible experimentar fallos en el simulador por haber alcanzado una de estas
singularidades, aunque no ocurre bajo actuaciones tipicas de vuelo.

4.2 Rendimiento computacional

El simulador de vuelo requiere importantes recursos a nivel computacional, en otras palabras, de un ordenador
capaz de realizar mientras mas calculos por segundo mejor. El hecho de no disponer de un ordenador con una
unidad de procesamiento central o CPU (Central Processing Unit) de suficiente capacidad de calculo se traduce
en un simulador que no es capaz de generar datos a tiempo real, sino mas despacio. Por ese motivo, si se busca
una experiencia genuina de simulacion es aconsejable disponer de un equipo acorde a las necesidades del
programa.

52



Modelado y simulacién del Skywalker X8 53

La capacidad de calculo depende de varios factores, pero uno de los que mayor repercusion tiene es la frecuencia
de reloj de la CPU. Como consecuencia, en el caso de que no se pudiera disponer de una que fuera mas potente,
se aconseja realizar un “overclock” a este componente, aunque la mejora en rendimiento es marginal comparada
con la que una CPU reciente pueda proporcionar.

En tltima instancia, puesto que el simulador utiliza FlightGear como interfaz grafica, es recomendable que
nuestro equipo posea una unidad de procesamiento grafico o GPU (Graphics Processing Unit) acorde a sus
requerimientos, los cuales se pueden encontrar en la pagina web oficial del simulador de wvuelo
(http://wiki.flightgear.org/Hardware recommendations). Como en cualquier otro videojuego, mientras mas
potente sea la tarjeta grafica mas altas seran las opciones graficas a las que se pueda ejecutar FlightGear de forma
fluida.

Finalmente, se mencionan los componentes mas importantes junto a algunas de sus caracteristicas técnicas del
equipo utilizado para ejecutar el simulador durante este proyecto:

e CPU: 156600

o Nucleos: 4 (fisicos).

o Frecuencia de reloj base: 3.6 GHz.
o Frecuencia de reloj turbo: 3.9 GHz.
o Caché: 6 Mb (SmartCache).

o Velocidad del bus: 8 GT/s DMI3.

o Tamafio de memoria: 64 Gb (maximo) DDR4.
e GPU: Sapphire Nitro+ Radeon RX 480 8 Gb

o Procesadores: 2304.

o Frecuencia de reloj: 1342 MHz (maxima).
o Bus de memoria: 256 bits GDDRS.

o Frecuencia de reloj de memoria: 2 GHz.

o Tamafo de memoria: 8 Gb.
e Memoria RAM: Avexir DDR4 2133 MHz 2x8 Gb

o Velocidad: 2133 MHz DDRA4.
o Tamafio de memoria: 16 Gb.

o Latencias: 15-15-15-35.

4.3 Optimizacién

Como 1ltimo punto de este trabajo, es interesante mencionar que tanto el codigo implementado como la
configuracion de bloques dentro del simulador o los pardmetros de los distintos controladores del autopiloto
tienen margen de mejora a nivel de rendimiento, esto es, pueden optimizarse atin mas para reducir el costo global
de célculo y, de este modo, aumentar su rapidez.
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Dado que en ningtin momento el objetivo de este trabajo era construir un codigo perfectamente optimizado, este
proceso se ha llevado a cabo hasta cierto punto tal que se pudiera considerar aceptable para ser ejecutado en la
mayoria de maquinas sin grandes impedimentos y a velocidades razonables.

Durante el proyecto, se probo6 a utilizar la caja de herramientas de computacion paralela (Parallel Computing
Toolbox) incluida en Matlab de tal forma que se amortizara el hecho de disponer de mas de un nutcleo de
procesamiento operativo en la CPU, pues Matlab por defecto asigna un tnico niicleo por cada instancia abierta
del programa. Sin embargo, y pese a resultar exitoso a nivel de codigo, se descarto la idea debido a que Simulink
no permitia la paralelizacion de las tareas, siendo la simulacion el proceso verdaderamente exigente a nivel
computacional. Este no quiere decir que el codigo no se pueda adaptar a la configuracion particular de un
ordenador de tal forma que los procesos se distribuyan y ejecuten simultaneamente en los distintos niicleos de
la CPU, sino que no resultaba especialmente rentable en este caso concreto.

Finalmente, los parametros que definen los controladores tanto de dindmica lateral como longitudinal incluidos
en el autopiloto se han obtenido mediante un procedimiento totalmente manual. Primero, se seleccionaba la
ganancia del controlador proporcional hasta que la salida del lazo oscilase; luego, la del controlador integral
hasta que el proceso se estabilizase en el tiempo requerido; y, por ultimo, la del controlador derivativo si era
necesario estabilizarlo en régimen transitorio. Por esta razon, seria interesante llegar a unos valores Optimos de
dichos parametros aplicando un método de afinacién analitico (por ejemplo, el método de Ziegler-Nichols) y
poder asi comparar su dindmica con la aplicada en este trabajo.
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ANEXO |. FLIGHTGEAR

grafica que permite al usuario visualizar el comportamiento del UAV en tiempo real a partir de los
resultados que se van extrayendo del mismo. Esta interfaz grafica no es otra que el simulador de vuelo de
cddigo abierto FlightGear.

C omo se ha mencionado més de una vez a lo largo de este documento, el simulador hace uso de una interfaz

Este anexo estd destinado a servir de guia de instalacion para todos los archivos de FlightGear necesarios:
primero, el videojuego en si (FlightGear); luego, el modelo grafico de la aeronave utilizada (Malolol); y
finalmente, el escenario (Sevilla).

El primer paso debe ser pues descargar los archivos. Debido a que en este proyecto se ha utilizado Matlab
R2015a, la version mas reciente capaz de comunicarse con Simulink es la 3.0; no obstante, las actualizaciones
de Matlab de los afios sucesivos soportan versiones mas recientes de FlightGear. Los archivos de instalacion del
simulador se pueden encontrar en la seccion de descargas de su web oficial
(http://www.flightgear.org/download/), dentro de la cual existe un acceso para la descarga de versiones mas
antiguas. En cuanto al modelo de la aeronave, de tipo ala volante, se denomina “Malolo1” y se puede bajar del
siguiente enlace: http://ftp.igh.cnrs. fr/pub/flightgear/ftp/Aircraft-2.0.0/Malolo1_0.0.zip. Por lltimo, los archivos
de escenario se pueden obtener de http://ns334561.ip-5-196-65.eu/~fgscenery/WS2.0/scenery-2.0.1.html. Aqui
habra que seleccionar la cuadricula de la malla que se desee descargar (en este caso, “w010r30”) en funcion de
la zona geografica donde va a transcurrir la simulacion.

Los pasos de instalacion de FlightGear aparecen al abrir el archivo ejecutable “Setup FlightGear 3.0.0.exe”,
siendo estos los tipicos de cualquier otro programa: directorio de instalacion, caracteristicas adicionales, software
externo requerido, etc. Es recomendable asegurarse de que una vez ejecutado el archivo aparezca la ventana
emergente para dotar al instalador con los permisos de administrador. Si este no fuera el caso se deben conceder
dichos privilegios manualmente.

£F Setup - FlightGear = X

Welcome to the FlightGear Setup
Wizard
This will install FlightGear v3.0.0 on your computer.

It is recommended that you close all other applications before
continuing.

Click Next to continue, or Cancel to exit Setup.

www. flightgear.org Cancel

Figura I-1. Ventana inicial del instalador de FlightGear.
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Posteriormente, los datos del modelo grafico de la aeronave, contenidos en el archivo comprimido
“Malolol 0.0.zip”, deben ser descomprimidos y pegados en la carpeta que contiene los datos de las distintas
aeronaves incluidas en el simulador. Esta carpeta se encuentra en el directorio base de FlightGear y por defecto
es “C:\Program Files\FlightGear\data\Aircraft”.

M = | Aircraft

Compartir Vista

<« v > Esteequipo » SSD (C:) > Archivos de programa > FlightGear > data > Aircraft
Nombre - Fecha de modifica... Tipo Tamano
7 16/12/2016 19:26 Carpeta de archivos
777-200 16/12/2016 19:26 Carpeta de archivos
ABM2 16/12/2016 19:26 Carpeta de archivos
ASK13 16/12/2016 19:26 Carpeta de archivos
b1900d 16/12/2016 19:26 Carpeta de archivos
bo105 16/12/2016 18:26 Carpeta de archivos
c172p 16/12/2016 19:26 Carpeta de archivos
CitationX 16/12/2016 19:26 Carpeta de archivos
Cub 16/12/2016 19:26 Carpeta de archivos
dhc2 16/12/2016 19:26 Carpeta de archivos
Dragonfly 16/12/2016 19:26 Carpeta de archivos
f-14b 16/12/2016 19:26 Carpeta de archivos
Generic 16/12/2016 19:26 Carpeta de archivos
Instruments 16/12/2016 19:26 Carpeta de archivos
Instruments-3d 16/12/2016 19:27 Carpeta de archivos
Malolo1 16/12/2016 20:24 Carpeta de archivos
Senecall 16/12/2016 19:27 Carpeta de archivos
sopwithCamel 16/12/2016 19:27 Carpeta de archivos
ufo 16/12/2016 19:27 Carpeta de archivos
uluc 16/12/2016 19:27 Carpeta de archivos
ZLT-NT 16/12/2016 19:27 Carpeta de archivos

Figura I-2. Instalacion del modelo grafico de la aeronave.

Para terminar, se han de instalar los archivos de escenario. Esto se logra descomprimiendo “w010n30.tar.gz”y
a su vez “w0I0n30.tar”. La carpeta restante, debe ser copiada y pegada “C:\Users\(Nombre de
usuario)\Documentos\FlightGear\TerraSync”, mas concretamente dentro de las carpetas “Airports”,
“Objects” y “Terrain” respectivamente. Aunque este procedimiento deberia ser suficiente, si por cualquier
motivo el escenario no se cargara al abrir la GUI (evidente cuando el escenario es puramente océano), se sugiere
pegar la carpeta “w010r30” en dentro de “C:\Program Files\FlightGear\scenery” y en las tres carpetas
anteriormente mencionadas contenidas en “C:\Program Files\FlightGear\data\Scenery”.
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| M 5 | TerraSync

Inicio Compartir Vista

<« v N > Esteequipo > Documentos » FlightGear > TerraSync »
Nombre Fecha de modifica... Tipo Tamario
@  Airports 10/12/2016 19:41 Carpeta de archivos
@ Objects 11/12/2016 21:23 Carpeta de archivos
@ Terrain 11/12/2016 21:23 Carpeta de archivos

Figura I-3. Instalacion del escenario.

Si bien en este anexo se ha presentado de forma concisa e ilustrativa los pasos de instalacion, adicionalmente se
adjunta un tutorial de instalacion del programa, asi como de acronaves y escenarios, disponible en la siguiente

pagina web: http://www.flightgear.org/Docs/getstart/getstartch2.html#x6-130002, donde trata esta disyuntiva
detalladamente.

Al final, el aspecto de la interfaz grafica previo a iniciar la simulacion debe ser el siguiente:

Figura I-4. Aspecto de la interfaz grafica del simulador en el instante inicial.

57


http://www.flightgear.org/Docs/getstart/getstartch2.html#x6-130002

ANEXO Il. SIMULADOR

que se ensefia a utilizar los scripts y funciones de Matlab relacionados con el mismo. En primer lugar, se
empezard por la puesta a punto, dependiente del ordenador que se utilice y la red a la cual esté conectado.
Todo ello bajo un sistema operativo Windows, concretamente Windows 10.

ﬁ hora se procede a presentar una guia de uso del simulador implementado en Simulink al mismo tiempo

El simulador se ha distribuido en tres archivos distintos en funcion de las necesidades. El primero
(“Simulador.slx”’) contiene al simulador mas completo y debe ser usado siempre y cuando se tenga un joystick
conectado al ordenador; de lo contrario, saltara un error al ejecutarlo. Tiene implementada la 16gica que permite
manejar el Skywalker X8 mediante la palanca de control o el teclado. El segundo simulador
(“Simulador_Teclado.slx”) se debe utilizar tnicamente cuando no se dispone de un joystick, siendo la Unica
diferencia respecto al anterior el hecho de no disponer de entrada para este periférico. De esta manera, se
consigue que el error previamente comentado no aparezca. Por ultimo, existe un tercer simulador
(“Simulador Telemetria.slx”’) cuya funcion es la de comparar los resultados del modelo con los de la telemetria
a partir de los datos de los actuadores y viento correspondientes a un intervalo determinado de tiempo de uno de
los vuelos. Para ello, habra que ejecutar con anterioridad en la ventana de comandos de Matlab el script
“carga_telemetria.m”. A diferencia de los dos primeros, este tltimo simulador es totalmente automatico, por lo
que no es posible manejar la actuacion de la aeronave.

Para utilizar el simulador, lo primero es configurarlo. Por ello, se debe averiguar cual es la direccion IP del
ordenador dentro de la red local asi como su puerta de enlace predeterminada en caso de que sea necesario abrir
puertos. La manera mas facil y rapida de lograrlo es mediante el atajo “Win+R”, lo que daré lugar a la apertura
de una ventana emergente titulada “Ejecutar”, aunque alternativamente se puede clicar con el boton derecho del
raton sobre el icono de inicio de Windows y luego clicar en “Ejecutar”, o directamente buscar “Ejecutar” en el
buscador integrado del sistema operativo. Después, se debe abrir el intérprete de comandos o simbolo del sistema
(Command Prompt) de Windows escribiendo “cmd” en el hueco que aparece.

Escriba el nombre del programa, carpeta, documento o
= recurso de Internet que desea abrir con Windows.

Abrir.  Jcmd] v

Aceptar Cancelar Examinar...

Figura II-1. Ventana emergente de “Ejecutar”.
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Modelado y simulacién del Skywalker X8 59

Una vez se haya abierto el intérprete de comandos, se procedera a ejecutar el comando “ipconfig” que permitird
visualizar la configuracion basica de red del equipo, inclusive la direccion IP del sistema y la puerta de enlace
predeterminada.

CAWINDOWS\system32\cmd.exe - o X

indows [Versidn 10.0.15063]
) 2017 Microsoft Corporation. Todos los derechos reservados.

Configuracién IP de Windows

Adaptador de Ethernet Ethernet 2:

vin o: direccién IPv6 local.
Puerta de enlace predeterminada .

:\Users\ >

Figura II-2. Intérprete de comandos del sistema.

La direccion IPv4 es necesaria en dos bloques dentro del simulador: “Animacion en FlightGear” y “Generar
Script para FlightGear”. El primero se encarga de enviar la informacion de posicion y actitud de la aeronave a
FlightGear, de tal forma que se pueda observar su comportamiento en cada instante de simulacion; el segundo,
genera el script en formato .bat (Batch) que ejecuta la interfaz grafica del simulador.

Ahora, se procede a configurar el bloque de animacion de la interfaz grafica. Lo primero es seleccionar la version
de FlightGear que se est¢ utilizando (en el caso de Matlab R2015a la mas reciente es la version 3.0). Luego, hay
que introducir la direccion IP obtenida en el hueco titulado “Destination IP address” del primer bloque. Por
ultimo, se apuntara el puerto de destino (“Destination port”) a través del cual se mandan los datos a FlightGear
en caso de que sea necesario abrirlo posteriormente. Se recomienda no modificar el tiempo de muestreo
(“Sample Time”).
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60 Anexo II. Simulador

"4 Sink Block Parameters: Animacion en Flightgea
FlightGearQuick6DoFAnimation (mask) (link)

Drive position and attitude values to a FlightGear Flight Simulator
vehicle given double precision values for longitude, latitude, altitude,
roll, pitch, and yaw respectively. Units are degrees west/north for
longitude and latitude, meters above mean sea level for altitude, and
radians for attitude values.

This block is a masked subsystem containing principally a FlightGear
Pack Net FDM block set for 6DoF inputs, a FlightGear Send Net FDM
block, and a Simulation Pace block. To access the full capabilities of
these blocks, use the individual corresponding blocks from the
Aerospace Blockset library.

Use "Look under mask" from this block's context menu to see the
blocks under the mask.

Parameters
FlightGear version: |v3.0 v

Destination IP address:

[192.168.1.36] |

Destination port:
I5502] |

Sample time (-1 for inherited):

1/30 |

Cancel Help Apply

Figura II-3. Ventana de configuracion del bloque de animacion en FlightGear.

Analogamente, se procede a configurar el segundo bloque mencionado. En la pestafia FlightGear, la primera
opcion a configurar son los parametros del bloque, donde se debe seleccionar la arquitectura del sistema
operativo que se esté utilizando (32 bits o 64 bits) ademas de asignar el flujo de datos en modo de recepcion
(“Receive”), pues FlightGear s6lamente va a recibir datos del simulador y no enviarlos. Después se ha de insertar
“Malolo1” en el hueco del modelo de acronave (“FlightGear geometry model name’) y configurar los valores
iniciales del simulador en la interfaz grafica como: el identificador del aeropuerto (“Airport ID”) y de la pista
(“Runway ID”), 1a altitud (“Initial altitude (ft) ’) y el rumbo iniciales (“Initial heading (deg)”), en pies y en
grados respectivamente, y la compensacion en distancia ( “Offset distance (miles) ) y azimut ( “Offset azimuth
(deg)”), en millas y en grados.
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Modelado y simulacién del Skywalker X8 61

"4 Block Parameters: Generar Script para Flightgear X
Generate FlightGear Run Script

Generate a custom FlightGear run script file on the current
platform.

To generate the run script, fill in the information then press
Generate Script. Items marked with an asterisk (*) are
evaluated as MATLAB expressions, the rest of the fields are literal

text.

Parameters

Select target architecture: v
Select FlightGear data flow: [Receive] v

‘Generate Script,

FlightGear = Network  File
FlightGear geometry model name:

IManloll |
Airport ID:
LEZL |

Runway ID:

|
Initial altitude (ft)™:

|328] ]

Initial heading (deg)™:
270 |
Offset distance (miles)™:

[a |

Offset azimuth (deg)*:

[ |
Cancel ”I-'Ive'IApA ‘ Apply

Figura II-4. Ventana de configuracion del bloque de generacion de scripts de FlightGear (I).

Seguidamente, en la pestafia de red (Network), se debe introducir la direccion IP de la maquina. También, es
importante apuntar el puerto de origen ( “Origin port”), pese a ser modificable, en caso de que se tengan que
abrir los puertos.
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62 Anexo II. Simulador

“& Block Parameters: Generar Script para Flightgear X
Generate FlightGear Run Script A

Generate a custom FlightGear run script file on the current
platform.

To generate the run script, fill in the information then press
Generate Script. Items marked with an asterisk (*) are
evaluated as MATLAB expressions, the rest of the fields are

literal text.

Parameters

Select target architecture:  Win64 v
Select FlightGear data flow: Receive v

Generate Script

FlightGear =~ Network  File

FlightGear installation machine characteristics
Destination/Origin IP address:

192.168.1.36

Destination port:

5502

Origin port:

I5505|

MATLAB installation machine characteristics

Network IP address:

I192.168.1.36|
Cancel Help Apply

Figura II-5. Ventana de configuracion del bloque de generacion de scripts de FlightGear (I1).

Para terminar con la configuracion de este bloque, en la tltima pestafia (File), se debe elegir un nombre de
archivo (“Output file name”) seguido de la extension .bat y marcar el directorio base donde esta instalado
FlightGear (“FlightGear base directory”). Finalmente, y tras aplicar los cambios, se clicara sobre “Generate

Script” para generarlo. Este archivo, encargado de conectar Simulink con FlightGear, se ha de ejecutar siempre
antes de iniciar una simulacion.
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Generate FlightGear Run Script A

Generate a custom FlightGear run script file on the current
platform.

To generate the run script, fill in the information then press
Generate Script. Items marked with an asterisk (*) are
evaluated as MATLAB expressions, the rest of the fields are

literal text.

Parameters

Select target architecture: W|n64 >
Select FlightGear data flow: Receive Y

Generate Script

FlightGear = Network  File
Output file name:

|Flightgear_simulador.bat| |

FlightGear base directory:

iC:\Program Files\FlightGear| | v

Cancel | | Help || Apply

Figura II-6. Ventana de configuracion del bloque de generacion de scripts de FlightGear (111).

Posteriormente, es necesario asegurarse que la ID del joystick asignada por el ordenador a este periférico coincida
con aquella del sistema de entrada de la palanca de mando, dentro del bloque de entrada de control manual.

& Source Block Parameters: Palanca de mando X
Joystick Input (mask) (link)

Joystick input device driver.

Parameters

Joystick ID:

Adjust I/O ports according to joystick capabilities

(] Enable force-feedback input

j Cancel Help ‘ Apply

Figura II-7. Ventana de configuracion del bloque de palanca de mando.
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Las coordenadas geodéticas iniciales, o lo que es lo mismo, la posicion de partida de la aeronave se configura
como un vector fila en su respectivo bloque de entrada. Es muy importante no olvidar configurarlo.

[37.418005 -5.874746 100]

Coordenadas geodeticas iniciales

Figura II-8. Bloque de coordenadas geodéticas iniciales.

Por ultimo, resefar que el simulador tiene implementada una ruta predeterminada, la cual se puede modificar
parcial o totalmente en el script “plan_de vuelo.m”. Solo se tienen que modificar las ternas que definen cada
punto de paso (latitud, longitud y altitud) que conforma la trayectoria a seguir, pudiendo eliminar unos y anadir
otros. La ruta debe estar formada al menos por un segmento de vuelo, es decir, dos waypoints, debiendo estar
distribuidos de tal forma que segmentos sucesivos no formen angulos mayores de 90 grados entre si. Asi se
garantiza que el seguimiento de la ruta sea suficientemente suave.

Alcanzado este punto, el simulador deberia estar completamente configurado. El primer paso para su ejecucion
es abrir FlightGear mediante el archivo .bat creado. Si por cualquier caso no se abriera, se sugiere dotarlo de
permisos de administrador clicando con el boton derecho del raton sobre el archivo y seleccionando “Ejecutar
como administrador”. La ejecucion de este archivo dara lugar a que aparezca una nueva ventana con la interfaz
grafica del simulador, donde se puede visualizar el modelo de la aeronave, tal y como se ha mostrado en el anexo
anterior.

Q, espacio_estados.m 10/05/2017 12:35 Archivo M 8 KB
[%] Flightgear_Simulador.bat OT/02.£300°7.10:02 Archinionaxlatos 1KB
=| Flightgear_Simulador.txt Abrir EX... 1KB
= fuerzas.m Editar 2KB
D geodeticas_ned_mat.m Imprimir 1 KB
Z limitador_psi.m IG Ejecutar como administrador 2 KB
=] momentos.m 7-Zip > 1KB
E ned_geodeticas.m CRC SHA > 1KB
: plan_de_vuelo.m Defraggler > 2KB
g post_simulacion.m E] Examinar con Windows Defender... 5KB
.2 post_simulacion_telemetria.r & TakeOwnershipPro 3KB
% procesador_actitud.m @ Magiclso N 1 'L\,E:
=} procesador_datos.m 5KB
E, punto_de_equilibrio.m alf [1Ohs Unfockes 1 KB
=l receptor_gnss.m Restaurar versiones anteriores 11KB
= ruta.m Eren N 2KB
Q segmento.m 2KB
{_] sfun_keyboard_input_v1_2.m Cortar 50 KB
|| sfun_keyboard_input_v1_2.m Copiar 26 KB
E, sfun_keyboard_input_v1_2b.r Crear acceso directo 7KB
D sigmoide.m G Eliminar 1 KB
‘J‘ Simulador.skx € Cambiar nombre 102 KB
| | Simulador_Teclado.slx 84 KB
J Simulador_Telemetria.slx fapicaes 50 KB
‘EJ uav_O.ico 28/01/2017 1:38 Archivo ICO 17 KB

Figura II-9. Ejecucion de la interfaz grafica del simulador.

64



Modelado y simulacién del Skywalker X8 65

Seguidamente, se debe abrir una segunda instancia de Matlab, donde se ejecutara el script “receptor gnss.m”.
Esta segunda instancia abierta tendra como tnica finalidad la recepcion y representacion de datos provenientes
de la otra instancia de Matlab, destinada a correr el simulador. Aparte, se recomienda que, una vez terminada la
simulacion, y debido a que esta segunda instancia seguira activa, parar este script pulsando “Ctrl+C” y ejecutar
en la ventana de comandos de Matlab “delete(GNSS) ” para borrar el objeto UDP que permite la conexion entre
ambas instancias. Este objeto utiliza por defecto los puertos UDP 3333 y 3334, debiéndose tener en cuenta por
si fuera necesaria su apertura.

Llegados a este punto no habria mas que iniciar la simulacion y comprobar si existe respuesta a variaciones en
la entrada manual. Si es asi, el simulador funciona correctamente.

Respecto a su manejo, existen cuatro interruptores a nivel de usuario que permiten controlar distintas
funcionalidades dentro del simulador: “Palanca/Teclado”, seleccionador de tipo de entrada manual; “FMS”,
interruptor del seguimiento automatico de ruta; “GNSS”, interruptor del sistema de posicionamiento global
(siempre y cuando “receptor gnss.m” esté ejecutandose en una segunda instancia); y “Viento”, interruptor del

modelo de viento.
J Si Si Si

T No No No
Palanca/Teclado FMS GNSS Viento

Figura II-10. Interruptores del simulador.

Ademéds, se ha incluido un pequefio panel de control del autopiloto que permite asignar la velocidad
aerodinamica, el rumbo y la altitud de referencia mediante tres ruedas cuya posicion se puede modificar
manualmente. La idea era simular una unidad de control de vuelo o FCU (Flight Control Unif) como aquellas
integradas en las cabinas de los aviones comerciales.

20 180 200 300
A 4 »
15 25 90 270
100 400
10 30 0 359 0 500
Velocidad_aerodinamica_AP Rumbo_AP Altitud_AP
20| 180|| 200
A

Figura II-11. Unidad de control de vuelo.

Ha de subrayarse que los controladores se deben activar con el fin de seguir las referencias marcadas. Por un
lado, cuando la entrada manual esta en la posicion de palanca de mando se utilizan los botones del 6 al 11 como
activadores respectivos de los seis controladores implementados y el botdén 1 como reseteador de los mismos.
Esta disposicion se debe al hecho de haber utilizado un Logitech Attack 3 como joystick durante todo el proyecto.
Por el otro lado, si la entrada manual se encuentra en la posicion de teclado, el estado de los controladores se
controla con las teclas del 1 al 6, mientras que ° (la tecla a la derecha del 0) ejecuta su reinicio.
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En cuanto a la configuracion de la entrada manual, la palanca de control utiliza sus tres ejes para el control de
los actuadores (alerones, elevadores y motor), mientras que el teclado hace uso de las teclas A y D para el control
de aerodinamica lateral, W y S para la aerodinamica longitudinal y R y F en el caso del motor.

Finalmente, si por cualquier motivo la interfaz grafica no fuera capaz de reflejar la actuacion del Skywalker X8,
se recomienda revisar el procedimiento completo. Igualmente, se deberian abrir los puertos mencionados y
afiadir Matlab y FlightGear como excepcion en el cortafuegos o firewall de Windows.

Para abrir los puertos, se debe ingresar la puerta de enlace predeterminada, que habitualmente es 192.168.1.1,
en la barra de direcciones del navegador. Una vez se ha accedido a esta direccion, aparecera la pagina web de
acceso a la configuracion del roufer. Para acceder, se deberd conocer la clave de acceso al mismo que suele
aparecer en una etiqueta adjunta fisicamente a este dispositivo. No obstante, la contrasefia predeterminada de
cada modelo suele encontrarse tras una busqueda rapida en internet.

o
X

movistar X\ 4+ -

L) © & c s
\\ , ‘ movistar Acceso Router Fibra éptica

Bienvenido al configurador de tu router Fibra ()ptica Por favor, para poder configurar tu router debes introducir la contrasefia que encontraras en la pegatina situada
debajo de tu router denominada "Datos de acceso al Router” , siempre que no la hayas modificado anteriormente. En este caso, deberas introducir la nueva
contrasefia de acceso. ;Has olvidado tu contraseiia?

[ | I

Datos Acceso al Router @ T T
CONFIGURA tu Router en =0 |
https: //192 168.1.1 con la contrasena 0. o

S.A.U. Todos los

Figura II-12. Pagina web de acceso al router.

Ya dentro del panel de configuracion del router, no es dificil encontrar una opcion que permita la edicion de
puertos de entrada y de salida. Llegado a este punto, simplemente se ha de seleccionar la direccion IP local de
la maquina que se esté usando y los puertos a abrir, mediante protocolo TCP o UDP (se recomienda ambos).
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movistar X + - a x

o (TR ] ¢ © - =
= MENU Acceso al Configurador Router A/ ) movistar

Cerrar sesion

Puertos

Rellena los siguientes campos y pulsa el bot6n Afadir. Ten en cuenta que para abrir un rango de puertos debes usar el siguiente formato : 5001:5010

Nombre regla de puertos

Direccion IP 192168136

Protocolo TCP-UDP

Abrir Puerto/Rango Externo (WAN)

Abrir Puerto/Rango Interno (LAN)

Figura II-13. Apertura de puertos.

Como ultima medida, es recomendable comprobar que tanto FlightGear como Matlab disponen de privilegios
de administrador y se han afiadido como excepciones al firewall, pese a que una vez abiertos correctamente los
puertos que utilizan no deberia existir problema alguno.

& Aplicaciones permitidas

&« v N @ > Panel de control » Sistema y seguridad > Firewall de Windows > Aplicaciones permitidas

Permitir a las aplicaciones comunicarse a través de Firewall de Windows

Para agregar, cambiar o quitar aplicaciones y puertos permitidos, haga clic en Cambiar la configuracién.

¢Cuaéles son los riesgos de permitir que una aplicacién se comunique? ‘ GCambiar la configuracién

Aplicaciones y caracteristicas permitidas:

Nombre Privada Publica *
Mapas de Windows

MATLAB (R2015a)

MATLAB (R2015a)

mDNS

[[] Media Center Extenders
Mensajes de Microsoft
Microsoft Edge

Microsoft Lync

Microsoft Lync UcMapi
Microsoft Office Qutlook
Microsoft Phone

_[¥] Microsoft Solitaire Collection

KRR RERKORO

<

Detalles...

2 KIKO00KEK O K K
£

Permitir otra aplicacion...

Figura II-14. Permiso a Matlab a través del cortafuegos.
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ANEXO Ill. CODIGO

Todas y cada una de las lineas, a excepcion de la funcion utilizada por el bloque de entrada del teclado en

Por ultimo, el siguiente anexo sirve como presentacion del codigo implementado durante todo el proyecto.
Simulink (véase [18]), han sido producidas por el autor de este documento.

Para facilitar la navegacién a través del anexo, se ha dividido en dos secciones en funcion de si su
implementacion se ha realizado durante la etapa de modelado o simulacion. Todos los scripts y funciones se
introducen mediante el titulo de sus respectivos archivos. Asimismo, se ha omitido la repeticion del codigo
incluido en ambas partes a no ser que, atin teniendo el mismo titulo, se hayan producido modificaciones en el
mismo.

.1 Modelado

o “datos_telemetria.m”

function celdatos = datos_ telemetria(vuelo)
Funcion que carga, interpreta y acondiciona para su posterior
procesamiento los datos de telemetria de un vuelo concreto del UAV.

%

% celdatos = datos telemetria(vuelo)

%

% La entrada de la funcion ("vuelo") se define como un numero entre 1 y 5
% correspondiente a cada uno de los cinco vuelos llevados a cabo por el

% UAV.

% La salida de la funcion ("celdatos") es una estructura de celdas que

% almacena todos los datos de cada sensor como matrices en cada una de sus
% celdas en formato "[tiempo dato]", donde "tiempo" es el instante de

tiempo en el cual el sensor realizo la medida con respecto al tiempo de
referencia, esto es, el encendido de la camara de a bordo justo antes del
despegue, y "dato" es la medida del sensor en dicho instante de tiempo.

o°

o° o oP

Ejemplo: celdatos = datos telemetria(3)

o

% CARGA DE DATOS, TIEMPO DE REFERENCIA INICIAL Y DEPURACION

Se cargan los datos de telemetria y se establece el tiempo de referencia
inicial (instante en el que la camara comienza a grabar) con "datenum".
La fecha es un dia antes que la marcada en los archivos .tlog cargados.

o® o° o°

switch vuelo
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end

o oP

o\

t

o

°

o\

d° 0 A° 0° o A° O O A° A A O O° ° O° J° o

o\°

inicial de grabacion.

Cada parametro que recibe la estacion de tierra
MAVLink, ver "https://pixhawk.ethz.ch/mavlink/") se guarda en una matriz
de dos columnas y tantas filas como medidas obtenidas de dicho parametro.
La primera columna de dichas matrices se corresponde siempre con la fecha
y hora de la estacion de tierra a la que llego el dato. Esta fecha puede
reconstruirse con "datestr", teniendo en cuenta que la maxima precision
del tiempo generado mediante este comando es de un segundo.

case 1

load 2014-06-27 10-38-46.tlog.mat

tiempo 0 video = datenum('26-Jun-2014 10:44:56'

ind aux = [1114 3154 732 725 732 723 3 0];
case 2

load 2014-07-08 10-46-15.tlog.mat

tiempo 0 video = datenum('07-Jul-2014 10:53:30"'

ind aux = [2621 7423 1761 1710 1759 1704 0 31;
case 3

load 2014-07-08 12-02-59.tlog.mat

tiempo 0 video = datenum('07-Jul-2014 12:06:19'

ind aux = [1032 2919 699 672 700 675 0 1];
case 4

load 2014-07-30 11-33-34.tlog.mat

tiempo 0 video = datenum('29-Jul-2014 12:48:05"'

ind aux = [3223 9125 2108 2111 2111 2095 3 0];
case 5

load 2014-07-30 13-34-12.tlog.mat

tiempo 0 video = datenum('29-Jul-2014 13:43:21"
ind_aux = [4087 11599 2673 2678 2678 2660 2 0];

iempo de los parametros de telemetria.

INFORMACION SOBRE LOS DATOS REGISTRADOS

- time boot ms mavlink global position int t: para

) ;

)7

) ;

)7

)7

NOTA: Si se detectan errores de sincronismo, modificar el instante
De este modo se actualizaran todas las marcas de

(mediante el protocolo

Para obtener con mayor precision el momento en que se grabo cada dato,
existen matrices que permiten relacionar la hora en la que llego cada
dato con los milisegundos transcurridos desde el arranque de Ardupilot.
Esto implica que en la practica se puede conocer el instante en el que se
graba cada medida con una precision de milisegundos.
que cada sensor trabaja a una frecuencia de muestreo distinta, se tienen
cuatro matrices de este tipo:

Teniendo en cuenta

las medidas del GPS.

- time boot ms mavlink attitude t: para las medidas de actitud.
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- time usec mavlink raw imu t: para las medidas de aceleracion.

- time boot ms mavlink rc channels raw t: para las medidas de los
canales PWM de los mandos de vuelo.

- time boot ms mavlink scaled pressure t: para las medidas
barometricas.

o o oP

o oo

%% REFERENCIA DE TIEMPOS

o\

Para cada tipo de medida, se busca el valor de tiempo en la columna 1
asignado al instante del inicio del video y se crea una variable con
% dicho instante en ms, convirtiendola en la referencia temporal O:

oe

ind t gps find(time boot ms mavlink global position int t(:,1)>=...
tiempo 0 video,1);

tiempo 0 gps = time boot ms mavlink global position int t(ind t gps,2);

ind t act = find(time boot ms mavlink attitude t(:,1)>=...
tiempo 0 wvideo,1);

tiempo 0 act = time boot ms mavlink attitude t(ind t act,2);

ind t acel = find(time usec mavlink raw imu t(:,1)>=tiempo O video,1);

tiempo 0 acel = time usec mavlink raw imu t(ind t acel,2);

ind t pwm = find(time boot ms mavlink rc channels raw t(:,1)>=...

tiempo 0 video,1);
tiempo 0 pwm = time boot ms mavlink rc channels raw t (ind t pwm,2);

ind t pres = find(time boot ms mavlink scaled pressure t(:,1)...
>=tiempo 0 video,1);
time boot ms mavlink scaled pressure t(ind t pres,2);

tiempo 0 pres

ind t vnt = find(time boot ms mavlink system time t(:,1)...
>=tiempo 0 video,1l);
time boot ms mavlink system time t(ind t vnt,2);

tiempo 0 vnt

o\

Variables de tiempo en ms para todas las medidas. Se crean los vectores
de tiempo en ms para cada tipo de medicion y se elimina la parte previa
al inicio del video, es decir, anterior al despegue:

o°

oe

tiempo gps time boot ms mavlink global position int t(:,2)-tiempo 0 gps;
gps_0 ms = find(tiempo gps>=0,1);
tiempo gps = tiempo gps(gps 0 ms:end);

tiempo act = time boot ms mavlink attitude t(:,2)-tiempo 0 act;
act 0 ms = find(tiempo act>=0,1);
tiempo act = tiempo_act(act 0 ms:end);

tiempo_ acel (time usec mavlink raw imu t(:,2)-tiempo 0 acel)/1000;
acel 0 ms = find(tiempo acel>=0,1);
tiempo acel = tiempo acel (acel 0 ms:end);

tiempo pwm time boot ms mavlink rc channels raw t(:,2)-tiempo 0 pwm;
pwm O ms find(tiempo pwm>=0,1);
tiempo pwm = tiempo pwm(pwm 0 ms:end);
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tiempo pres = time boot ms mavlink scaled pressure t(:,2)-tiempo 0 pres;
pres 0 ms = find(tiempo pres>=0,1);

tiempo pres

tiempo vnt

tiempo pres (pres 0 ms:end);

time boot ms mavlink system time t(:,2)-tiempo 0 wvnt;

viento 0 ms = find(tiempo vnt>=0,1);

tiempo_ vnt

o
°

A® o° d° o° o° o°

o

o
°

E

tiempo vnt(viento 0 ms:end);

EQUIVALENCIA HORA ESTACION EN TIERRA

n base a esta referencia de tiempos, para cada parametro registrado, se

va a construir una matriz que contiene tantas filas como numero de
medidas de ese parametro, la cual tiene dos columnas que representan:

- Columna 1: tiempo en milisengudos desde la referencia temporal.
- Columna 2: valor del parametro medido (se especifican las unidades
en cada caso).

tiempo 0 gs = datestr(time boot ms mavlink global position int t(1,1));

o
°

o
°

DATOS REGISTRADOS POR LA TELEMETRIA

% COORDENADAS GEOGRAFICAS:
latitud = [tiempo gps
lat mavlink global position int t(gps 0 ms:end,2)/le7];
latitud = latitud(l:ind aux(1l),:);
% 1% columna: tiempo en s.
% 2% columna: medida de latitud en grados.

longitud

[tiempo gps .
lon mavlink global position int t(gps 0 ms:end,2)/le7];

longitud = longitud(l:ind aux(1l),:);

oe

o
°

1
2

® columna: tiempo en s.
¢ columna: medida de longitud en grados.

altitud = [tiempo gps

alt mavlink global position int t(gps 0 ms:end,2)/1000];

altitud = altitud(l:ind aux(1l),:);
% 1% columna: tiempo en s.
% 2% columna: medida de altitud (sobre el elipsoide WGS84) en metros.
altura = [tiempo_ gps
relative alt mavlink global position int t(gps 0 ms:end,2)/1000];
altura = altura(l:ind aux(1l),:);
% 1% columna: tiempo en s.
% 22 columna: medida de altura (sobre el suelo) en metros.

o

o

VELOCIDADES RESPECTO A TIERRA EN EJES NED:

v_norte = [tiempo gps

o° oe <

n
1
2

vx_mavlink global position int t(gps 0 ms:end,2)/100];
orte = v_norte(l:ind aux(1l),:);
® columna: tiempo en s.
columna: medida de la componente de velocidad norte en m/s.

a
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v_este = [tiempo_ gps .
vy mavlink global position int t(gps 0 ms:end,2)/100];

v_este = v_este(l:ind aux(1l),:);
% 1% columna: tiempo en s.
% 2% columna: medida de la componente de velocidad este en m/s.
v_vert = [tiempo gps
-vz_mavlink global position int t(gps 0 ms:end,2)/100];
v _vert = v _vert(l:ind aux(1l),:);
% 1% columna: tiempo en s.
% 22 columna: medida de la componente de velocidad vertical en m/s.

% ANGULOS DE EULER:

alabeo = [tiempo act

roll mavlink attitude t(act 0 ms:end,2)];
alabeo = alabeo(l:ind aux(2),:);
% 1% columna: tiempo en s.
% 2% columna: medida de angulo de alabeo en radianes.
cabeceo = [tiempo_act

pitch mavlink attitude t(act 0 ms:end,2)];
cabeceo = cabeceo (l:ind aux(2),:);
% 1% columna: tiempo en s.
% 22 columna: medida de angulo de cabeceo en radianes.

guinada [tiempo_ act

yaw mavlink attitude t(act 0 ms:end,2)];
guinada = guinada(l:ind aux(2),:);

columna: tiempo en s.

columna: medida de angulo de guinada en radianes.

o\

la
2a

%

\O

s VELOCIDADES ANGULARES EN EJES CUERPO:

w_alabeo = [tiempo act
rollspeed mavlink attitude t(act 0 ms:end,2)];

w_alabeo = w_alabeo(l:ind aux(2),:);
% 1% columna: tiempo en s.
% 2% columna: medida de velocidad angular de alabeo en radianes/s.
w_cabeceo = [tiempo act
pitchspeed mavlink attitude t(act 0 ms:end,2)];
w_cabeceo = w_cabeceo(l:ind aux(2),:);
% 1% columna: tiempo en s.
% 22 columna: medida de velocidad angular de cabeceo en radianes/s.

w_guinada [tiempo act

yawspeed mavlink attitude t(act 0 ms:end,2)];
uinada = w_guinada(l:ind aux(2),:);

? columna: tiempo en s.

columna: medida de velocidad angular de guinada en radianes/s.

o° oo =

_9
1
2a

% ACELERACIONES EN EJES CUERPO:

% Existe un error en las medidas de aceleracion del cuarto vuelo el cual
% queda solucionado con el siguiente codigo:
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if vuelo ==

ind error = 1258;
error_t = 4.2944462e+06; %cantidad desplazada en el tiempo
else
ind error = 1;
error_t = 0;
end
a x = [tiempo acel(l:ind error)
9.8le-3*xacc mavlink raw imu t(acel 0 ms:acel 0 ms+ind error-1,2);
tiempo_acel (ind _error+l:end)+error_ t
9.8le-3*xacc mavlink raw imu t(acel 0 ms+ind error:end,2)];
a = a x(l:ind aux(3),:);

X
% 1% columna: tiempo en s.
2% columna: medida de la componente X de la aceleracion en m/s"2.

a y = [tiempo acel(l:ind error)
9.8le-3*yacc mavlink raw imu t(acel 0 ms:acel 0 ms+ind error-1,2);
tiempo acel (ind error+l:end)+error t
9.8le-3*yacc mavlink raw imu t(acel 0 ms+ind error:end,2)];
y = a y(l:ind aux(3),:);
1% columna: tiempo en s.
2% columna: medida de la componente Y de la aceleracion en m/s"2.

o°

o\°

a z = [tiempo_acel(l:ind error)
-(9.8le-3*zacc mavlink raw imu t(acel 0 ms:acel 0 ms+ind error-1,2));
tiempo acel (ind error+l:end)+error_t
-(9.8le-3*zacc mavlink raw imu t(acel 0 ms+ind error:end,2))];
z =a z(l:ind aux(3),:);
1% columna: tiempo en s.
2% columna: medida de la componente Z de la aceleracion en m/s”2.

o QO

oe

o

s SENALES PWM DE LOS ACTUADORES:

alerones pwm = [tiempo pwm
chanl raw mavlink rc channels raw t(pwm 0 ms:end,2)];
alerones pwm = alerones pwm(l:ind aux(4),:);

% 1% columna: tiempo en s.
% 22 columna: medida de senal del canal 1 (alerones) del PWM en us.
elevadores pwm = [tiempo pwm

chan2 raw mavlink rc channels raw t(pwm 0 ms:end,2)];
elevadores pwm = elevadores pwm(l:ind aux(4),:);

% 1% columna: tiempo en s.
% 2% columna: medida de senal del canal 2 (elevadores) del PWM en us.
motor pwm = [tiempo pwm

chan3 raw mavlink rc channels raw t(pwm 0 ms:end,2)];
motor pwm = motor pwm(l:ind aux(4),:);
% columna: tiempo en s.

la
2% columna: medida de senal del canal 3 (motor) del PWM en us.

o
]
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[
]

\

MEDIDAS BAROMETRICAS:

presion_ abs

presion_ abs
1% columna:
2% columna:

o
°

o
o

presion dif

presion dif
% columna:

la
2% columna:

o
]

o

]

MEDIDAS DE

viento mag horz

viento mag horz

o

columna:

1a
2% columna:

o\°

viento mag vert

viento mag vert

o
°

columna:

1&
2% columna:

o
°

viento dir

viento dir
1% columna:
2% columna:

o\

o°

29

CELDATOS

celdatos{1l}
celdatos{2}
celdatos{3}
celdatos{4}
celdatos{5}
celdatos{6}
celdatos{7}
celdatos{8}
celdatos{9}
celdatos{10}
celdatos{11}
celdatos{1l2}
celdatos{13}
celdatos{14}
celdatos{15}
celdatos{16}
celdatos{17}
celdatos{18}
celdatos{19}
celdatos{20}
celdatos{21}
celdatos{22}

[tiempo pres

press_abs mavlink scaled pressure t(pres 0 ms:end,2)*100];
presion abs (l:ind aux(5),:);

tiempo en s.

medida de presion absoluta en pascales.

[tiempo pres

press diff mavlink scaled pressure t(pres 0 ms:end,2)*100];
presion dif(l:ind aux(5),:);

tiempo en s.

medida de presion diferencial en pascales.

VIENTO

[tiempo vnt (l:end-ind aux (7))

speed mavlink wind t(viento O ms:end-ind aux(8),2)];
viento mag horz(l:ind aux(6),:);

tiempo en s.

medida de la componente horizontal de viento en m/s.

[tiempo vnt (l:end-ind aux (7))

-speed z mavlink wind t(viento 0 ms:end-ind aux(8),2)];
viento mag vert(l:ind aux(6),:);

tiempo en s.

medida de la componente vertical de viento en m/s.

[tiempo vnt (l:end-ind aux (7))
mod (direction mavlink wind t(viento O ms:end-ind aux(8),2)...
.*(pi/180)+pi, 2*pi)];
viento dir(l:ind aux(6),
tiempo en s.

medida de direccion de viento en radianes.

1)

latitud;
longitud;
altitud;
altura;
v_norte;
v_este;
v_vert;
alabeo;
cabeceo;
guinada;
w_alabeo;
w_cabeceo;
w_guinada;

a x;

a_y;

a z;

alerones pwm;
elevadores pwm;
motor pwm;
presion_abs;
presion dif;
viento mag horz;
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celdatos{23} = viento mag vert;
celdatos{24} = viento dir;

o ‘“fuerzasx.m”

function delta t = fuerzasx(entrada)

oe

o\

% salida = fuerzasx(entrada)

% Siendo:

% Ua = entrada(l);
$ Va = entrada(2);
% Wa = entrada(3);
$ U = entrada (4) ;
$ V = entrada (5);
S W = entrada (6);
% a x = entrada(7);
% Q = entrada(8);
% R = entrada (9);
% theta = entrada (10);
% elevadores pwm = entrada(ll);
% rho = entrada(1l2);
% altitud = entrada (13);
$ latitud = entrada(14);
% delta t = salida;

%% ENTRADA

Ua = entrada(l);

Va = entrada(2);

Wa = entrada (3);

U = entrada (4);

v = entrada (5);

W = entrada (6) ;
a_x = entrada(7);

Q = entrada(8);

R = entrada(9) ;
theta = entrada (10);
elevadores pwm = entrada(ll);
rho = entrada(12);
altitud = entrada (13);
latitud = entrada (14);

end

% Funcion que despeja la fuerza propulsiva de la ecuacion de la segunda ley
de Newton en la componente longitudinal del UAV.
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%% COEFICIENTES

Uinf = sqgrt (Ua”2+Va"2+Wa"2) ;

alpha = atan (Wa/ (Ua+le-16));

beta = asin(Va/ (Uinf+le-16));

delta e = - ((elevadores pwm-1520)* (30*pi/180))/ (2*(2100-1520));
[C L,C D] = x8 aerox(alpha,beta,Uinf,Q,delta _e);

%% MODELO GRAVITATORIO

g = gravitywgs84 (altitud, latitud);

%% CALCULO DE GRAVEDAD

Gx = -m*g*sin(theta);

%% MATRIZ DE ROTACION DE EJES VIENTO A EJES CUERPO (EJE X)

R wbx = [cos(alpha)*cos(beta) -cos(alpha)*sin(beta) -sin(alpha)];

%% CALCULO DE FUERZAS AERODINAMICAS

Fx aero = -0.5*rho*Uinf"2*Salar*R wbx*[C D;0;C L];

%% CALCULO DE FUERZAS TOTALES

delta t = m*(a_x+[0 -R Q]*[U;V;W])-Gx-Fx_ aero;

o “funleyprop.m”

function [delta t,Ua,altitud,motor pwm] = funleyprop (vuelo)
% Funcion utilizada a la hora de calcular la ley de propulsion con el
% objetivo de preprocesar distintas variables.

celdatos = datos_telemetria(vuelo);
procesador datos;

for k=1:longitud max
phi = alabeo(k,2); theta = cabeceo(k,2); psi = guinada(k,?2);

o)

% Matriz de rotacion de ejes NED a ejes cuerpo:
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R nb = [cos(theta) *cos (psi
sin (phi) *sin (theta

( ) cos(

( ) (
sin (theta) *sin (psi) +cos (phi) *cos (psi

( ) (

( ) (

*cos

theta) *sin (psi) -sin(theta);
psi)-cos(phi) *sin(psi) sin(phi)*

v_tierra b = R nb*[v norte(k,2); v _este(k,2); v vert(k,2)];

w_total = sqgrt(viento mag horz(k,2)"2+viento mag vert(k,2)"2);
w _norte = -w_total*cos(viento dir(k,2));

w_este = -w_total*sin(viento dir(k,2));

w vert = viento mag vert(k,2);

v_viento b = R nb*[w norte;w este;w _vert];

v_aero b = v_tierra b-v _viento b;

Ua = [Ua; v_aero b(l)];

entrada = [v_aero b(l) v_aero b(2) v_aero b(3) v_tierra b(l)

v_tierra b(2) v _tierra b(3) a x(k,2) w _cabeceo(k,2)
w_guinada (k,2) cabeceo(k,2) elevadores pwm(k, 2)
densidad(k,2) altitud(k,2) latitud(k,2)];

delta t(k,1) = fuerzasx(entrada);

end

(
( ) sin(phi) *cos (theta) ;
cos (phi) *sin (theta) *cos (psi) +sin(phi) *sin (psi) cos (phi)*
sin(theta) *sin(psi)-sin(phi) *cos (psi) cos (phi) *cos (theta)];

o “graficas telemetria.m”

oo

en diversas graficas y correspondientes a un vuelo determinado.
close all, clear all

flagl = 0;

while flagl==0

textol = ['Pulse un numero entre 1 y 5 para analizar la '
'telemetria del vuelo correspondiente. A '
'continuacion, presione la tecla ENTER.\n'];

entradal = input (textol);
if entradal<l || entradal>5
errorl = ['Debe pulsar una tecla entre 1 y 5 (1,2,3,4 o 5). '

'Por favor, intentelo de nuevo.'];
disp(errorl);

else
flagl = 1;

end

% Script que representa los datos de telemetria procesados o no procesados,
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end

flag2 = 0;

while flag2==

texto?2 = ['Pulse 0 para visualizar los datos no procesados o 1
'para visualizar los datos procesados. A '
'continuacion, presione la tecla ENTER.\n'];

entrada?2 = input (texto2);
if entrada2<0 || entrada2>1
error2 = ['Debe pulsar la tecla 0 o 1. Por favor, intentelo '
'de nuevo.'];

disp (error?2) ;

else
flagz = 1;
end
end
celdatos = datos telemetria(entradal);

if entradaz==

procesador datos;

figure;

subplot(2,2,1);

plot (celproces{l} (:,1)*1le-3,celproces{l} (:,2));
grid; title('Latitud');

xlabel ('t [s]'); ylabel('\Phi [°]");

subplot (2,2,2);

plot (celproces{2}(:,1)*1le-3,celproces{2}(:,2));
grid; title('Longitud'");

xlabel ('t [s]'); ylabel ('\Lambda [°]");

subplot (2,2,3);

plot (celproces{3}(:,1)*1le-3,celproces{3}(:,2));
grid; title('Altitud');

xlabel ('t [s]'); ylabel('h [m]");
subplot(2,2,4);

plot (celproces{4}(:,1)*1le-3,celproces{4}(:,2));
grid; title('Altura');

xlabel ('t [s]'); ylabel('H [m]'");

figure;

subplot (3,1,1);

plot (celproces{5}(:,1)*1le-3,celproces{5}(:,2));
grid; title('V. G P S norte');

xlabel ('t [s]'); ylabel('V. N [m/s]');
subplot(3,1,2);

plot (celproces{6} (:,1)*1le-3,celproces{6}(:,2));
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grid; title('V. G P S este');

xlabel ('t [s]'); ylabel('V E [m/s]"');

subplot (3,1,3);

plot (celproces{7}(:,1)*1le-3,celproces{7}(:,2));
grid; title('V G P S vertical');

xlabel ('t [s]'); ylabel('V.D [m/s]');

figure;

subplot(2,3,1);

plot (celproces{8} (:,1)*1le-3,rem(celproces{8} (:,2).*(180/pi),180));
grid; title('Alabeo');

xlabel ('t [s]'); ylabel('\phi [°]");

subplot (2,3,2);

plot (celproces{9} (:,1)*1le-3, rem(celproces{9} (:,2).*(180/pi),90));
grid; title('Cabeceo');

xlabel ('t [s]'); ylabel ('\theta [°]");

subplot (2,3,3);

plot (celproces{10} (:,1)*1e-3,mod (celproces{10} (:,2) .*(180/pi),360));
grid; title('Guinada');

xlabel ('t [s]'); ylabel('\psi [°]");

subplot (2,3,4);

plot (celproces{11l}(:,1)*1le-3,celproces{11} (:,2).*(180/pi));

grid; title('Velocidad de alabeo');

xlabel ('t [s]'); ylabel ('P [°/s]');

subplot(2,3,5);

plot (celproces{12} (:,1)*1le-3,celproces{12} (:,2).*(180/pi));

grid; title('Velocidad de cabeceo');

xlabel ('t [s]'); ylabel('Q [°/s]");

subplot (2,3,6);

plot (celproces{13}(:,1)*1le-3,celproces{13}(:,2).*(180/pi));

grid; title('Velocidad de guinada');

xlabel ('t [s]'); ylabel ('R [°/s]");

figure;

subplot(3,1,1);

plot (celproces{14}(:,1)*1le-3,celproces{1l4}(:,2));
grid; title('Aceleracion X');

xlabel ('t [s]'); ylabel('A X [m/s"2]");

subplot (3,1,2);

plot (celproces{15}(:,1)*1le-3,celproces{15}(:,2));
grid; title('Aceleracion Y'");

xlabel ('t [s]'); ylabel('A Y [m/s"2]"');

subplot (3,1, 3);

plot (celproces{16}(:,1)*1le-3,celproces{16} (:,2));
grid; title('Aceleracion Z7Z');

xlabel ('t [s]'); ylabel('A Z [m/s"2]");

figure;
subplot(3,1,1);

plot (celproces{17} (:,1)

grid; title('Alerones');

xlabel ('t [s]'); ylabel('Canal 1 PWM (alerones) [\mus]');
subplot (3,1,2);

plot (celproces{18}(:,1)*1le-3,celproces{18} (:,2));

grid; title('Elevadores');

xlabel ('t [s]'); ylabel('Canal 2 PWM (elevadores) [\mus]');
subplot (3,1,3);

plot (celproces{19}(:,1)*1e-3,celproces{19} (:,2));

grid; title('Motor');

*le-3,celproces{17}(:,2));
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figure;

subplot(2,2,1);

plot (celproces{20}(:,1)*1le-3,celproces{20} (:,2));
grid; title('Presion absoluta');

xlabel ('t [s]'); ylabel('P a b s [Pa]');

subplot (2,2,2)

plot (celproces{25}(:,1)*1le-3,celproces{25}(:,2));
grid; title('Presion estatica');

xlabel ('t [s]'"); ylabel('P e s € [Pal');

subplot (2,2,3);

plot (celproces{21}(:,1)*1le-3,celproces{21}(:,2));
grid; title('Presion diferencial');

xlabel ('t [s]'"); ylabel('P e s t-P a b s [Pa]');

subplot(2,2,4);

plot (celproces{26} (:,1)*1le-3,celproces{26}(:,2));
grid; title('Densidad');

xlabel ('t [s]'); ylabel('\rho [kg/m"3]"');

figure;

subplot (3,1,1);

plot (celproces{22} (:,1)*1le-3,celproces{22}(:,2));

grid; title('Magnitud de la componente horizontal del viento');
xlabel ('t [s]'); ylabel('VH v ient o [m/s]');

subplot (3,1,2);

plot (celproces{23}(:,1)*1le-3,celproces{23}(:,2));

grid; title('Magnitud de la componente vertical del viento');
xlabel ('t [s]'); ylabel('V.V v i en t o [m/s]');

subplot (3,1, 3);

plot (celproces{24}(:,1)*1le-3,celproces{24} (:,2).*(180/pi));
grid; title('Direccion del viento');

xlabel ('t [s]'); ylabel('\beta v i en t o [°]");

v_tierra b = [];
v_viento b = [];
v_aero b = [];

for k=1:longitud max
phi = alabeo(k,2); theta = cabeceo(k,2); psi = guinada(k,2);

% Matriz de rotacion de ejes NED a ejes cuerpo:

R nb = [cos(theta) *cos (psi) cos(theta)*sin(psi) -sin(theta);

sin (phi) *sin (theta) *cos (psi) —cos (phi) *sin(psi) sin(phi)*...

CoOs

sin(theta) *sin (psi) tcos (phi) *cos (psi) sin(phi)*...

cos (theta); cos(phi)*sin(theta) *cos (psi) +sin(phi) *. ..

sin(psi) cos(phi)*sin(theta) *sin(psi)-sin (phi) *cos (psi)
(

phi) *cos (theta) ];

v _tierra b = [v_tierra b; norm(R nb*[v norte(k,2); v _este(k,2);...

v vert(k,2)1)1;

w_total = sgrt(viento mag horz(k,2) “2+viento mag vert (k,2)"2);
w_norte = -w_total*cos(viento dir(k,2));

w_este = -w_total*sin(viento dir(k,2));

w_vert = viento mag vert(k,2);
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v_viento b = [v_viento b; norm(R nb*[w norte;w este;w vert])];
v_aero b = [v_aero b; v _tierra b(k)-v_viento b(k)];

end

figure;

subplot (3,1,1);

plot (v_norte(:,1)*le-3,v _tierra b);

grid; title('V.U A V respecto a tierra');
xlabel ('t [s]'"); ylabel('V. €t 1 e r r a [m/s]");
subplot(3,1,2);

plot (celproces{22}(:,1)*1le-3,v_viento b);

grid; title('V.v i e n t o respecto a tierra');
xlabel ('t [s]'); ylabel('Vv i en t o [m/s]");
subplot (3,1, 3);

plot (celproces{22} (:,1)*1le-3,v_aero b);

grid; title('V aerodinamica');

xlabel ('t [s]'"); ylabel('V a e r o [m/s]");

elseif entrada2==

figure;

subplot(2,2,1);

plot (celdatos{l}(:,1)*1le-3,celdatos{1l}(:,2));
grid; title('Latitud');

xlabel ('t [s]'); ylabel('\Phi [°]"');
subplot(2,2,2);

plot (celdatos{2} (:,1)*1le-3,celdatos{2}(:,2));
grid; title('Longitud'");

xlabel ('t [s]'); ylabel ('\Lambda [°]");
subplot (2,2,3);

plot (celdatos{3} (:,1)*1le-3,celdatos{3}(:,2));
grid; title('Altitud');

xlabel ('t [s]'); ylabel('h [m]");
subplot(2,2,4);

plot (celdatos{4}(:,1)*1le-3,celdatos{4}(:,2));
grid; title('Altura');

xlabel ('t [s]'); ylabel('H [m]'");

figure;

subplot (3,1,1);

plot (celdatos{5}(:,1)*1le-3,celdatos{5}(:,2));
grid; title('V.G P S norte');

xlabel ('t [s]'); ylabel('V. N [m/s]');
subplot(3,1,2);
plot(celdatos{6}(:,1)*1le-3,celdatos{6}(:,2));
grid; title('V. G P S este');

xlabel ('t [s]'); ylabel('V E [m/s]');

subplot (3,1, 3);

plot (celdatos{7}(:,1)*1le-3,celdatos{7}(:,2));
grid; title('V G P S vertical');

xlabel ('t [s]'); ylabel('V. D [m/s]');

figure;

subplot (2,3,1);

plot (celdatos{8} (:,1) *le-3, rem(celdatos{8} (:,2).*(180/pi),180));
grid; title('Alabeo');

xlabel ('t [s]'); ylabel('\phi [°]"');
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subplot (2,3,2);

plot (celdatos{9} (:,1) *1le-3, rem(celdatos{9} (:,2).*(180/pi),90));
grid; title('Cabeceo');

xlabel ('t [s]'); ylabel('\theta [°]");

subplot (2,3,3);

plot (celdatos{10} (:,1)*1e-3,mod (celdatos{10} (:,2).*(180/pi),360));
grid; title('Guinada');

xlabel ('t [s]'"); ylabel('\psi [°]"');

subplot (2,3,4);

plot (celdatos{11l}(:,1)*1le-3,celdatos{11}(:,2).*(180/pi));

grid; title('Velocidad de alabeo');

xlabel ('t [s]'"); ylabel('P [°/s]');

subplot (2,3,5);

plot (celdatos{12} (:,1)*1e-3,celdatos{12}(:,2).*(180/p1));

grid; title('Velocidad de cabeceo');

xlabel ('t [s]'); ylabel('Q [°/s]'):;

subplot (2,3,6);

plot (celdatos{13}(:,1)*1e-3,celdatos{13}(:,2).*(180/pi));

grid; title('Velocidad de guinada');

xlabel ('t [s]'"); ylabel ('R [°/s]');

figure;

subplot (3,1,1);

plot (celdatos{14}(:,1)*1le-3,celdatos{14}(:,2));
grid; title('Aceleracion X');

xlabel ('t [s]'); ylabel('A X [m/s"2]");

subplot (3,1,2);

plot (celdatos{15}(:,1)*1le-3,celdatos{15}(:,2));
grid; title('Aceleracion Y'");

xlabel ('t [s]'); ylabel('A Y [m/s"2]");

subplot (3,1, 3);

plot (celdatos{16} (:,1)*1le-3,celdatos{16}(:,2));
grid; title('Aceleracion Z7');

xlabel ('t [s]'); ylabel('A Z [m/s"2]");

figure;

subplot (3,1,1);

plot (celdatos{17}(:,1)*1le-3,celdatos{17}(:,2));

grid; title('Alerones');

xlabel ('t [s]'); ylabel('Canal 1 PWM (alerones) [\mus]');
subplot (3,1,2);

plot (celdatos{18} (:,1)*1le-3,celdatos{18}(:,2));

grid; title('Elevadores');

xlabel ('t [s]'); ylabel('Canal 2 PWM (elevadores) [\mus]');
subplot (3,1, 3);

plot (celdatos{19}(:,1)*1le-3,celdatos{19}(:,2));

grid; title('Motor');

xlabel ('t [s]'); ylabel('Canal 3 PWM (motor) [\mus]');

figure;

subplot (2,1,1);

plot (celdatos{20} (:,1)*1le-3,celdatos{20}(:,2));
grid; title('Presion absoluta');

xlabel ('t [s]'); ylabel('P a b s [Pa]'");
subplot(2,1,2);

plot (celdatos{21} (:,1)*1le-3,celdatos{21}(:,2));
grid; title('Presion diferencial');

xlabel ('t [s]'"); ylabel('P e s t-P a b s [Pa]');
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figure;

subplot(3,1,1);

plot (celdatos{22}(:,1)*1le-3,celdatos{22}(:,2));

grid; title('Magnitud de la componente horizontal del viento');
xlabel ('t [s]'); ylabel('V.H v i e n t o [m/s]"'");
subplot(3,1,2);

plot (celdatos{23}(:,1)*1le-3,celdatos{23}(:,2));

grid; title('Magnitud de la componente vertical del viento');
xlabel ('t [s]'); ylabel('V.V v i en t o [m/s]');

subplot (3,1, 3);

plot (celdatos{24} (:,1)*1le-3,celdatos{24} (:,2).*(180/pi));
grid; title('Direccion del viento');

xlabel ('t [s]'); ylabel('\beta v i e n t o [°]");

end

o “ley propulsivam”

o©

Script que permite calcular la ley propulsiva. Calcula delta t en Newton
a partir de los datos de telemetria de todos los vuelos ademas de
representar graficas de interes con los resultados.

o\°

o

close all, clear all

— — —
[ RS U S "
Ne Ne N

motor pwm =

for vuelo=1:5

[delta t2,Ua2,altitud2,motor pwm2] = funleyprop (vuelo);
delta t = [delta t;delta t2];
Ua = [Ua;Ua2];
altitud [altitud;altitud?];
[

motor pwm = [motor pwm;motor pwm2];

end

[

% Se ajustan los resultados por minimos cuadrados:

Al = motor pwm(:,2)-1100;
A2 = Ua."2;

b = delta t;

long = length(Al);

A = [ALl(1l) A2(1)];

for k=2:1long

A = [A; AL(k) AZ2(k)];

end

&3
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coefprop = (A.'*A)\ (A."'*b);

[

% Grafica ajustada:

paso = 10;

motor pwm ajust = 1100:paso:2100;

Ua_ajust = 0:0.03*paso0:30;

long = length (motor pwm ajust);

for k=1l:1long

delta t ajust(:,k) = (coefprop.'*[ (motor pwm ajust(k)-1100)...
*ones (1,long);Ua ajust.”2])."';

end

% Segun establece el PFC de Benito Fernandez Rojas, la potencia electrica
% generada en el motor es funcion de delta t:

P electrica = 0.0415315* ((motor pwm-1100)./1000)."2;

%% FIGURAS

figure; plot3(motor pwm(:,2),Ua,delta t,'."); grid;

titulol = ['Fuerza propulsiva en funcion de la senal PWM del motor y '
'la componente longitudinal de la velocidad aerodinamica'l;

title(titulol);

xlabel ('Canal 3 PWM (motor) [\mus]'):

ylabel ('Ua [m/s]');

zlabel ('Delta t [N]'");

figure; grid;
grafica = scatter3(motor pwm(:,2),Ua,delta t,18,altitud(:,2),"'.",
'MarkerFaceColor', "auto');

grafica.Parent.Position = [0.1 0.1 0.76 0.821];

titulo2 = ['Fuerza propulsiva en funcion de la senal PWM del motor, '
'la componente longitudinal de la velocidad aerodinamica '
'y la altitud'];

title(titulo?2);

xlabel ('Canal 3 PWM (motor) [\mus]'):

ylabel ('Ua [m/s]');

zlabel ('Delta t [N]'");

barra colores = colorbar;

barra colores.TickLabels = {'0';'25";'50"';"'75";"'100";"'"125";"'150"; ...
'175';'200"};

barra colores.Ticks = [0:25:200];

barra colores.Position = [0.9 0.11 0.02 0.81];

barra colores.Label.String = 'Altitud [m]';

barra colores.FontSize = 11;

figure;

plot3(ones (long, 1) *motor pwm ajust,Ua_ajust.'*ones(l,long), ...
delta t ajust, 'b.");

grid;

texto = ['Fuerza propulsiva ajustada por minimos cuadrados: '
'Delta t = $.6g-Motor P W M%.6g-Ua”2'];

titulo3 = sprintf (texto,coefprop(l),coefprop(2));
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title(titulo3);

xlabel ('Canal 3 PWM (motor) [\mus]');
ylabel ('Ua [m/s]'");

zlabel ('Delta t [N]");

e “procesador datos.m”

oo

Script que procesa los datos contenidos en las celdas generadas por
interprete datos.m. El motivo es la necesidad de homogeneizar los datos
provenientes de los distintos sensores de abordo, los cuales no trabajan
a las mismas frecuencias de refresco, con el fin de poder utilizarlos
para el calculo de la ley propulsiva, la cual relaciona la entrada de la
senal PWM del motor con la fuerza generada por el mismo.

o 0P d° o° oe

o

o

El algoritmo aplicado se basa en un proceso similar al Zero-Order Hold
(ZOH) :

o° oP

oe

1.- Se elige la celda cuya matriz es mas larga (perteneciente al sensor
con la tasa de refresco mas alta) y se unifica esta misma longitud
para todas las demas celdas (dejando invariables a las de mayor
longitud) .

o 0P o oe

oe
N
|

Se modifican las celdas cuyas matrices no tengan la longitud maxima
mediante un proceso ZOH, rellenandolas de este modo para los nuevos
valores de tiempo.

o\

oe

oe

% CALCULO

o

Se miden las longitudes de las matrices y se dejan invariables aquellas
que tengan la mayor longitud. Se generan vectores en los que se
diferencian los parametros cuya longitud de matriz es maxima de los que
no, caracterizados por su indice dentro de celdatos:

o° o

oe

longitud = [1;
ind_datos [1:size(celdatos,2)];

for k=1:ind datos(end)
longitud (k) = size(celdatos{k},1l);
end

[longitud max,ind max] = max(longitud);
ind max repetidos find (longitud==longitud max) ;

for k=ind max repetidos(l) :ind max repetidos (end)
celproces{k} = celdatos{k};

end

ind no max ind datos;
ind no max(ind max repetidos) = [];
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o° o°

o

datos hasta que se produce un cambio en el valor de tiempo
matriz de cada una de las celdas):

o\

for i=ind no max
celproces{i} (1,:) = celdatos{i} (1,:);
if celdatos{i} (end,1l)<celdatos{ind max} (end, 1)
aux = 1;
else
aux = 0;
end
for j=2:1longitud(i)
ind inicial = size(celproces{i},1l);
ind final = find(celproces{ind max} (:,1)<=...
celdatos{i} (j,1),1, "last");
celproces{i} (ind inicial+l:ind final,1l) =
celdatos{ind max} (ind inicial+l:ind final,1);
celproces{i} (ind inicial+l:ind final,2) =
celproces{i} (ind inicial,2);
celproces{i} (ind final,:) = celdatos{i}(j,:);

if j~=longitud(i)

if
celproces{i} (ind final,1l)~=celproces{ind max} (ind final+1l,1)

v
Il

celproces{i} (ind final,: celdatos{i} (3,:);

else

celproces{i} (ind final,:) = celdatos{i} (ind final+l,:);

end

else

if aux==

celproces{i} (ind final, :) celdatos{i} (3,:):

else

v
Il

celproces{i} (ind final,: celdatos{i} (3,:);

for k=ind final+l:longitud max

Se modifican las matrices de datos que no tengan una longitud maxima con
tal de igualarlas a las de longitud maxima. Para ello se mantienen los

(columna 1 de
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celproces{i} (k,1) = celdatos{ind max} (k,1);
celproces{i} (k,2) = celdatos{i} (3,2);

end

end
end
end

end

%% CELPROCES

latitud
longitud
altitud

altura

v_norte

v_este

v_vert

alabeo

cabeceo
guinada
w_alabeo
w_cabeceo
w_guinada

a x

a_y

a_z

alerones pwm
elevadores pwm
motor pwm
presion_ abs
presion dif
viento mag horz
viento mag vert
viento dir

celproces{l};
celproces{2};
celproces{3};
celproces{4};
celproces{5};
celproces{6};
celproces{7};
celproces{8};
celproces{9};
celproces{10};
celproces{1l1l};
celproces{12};
celproces{13};
celproces{14};
celproces{15};
celproces{16};
celproces{1l7};
celproces{18};
celproces{19};
celproces{20};
celproces{21};
celproces{22};
celproces{23};

= celproces{24};

%% CALCULO DE OTROS PARAMETROS

oe

Se anaden dos celdas nuevas (presion estatica y densidad), las
cuales requerian procesamiento para ser creadas:

oo

presion est = [presion abs(:,1) presion abs(:,2)+presion dif(:,2)];
rho0 = 1.225225;

TO = 288.15;

a = -6.5e-3;

g = 9.81;

R = 287;

densidad = [presion abs(:,1)

rhoO* ((TO+a.*altitud(:,2))/T0) .~ (-(g/(a*R))-1)1;
% 1% columna: tiempo en s.
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o°

2% columna: calculo de densidad (ISA) en kg/m"3.

celproces{25} = presion est;
celproces{26} = densidad;

o ‘“sigmoide.m”

function sigma = sigmoide (alpha)
Funcion que obtiene el valor de sigma (variable de las ecuaciones de
% dinamica del UAV) a partir de alpha.

oe

M = 50; % ratio de transicion (suaviza la transicion a placa plana)
alphaO0 = 0.2670;
alpha = abs(alpha);

sigma (1+exp (-M* (alpha-alphal) ) +exp (M* (alpha+alpha0)))/ ((1l+exp (-M*. ..

(alpha-alphaO0))) * (1+exp (M* (alpha+alphaO))));
if sigma>=1
sigma = 1;
end
if sigma<=0
sigma = 0;

end

° “x8,m ’

[

% Script que contiene las caracteristicas tecnicas del Skywalker X8.

global m b ¢ Salar AR Ix Iy Iz Ixz e alphaO coefprop C LO C Lalpha C Lg
C Ldelta e C DO C Dbetal C Dbeta2 C Dg C Ddelta e C Y0 C Ybeta
C Yp C Yr C Ydelta a C 10 C lbeta C 1p C 1lr C ldelta a C m0
C malpha C mfp C mg C mdelta e C n0 C nbeta C np C nr C ndelta a
gamma gammal gamma2 gamma3 gamma4 gammab gamma6 gamma’/ gamma8

o\°
o\°

DATOS GENERALES DEL UAV

m = 3.797;
b = 2.1000;
c = 0.3571;
Salar = 0.7500;
AR = b"2/Salar; % alargamiento (Aspect Ratio)

%% MOMENTOS DE INERCIA

Ix = 1.2290;
Iy 0.1702;
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Iz 0.8808;
Ixz = 0.9343;
%% DATOS AERODINAMICOS

e = 0.9935; % coeficiente de Oswald
alphaO 0.2670; % alpha de entrada en perdida

%% LEY DE PROPULSION

coefprop = [0.0168798 -0.0422854]; % motor pwm y U"2

%% COEFICIENTES DE ESTABILIDAD

C LO = 0.0254;

C_Lalpha = 4.0191; % rad"-1
C_Lg = 3.8954;

C Ldelta e = 0.5872;

C DO = 0.0102;

C Dbetal = -2.0864e-7;

C Dbeta2 = 0.0671;

C_Dg = 0;

C Ddelta e = 0.8461;

C YO = 3.2049e-18;
C Ybeta = -0.1949;

C Yp = -0.1172;

C Yr = 0.0959;
C_Ydelta a = -0.0696;

Cc 10 = 1.1518e-18;
C_lbeta = -0.0765;

C 1p = -0.4018;

C 1r = 0.0250;

C ldelta a = 0.2987;

C mO = 0.0180;
C malpha = -0.2524;
C mfp = -0.2168;
C mg = -1.3047;
C mdelta e = -0.4857;
C nO = -2.2667e-7;
C_nbeta = 0.0403;
C np = -0.0247;
C nr = -0.1252;
C ndelta a = 0.0076;
%% GAMMAS

gamma = Ix*Iz-Ixz"2;

Q
o
3
3
)
=

|

(Ixz* (Ix-Iy+Iz))/gamma;
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gammaz2 = (Iz*(Iz-1y)+Ixz"2)/gamma;
gamma3 = Iz/gamma;

gammad4 = Ixz/gamma;

gammab = (Iz-Ix)/Iy;

gamma6b = Ixz/Iy;

gamma7 = (Ix* (Ix-1y)+Ixz"2)/gamma;
gamma8 = Ix/gamma;

e  “x8 aerox.m”

function [C L,C D] = x8 aerox(alpha,beta,Uinf,Q,delta e)
% Funcion que calcula el valor de los coeficientes aerodinamicos C L y C D.

o©

% [C_L,C D] = x8 modelx(alpha,beta,Uinf,Q,delta e)

% Siendo:

% alpha = angulo de ataque [rad]

% beta = angulo de deslizamiento [rad]

% Uinf = velocidad aerodinamica en el infinito [m/s]

T 0 = momento de las fuerzas alrededor del eje Y (cuerpo) [N -m]
% delta e = desflexion de los elevadores [rad]

% C L = coeficiente de sustentacion [-]

% CD = coeficiente de resistencia [-]

end

sigma = sigmoide (alpha) ;

%% CALCULO DE COEFICIENTES AERODINAMICOS

C L = (l-sigma)*(C_LO+C Lalpha*alpha)+sigma* (2*sign (alpha) *sin (alpha)"2*...
cos (alpha))+0.5*C _Lg*c*Q/ (Uinf+le-16)+C_Ldelta e*delta e;

C DO+ (l-sigma)* ((C_LO+C_Lalpha*alpha)~2/ (pi*e*AR))+sigma* (2*...

sign(alpha) *sin(alpha)*3)+0.5*C Dg*c*Q/ (Uinf+le-16)+C Dbetal*beta+...

C Dbeta2Z2*beta”2+C Ddelta e*delta e;

Cc D

90



Modelado y simulacién del Skywalker X8

91

.2 Simulacién

e “aceleraciones_ang.m”

function salida = aceleraciones_ang(entrada)

o°

o©

en ejes cuerpo.

o\°

% salida = aceleraciones_ ang(entrada)
% Siendo:

% P = entrada(l);
S 0 = entrada (2);
% R = entrada(3);
$ L = entrada (4) ;
$ M = entrada (5);
% N = entrada(6) ;
3 Iy = entrada(7);
% gammal = entrada(8);
% gamma?2 = entrada(9);
% gamma3 = entrada(10);
% gamma4 = entrada(ll);
% gammab = entrada(l2);
% gamma6 = entrada(1l3);
% gamma’/ = entrada(l4);
% gamma8 = entrada(1l5);

o

o

P punto = salida(1l);
Q punto = salida(
R punto = salida(

oe

w N

o\°

o\

% ENTRADA

P = entrada(l);
Q = entrada (2);
R = entrada (3);
L = entrada(4);
M = entrada (5);
N = entrada (6) ;
Iy = entrada(7);
gammal = entrada(8);
gamma?2 = entrada(9);
gamma3 = entrada (10);
gamma4 = entrada(ll);
gamma5 = entrada(l2);
gamma6 = entrada (13);
gamma’7 = entrada (14);
gamma8 = entrada (15);

%% ACELERACIONES ANGULARES

salida = [gammal*P*Q-gammal2*Q*R; gammab*P*R-gammat6* (P"2-R"2) ;

gamma7*P*Q-gammal*Q*R]+ [gamma3*L+gammad*N; M/Iy;
gamma4*L+gamma8*N] ;

Funcion que calcula las aceleraciones angulares experimentadas por el UAV
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e “aceleraciones lin.m”

function salida = aceleraciones lin(entrada)
Funcion gque calcula las aceleraciones lineales experimentadas por el UAV
en ejes cuerpo.

o° o

o oo

salida = aceleraciones_ lin(entrada)
% Siendo:
$ U = entrada(l);
s V = entrada(2);
T W = entrada (3);
$ P = entrada (4);
% 0 = entrada(5);
% R = entrada (0);
% Fx = entrada(7);
% Fy = entrada (8);
% Fz = entrada (9);

m = entrada (10) ;

o oo

o°

U punto = salida(l);
V_punto = salida(
W _punto = salida(

w N

o° oP

o\

% ENTRADA

= entrada
= entrada
= entrada

X = entrada
y = entrada
Fz = entrada
m = entrada

™o o E <SG
Il
)
3
&
=
)
(o}
)

o\
o\

SALIDA

salida = [R*V-Q*W; P*W-R*U; Q*U-P*V]+[Fx;Fy;Fz]/m;

o “carga telemetria.m”

Script que permite seleccionar y cargar un intervalo concreto de la
telemetria de uno de los vuelos para ser utilizado como entrada en
% "Simulador Telemetria".

o
]
°3
o

clear all, close all
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flagl =
flag2 =
flag3 =
while f1

text

entr

if e

else

end

end

while f1

text

entr

if e

else

end

end

while f1

text

entr

if e

0;

0;

0;

ol = ['Pulse un numero entre 1 y 5 para seleccionar la '
'telemetria del vuelo correspondiente. A '
'continuacion, presione la tecla ENTER.\n'];

adal = input (textol);

ntradal<l || entradal>5
errorl = ['Debe pulsar una tecla entre 1 y 5 (1,2,3,4 o 5). '
'Por favor, intentelo de nuevo.'];

disp(errorl);

flagl = 1;
ag2==
02 = ['Inserte el numero de segundos que define la longitud

'del tramo. A continuacion, presione la tecla ENTER.\n'];

ada?2 = input (texto?2);

ntrada2<=0

error2 = ['Debe insertar un numero mayor que 0. Por favor, '
'intentelo de nuevo.'];

disp(error2);

flagz2 = 1;
ag3==
o3 = ['Inserte el percentil que define el inicio del tramo

'de telemetria a simular. A continuacion, presione la
'tecla ENTER.\n'];

ada3 = input (texto3);

ntrada3<0 || entrada3>=100

error3 = ['Debe insertar un numero mayor o igual que 0 y '
'menor que 100. Por favor, intentelo de nuevo.'];

disp(error3);

L}

)
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else
flag3 = 1;
end
end
celdatos = datos telemetria(entradal);

procesador datos;

find(latitud(:,1)<=round(entrada3*latitud(end,1) ...
/100,1),1,"last");

intervalo gnss = [aux gnss:find(latitud(:,1)*le-3<=latitud(aux gnss,1l)...
*le-3+entrada?2, 1, 'last')];

aux gnss

aux_velocidades ned find(v_norte(:,1)<=round(entrada3*...

v_norte (end,1)/100,1),1, 'last");

intervalo velocidades ned = [aux velocidades ned:find(v_norte(:,1)*le-3...
<=v_norte (aux_velocidades ned, 1) *le-3+...

entrada2,1, "last')];

find(alabeo(:,1)<=round(entrada3*alabeo(end, 1) ...
/100,1),1, "last");

intervalo actitud = [aux _actitud:find(alabeo(:,1)*le-3<=alabeo...
(aux_actitud ,1)*le-3+entrada2,l,'last')];

aux_actitud

aux_velocidades ang = find(w_alabeo(:,1)<=round(entrada3*...
w_alabeo(end,1)/100,1),1, "last"');
intervalo velocidades ang = [aux _velocidades ang:find(w_alabeo(:,1)*...

le-3<=w_alabeo (aux velocidades ang,1)*le-3...
+entrada2,1, 'last')];

aux_aceleraciones lin find(a x(:,1)<=round(entrada3*a x(end, 1) ...
/100,1),1,'last");

[aux aceleraciones lin:find(a _x(:,1)*le-3...
<=a_ x(aux_aceleraciones_lin ,1)*le-3...

+entrada2,1, 'last')];

intervalo aceleraciones lin

aux_actuadores find(alerones_pwm(:,1)<=round(entrada3*...

alerones pwm(end,1)/100,1),1, "last"');

intervalo actuadores = [aux_ actuadores:find(alerones pwm(:,1) *le-3<=...
alerones pwm(aux actuadores,l)*le-3+entradaz, ...

1,"last")];

aux_viento find(viento dir(:,1)<=round(entrada3*...

viento dir(end,1)/100,1),1, 'last');

intervalo viento = [aux viento:find(viento dir(:,1)*le-3<=viento dir...
(aux_viento, 1) *le-3+entradaz, 1, "last')];

% GNSS:

latitud = timeseries(latitud(intervalo gnss,2),...

(latitud(intervalo gnss,1l)-latitud...
(aux_gnss, 1)) *le-3);
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longitud = timeseries (longitud(intervalo gnss,2), ...

(longitud(intervalo gnss,1l)-longitud...
(aux_gnss, 1)) *le-3);

altitud = timeseries(altitud(intervalo gnss,2), ...
(altitud(intervalo gnss,1l)-altitud...
(aux_gnss, 1)) *1le-3);

% Actitud:

alabeo = timeseries(alabeo(intervalo actitud,2), (alabeo...
(intervalo_actitud, 1) -alabeo (aux actitud, 1)) *le-3);

cabeceo = timeseries (cabeceo(intervalo actitud, 2), (cabeceo...
(intervalo_actitud, 1) -cabeceo (aux_actitud, 1)) *1le-3);

guinada = timeseries(guinada (intervalo_actitud, 2), (guinada...

o

v

Vi

v

o

9 <<
N X
Il

(intervalo actitud,l)-guinada (aux_actitud, 1)) *le-3);
Velocidades NED:

norte = timeseries(v_norte(intervalo velocidades ned,2), ...
(v_norte (intervalo velocidades ned,1l)-v_norte...
(aux_velocidades ned, 1)) *1le-3);

este = timeseries(v_este(intervalo velocidades ned,2),...
(v_este(intervalo velocidades ned,1l)-v_este...
(aux_velocidades ned, 1)) *1le-3);

vert timeseries (v_vert (intervalo velocidades ned,2),...
(v_vert (intervalo velocidades ned,1l)-v_vert...

(aux_velocidades ned, 1)) *1le-3);

Velocidades lineales:

for k=l:size(intervalo velocidades ned, 2)

phi = alabeo.Data (k) ;
theta = cabeceo.Data (k) ;
psi = guinada.Data (k) ;

% Matriz de rotacion de ejes NED a ejes cuerpo:

R nb = [cos(theta) *cos (psi

( ) cos(theta)*sin(psi) -sin(theta);
sin (phi) *sin(theta) *cos (psi) —cos (phi) *sin (psi) sin
sin (theta) *sin (psi) tcos (phi) *cos (psi) sin(phi) *cos
cos (phi) *sin (theta) *cos (psi) +sin(phi) *sin (psi) cos
sin(theta) *sin (psi)-sin (phi) *cos (psi) cos (phi) *cos

— e~ o~ —~

v_1lin R nb*[v _norte.Data(k);v_este.Data(k);v_vert.Data(k)];

v.x = [v_x;v 1in(1)];

phi)*...
theta) ;

phi)*...
theta) ];
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vy [v_y;v 1in(2)1;
v oz = [v_z;v_lin(S)];

end

v_x = timeseries(v_x,v_norte.Time);

v_y = timeseries(v_y,v_este.Time);

v_z = timeseries(v_z,v_vert.Time);

o)

w_alabeo = timeseries(w_alabeo(intervalo velocidades ang,2), ...

w_cabeceo = timeseries (w_cabeceo (intervalo velocidades_ang,2), ...

w_guinada = timeseries(w_guinada (intervalo velocidades ang,2),...

% Aceleraciones lineales:

o)

alerones pwm

elevadores _pwm = timeseries (elevadores pwm(intervalo actuadores,2), ...

motor pwm = timeseries (motor pwm(intervalo actuadores,2),...

Q

viento mag horz = timeseries(viento mag horz(intervalo viento,2), ...

% Velocidades angulares:

% Actuadores:

% Viento

(w_alabeo (intervalo velocidades ang,1l)-...
w_alabeo (aux_velocidades ang,1))*1le-3);

(w_cabeceo (intervalo velocidades ang,1l)-...
w_cabeceo (aux_velocidades_ang, 1)) *le-3);

(w_guinada (intervalo velocidades _ang,l)-...
w_guinada (aux_velocidades ang,1))*1le-3);

timeseries(a_x(intervalo_aceleraciones 1lin,2),...
(a_x(intervalo aceleraciones 1lin,1)-...
a_x(aux_aceleraciones 1lin,1))*1le-3);

timeseries(a_y(intervalo aceleraciones 1lin,2),...
(a_y(intervalo aceleraciones 1lin,1)-...
a_y(aux_aceleraciones 1lin,1))*1le-3);

timeseries(a_z(intervalo aceleraciones 1lin,2), ...
(a_z(intervalo aceleraciones 1lin,1)-...
a_z(aux_aceleraciones 1lin,1))*1le-3);

timeseries (alerones pwm(intervalo actuadores,2),...
(alerones pwm(intervalo actuadores,l)-alerones pwm...
(aux_actuadores, 1)) *le-3);

(elevadores pwm(intervalo actuadores,l)-...
elevadores_pwm(aux_actuadores,l))*le-3);

(motor pwm(intervalo actuadores,1l)-...

motor pwm(aux actuadores,l))*le-3);

(viento mag horz (intervalo viento,1)-...
viento mag horz (aux viento,1)) *1le-3);
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viento mag vert = timeseries(viento mag vert (intervalo viento,2),
(viento mag vert (intervalo viento, 1) -
viento mag vert (aux viento, 1)) *le-3);

viento dir timeseries(viento dir (intervalo viento,2),
(viento dir(intervalo _viento,1l)-

viento dir (aux _viento, 1)) *le-3);

viento x = [];
viento y = [];
viento z = [];

indice = min([size(intervalo actitud,2) size(intervalo viento,2)]);

for k=1l:size(indice, 2)

phi = alabeo.Data (k) ;
theta = cabeceo.Data (k) ;
psi = guinada.Data (k) ;

[)

% Matriz de rotacion de ejes NED a ejes cuerpo:

viento x
viento y
viento z =

[viento x;
[viento y;
[viento_ z;

viento NE(1)];
viento NE(2)];
viento NE(3)]

’

R nb = [cos(theta)*cos(psi) cos(theta)*sin(psi) -sin(theta);
sin (phi) *sin (theta) *cos (psi) —cos (phi) *sin (psi) sin(phi) *
sin(theta) *sin (psi) tcos (phi) *cos (psi) sin(phi) * cos(theta)
cos (phi) *sin (theta) *cos (psi) +sin(phi) *sin (psi) cos (phi) *
sin(theta) *sin(psi)-sin(phi) *cos (psi) cos (phi) *cos (theta
viento NE = R nb*([-viento mag horz.Data (k) *.
[cos (viento dir.Data(k ))*co (pSl),...
cos (viento dir.Data(k))*sin(psi)];...
viento mag vert.Data(k)]);

o)

% Valore

coordena

posicion

actitud

phi
theta
psi =

s iniciales:

das geodeticas iniciales = [0 lat
longi
altit

~NED inicial = [0 O O O];

inicial = [0 alabeo.Data (1)

alabeo.Data (1

);
cabeceo.Data(l) ;
guinada.Data (1)

’

end

viento x = timeseries(viento x,viento dir.Time);
viento y = timeseries(viento y,viento dir.Time);
viento z = timeseries(viento z,viento dir.Time);

itud.Data (1)
tud.Data (1)
ud.Data (1) ];

cabeceo.Data(l) guinada.Data(l)];
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R nb = [cos(theta)*cos(psi) cos(theta)*sin(psi) -sin(theta);
sin (phi) *sin (theta) *cos (psi) -cos (phi) *sin (psi) sin (phi) *
sin(theta) *sin (psi) tcos (phi) *cos (psi) sin(phi) *cos (theta);
cos (phi) *sin (theta) *cos (psi) +sin (phi) *sin (psi) cos(phi) *
sin(theta) *sin(psi)-sin(phi) *cos (psi) cos (phi) *cos (theta)];
velocidades 1lin inicial = [0 (R _nb*[v _norte.Data(l);
v_este.Data(l);v _vert.Data(1l)]).'];
velocidades ang inicial = [0 w_alabeo.Data(1l)
w_cabeceo.Data(l) w_guinada.Data(l)];
aceleraciones lin inicial = [0 a x.Data(l) a y.Data(l) a z.Data(l)];

o “controlador h.m”

function salida

controlador_ h (entrada)

o©

Funcion que calcula los parametros del controlador de h.

o©

o

salida

o oP

Siendo:

o® o° oo o°

oe

theta
theta ref
rho

c

Salar

Ty

C malpha

o® o© o o° o

o o°

o° oP

o

Wa

theta
theta ref
rho

c

Salar

Iy

C malpha

C mdelta e

C mdelta

controlador h(entrada)

e

entrada
entrada
entrada
entrada
entrada
entrada
entrada
entrada
entrada
entrada
entrada

(1)
(2);
(3);
(4);
(5);
(6);
(7):
(8);
(9):
(10
(11

salida (1) ;
salida(2);

entrada
entrada
entrada
entrada

’
’
’
’
’
’
’
’
’

) 7

7
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%% COEFICIENTES

Uinf = sqgrt (Ua”2+vVa*2+Wa"2) ;
delta emax = 5*pi/180;

e thetamax = 10*pi/180;
dseta h =1;
s = 40;

% Singularidad en theta nulo:
if abs(theta)>1

Ktheta dc = theta/theta ref;
else

Ktheta dc = 1;

end

a_theta2 = -0.5*rho*Uinf"2*c*Salar*C _malpha/Iy;

a theta3 = 0.5*rho*Uinf"2*c*Salar*C mdelta e/Iy;

wn_h = (sgrt(a_theta2+(delta emax*abs(a_theta3)/e thetamax)))/s;
Kp h = 2*dseta h*wn h/(Ktheta dc*Uinf+le-16);

Ki h = wn_h"2/(Ktheta dc*Uinf+le-16);

e “controlador phim”

function salida = controlador phi (entrada)
Funcion que calcula los parametros del controlador de phi.

o\

o°

% salida = controlador phi (entrada)
% Siendo:

% Ua = entrada(l);
% Va = entrada (2);
% Wa = entrada(3);
$ P = entrada (4) ;
% 0 = entrada (5);
% R = entrada (0) ;
% phi = entrada (7);
% theta = entrada (8) ;
% rho = entrada (9) ;
% b = entrada (10);
% Salar = entrada (11);
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% gammal = entrada(1l2);

% gammaZz = entrada(13);

% C p0 = entrada (14);

% C _pbeta = entrada (15);

% C_pp = entrada (16) ;

5 C pr = entrada(17);

% C pdelta a = entrada(l8);

% a phi?2 = salida(1l);

% d phil = salida(2);

% d phi2 = salida(3);

% Kp phi = salida(4);

% Ki_phi = salida (5);

% Kd phi = salida(6);

%% ENTRADA

Ua = entrada(l);

Va = entrada(2);

Wa = entrada (3);

P = entrada (4) ;

0 = entrada(5);

R = entrada(6) ;

phi = entrada(7);

theta = entrada(8);

rho = entrada(9);

b = entrada (10);

Salar = entrada(1l1l);

gammal = entrada(1l2);

gamma2 = entrada(13);

C pO = entrada (14);

C _pbeta = entrada (1l5);

C pp = entrada (16);

C pr = entrada(1l7);

C pdelta a = entrada(l8);

%% COEFICIENTES

Uinf = sqrt (Ua”2+vVa*2+Wa"2) ;

beta = asin (Va/ (Uinf+le-16));

delta amax = 5*pi/180;

e phimax = 10*pi/180;

dseta phi = 1;

%% CALCULO

a phil = -0.25*rho*Uinf*Salar*b”2*C pp;

a phi2z = 0.5*rho*Uinf"2*Salar*b*C pdelta a;

d phil = Q*sin(phi) *tan(theta)+R*cos (phi)*tan (theta);

d phi2 = gammal*P*Q-gammaz2*Q*R+0.5*rho*Uinf"2*Salar*b* (C_p0+C pbeta*...
beta-0.5*C pp*b*d phil/ (Uinf+le-16)+0.5*C pr*b*R/ (Uinf+le-16));

Kp phi = delta amax*sign(a phi2)/e phimax;

Ki phi = 0.5;

wn _phi = sqgrt(Kp phi*a phi2);

Kd phi = (2*dseta phi*wn phi-a phil)/a phi2;
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%% SALIDA

salida = [a phi2;d phil;d phi2 ;Kp phi;Ki phi;Kd phi];

o “controlador psiim”

function salida = controlador psi (entrada)

oe

Funcion que calcula los parametros del controlador de psi.

oe

oe

salida =

o\

o°

Siendo:

o® o° o o° o°
=< c
(UG

o oe
o Q

\
\

Salar

o° o°

o0

Kp psi
Ki psi

oe

rho

g

b

Salar

C pdelta a

Uinf

delta amax
e phimax
dseta psi
s

%% CALCULO

a phi2
Kp phi

Ki psi

C pdelta

controlador psi(entrada)

a

= entrada
= entrada
= entrada
= entrada
= entrada
= entrada
= entrada
= entrada

= salida(

(
(
(
(
(
(
(
(

’
’

’

’
’
’

1)
2)
3)
4);
5)
6)
7)
8)

’

1);

= salida(2);

entrada (
entrada (
entrada (
entrada (
entrada (
entrada (
entrada (
entrada (

%% COEFICIENTES

sqrt (Ua”2+vVa~2+Wa*2) ;

5*pi/180;

10*pi/180;

1;
40;

0.5*rho*Uinf"2*Salar*b*C pdelta a;
delta amax*sign(a _phi2)/e phimax;
wn_psi = sqrt(Kp phi*a phi2)/s;

Kp psi = 2*dseta psi*wn psi*Uinf/g;
wn_psi”2*Uinf/g;
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Anexo III. Cédigo

%% SALIDA

salida = [Kp psi;Ki psil];

e “controlador thetam”

function salida = controlador theta(entrada)

% Funcion que calcula los parametros del controlador de theta.

oe

o°

salida =

oe

o\

Siendo:

o°

o

Ua

Va

Wa

rho

c

Salar

Ly

C malpha

C mg

C mdelta e

A° 00 A° 0° o o° o° A° o° o°

oe

Kp theta
Kd_theta

o\

o\
o\°

ENTRADA

Ua =
Va =
Wa =
rho =
c =
Salar =
Iy =
C malpha =
C mg =
C mdelta e =

%% COEFICIEN
Uinf

delta emax

e thetamax
dseta theta

%% CALCULO

a_thetal = -

controlador theta(entrada)

= entrada
= entrada

= salida(1l);
salida(2) ;

entrada
entrada

TES

= sqrt (Ua”2+Va”2+Wa"2) ;
5*pi/180;

= 10*pi/180;

1;

0.25*rho*Uinf*c”2*Salar*C mq/Iy;
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a_thetaz =
a_theta3
Kp theta
wn_theta
Kd theta

-0.5*rho*Uinf"2*c*Salar*C malpha/Iy;
0.5*rho*Uinf~2*c*Salar*C mdelta e/Iy;

delta emax*sign(a_theta3) /e thetamax;
sqrt(a_theta2+(delta_emax*abs(a_theta3)/e_thetamax));
(2*dseta_theta*wn theta-a thetal)/a theta3;

[Kp_theta;Kd thetal;

o “controlador_uinf delta tm”

function salida = controlador uinf delta t(entrada)
Funcion que calcula los parametros del controlador de Uinf

o°

(delta t).

oe

% salida = controlador uinf delta t (entrada)
% Siendo:

% Uinf ref = entrada(l);
% alpha trim = entrada(2);
% beta trim = entrada (3) ;
% delta e trim = entrada (4) ;
% rho = entrada (5) ;
% C_Dalpha = entrada (6);
% m = entrada(7);
$ Salar = entrada (8) ;
% coefprop motor = entrada(9);
% coefprop U = entrada (10);
% C DO = entrada(ll);
% C _Ddelta e = entrada (12);
% Kp v = salida(1l);

% Ki v = salida(2);
%% ENTRADA

Uinf ref = entrada(l);
alpha trim = entrada(2);
beta trim = entrada(3);
delta e trim = entrada (4) ;
rho = entrada (5);
C_Dalpha = entrada (6) ;

m = entrada(7);
Salar = entrada(8);
coefprop motor = entrada(9);
coefprop U = entrada (10);
C_DO = entrada(1l1l);

C Ddelta e = entrada(1l2);
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%% COEFICIENTES

Q.
[0
)
o
o)
<
|
—

a vl = rho*Uinf ref*Salar*(C DO+ (C Dalpha-C DO)*alpha trim+C Ddelta e*...
delta e trim)/m-2*coefprop U*cos(alpha trim) *cos(beta trim)*...
Uinf ref/m;

a vz = coefprop motor;
Kp v = (2*dseta v*wn v-a vl)/a v2;
Ki v = wn v"2/a v2;

o “controlador uinf thetam”

function salida = controlador uinf theta(entrada)
% Funcion que calcula los parametros del controlador de Uinf (theta).
% salida = controlador uinf theta(entrada)
% Siendo:

% Ua = entrada(l);

$ Va = entrada (2);

% Wa = entrada (3);

% Uinf ref = entrada (4);

% alpha trim = entrada (5) ;

% beta trim = entrada (6);

% delta e trim = entrada(7);

% theta = entrada(8);

% theta ref = entrada (9);

% rho = entrada (10) ;

% g = entrada (11l);

% C_Dalpha = entrada(12);

$ m = entrada (13);

$ c = entrada (14);

% Salar = entrada (15);

s Iy = entrada (16);

% coefprop U = entrada(l7);

% C DO = entrada(18);

% C Ddelta e = entrada (19);

% C malpha = entrada (20);

% C mdelta e = entrada (21);

% Kp_v2 = salida (1) ;

% Ki v2 = salida (2);
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%% ENTRADA

Ua

Va

Wa

Uinf ref
alpha trim
beta trim

delta e trim = entrada

theta
theta ref
rho

g

C Dalpha
m

c

Salar

Iy
coefprop U
C_DO

C Ddelta e
C_malpha

C mdelta e

1 |
® ® O O
[ e Rie o)
ct cf of
IREEA TR TR}
AT V)
0 0 0 O
(VI VRG]

(1
(2
(3
(4
(5
(6
(7
(8
(9
(1
= entrada (1l
= entrada(l
(1
(1
(1
(1
(1
(1
(1
(2
(2

%% COEFICIENTES

Uinf

delta emax
e thetamax
dseta v2

s

[

sgrt (Ua”2+Va~2+wa”2) ;
30*pi/180;

= 30*pi/180;

1;

= 20;

% Singularidad en theta nulo:

if abs(theta)>1

Ktheta

else

Ktheta

end

a_thetaz =
a_theta3 =
wn_theta =
wn_v2 =
Kp v2 =
Ki v2 =

dc

theta/theta ref;

dc

I
=

rho*Uinf ref*Salar* (C DO+ (C Dalpha-C DO) *alpha trim+...

C Ddelta e*delta e trim)/m-2*coefprop U*cos(alpha trim)*...
cos (beta_trim)*Uinf ref/m;
-0.5*rho*Uinf"2*c*Salar*C_malpha/Iy;
0.5*rho*Uinf~2*c*Salar*C mdelta e/Iy;

sgrt (a_theta2+ (delta emax*abs (a theta3)/e thetamax));
wn_theta/s;

(a_vl-2*dseta v2*wn v2)/(Ktheta dc*qg);

-wn_v2"2/ (Ktheta dc*qg);
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106 Anexo III. Cédigo
%% SALIDA
salida = [Kp v2;Ki v2];
e “eomm”

function salida = eom(entrada)

% Funcion que calcula las ecuaciones del movimiento del UAV, utilizada para

% hallar el punto de equilibrio del mismo.

%% ENTRADA

U = entrada(l);

\Y% = entrada(2);

W = entrada(3);

P = entrada (4);

0 = entrada(5);

R = entrada(6);

phi = entrada (7);

theta = entrada(8);

psi = entrada (9);

delta a = entrada(10);

delta e = entrada(ll);

delta t = entrada(12);

%% DATOS

x8;

rho 1.225;

g = 9.807;

%% CALCULO

Uinf = sqrt(U"2+V 2+W"h2);

alpha = atan (W/ (U+le-16));

beta = asin(V/(Uinf+le-16));

sigma = sigmoide (alpha);

entrada x8 aero = [alpha beta Uinf P Q R delta a delta e sigma m b c
Salar AR e C L0 C Lalpha C Lg C Ldelta e C DO
C Dbetal C Dbeta2 C Dg C Ddelta e C Y0 C Ybeta C ¥Yp
C Yr C Ydelta a C 10 C lbeta C 1lp C 1r C ldelta a
C m0 C malpha C mp C mg C mdelta e C n0O C nbeta
C np C nr C ndelta al;

salida x8 aero = x8 aero(entrada x8 aero);

106



Modelado y simulacién del Skywalker X8

107

entrada fuerzas

Aceleraciones lin
Aceleraciones_ang

entrada momentos =

entrada aceleraciones lin =
entrada_aceleraciones_ang

C L = salida x8 aero(1l);
C D = salida x8 aero(2);
C Y = salida x8 aero(3);
C 1 = salida x8 aero(4);
C m = salida x8 aero(5);
C n = salida x8 aero(6);

[alpha beta Uinf C L C D C Y phi theta psi delta t
rho g m Salar];
[Uinf C 1 Cm C n rho b ¢ Salar];

Fuerzas = fuerzas(entrada fuerzas);
Momentos = momentos (entrada momentos) ;
FuerzasX = Fuerzas(1l);

FuerzasY = Fuerzas (2);

FuerzasZ = Fuerzas (3);

MomentosX = Momentos (1) ;

MomentosY = Momentos (2) ;

MomentosZz = Momentos (3);

[UV WP Q R FuerzasX FuerzasY FuerzasZ m];
[P Q R MomentosX MomentosY MomentosZ Iy
gammal gamma2 gamma3 gamma4 gammab gammab
gamma7 gamma8];

= aceleraciones lin(entrada aceleraciones lin);
aceleraciones_ang(entrada aceleraciones_ang);

entrada velocidades lin
entrada velocidades ang
Velocidades lin
Velocidades_ ang

[U VW phi theta psil];

[P QO R phi theta];

velocidades lin(entrada velocidades 1lin);
velocidades ang(entrada velocidades ang);

posd punto = Velocidades 1in(3);

U punto = Aceleraciones lin(1l);
V_punto = Aceleraciones 1in(2);
W _punto = Aceleraciones 1in(3);
phi punto = Velocidades ang(1l);
theta punto = Velocidades ang(2);
psi _punto = Velocidades ang(3);

P punto = Aceleraciones ang(1l);
Q punto = Aceleraciones_ang(2);
R punto = Aceleraciones _ang(3);
%% SALIDA

salida = [posd punto;FuerzasX;FuerzasY;FuerzasZ;MomentosX;MomentosY; ...

MomentosZ;U punto;V punto;W punto;phi punto;theta punto;...
psi _punto”2];

“espacio_estados.m”

JeX
]

Script que construye los espacios de estados lateral y longitudinal del

% UAV para un punto de equilibrio en wvuelo de crucero horizontal.
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oo
3]

U equilibrio
V_equilibrio
W _equilibrio
P equilibrio
Q equilibrio
R equilibrio

phi equilibrio

theta equilibrio
psi equilibrio =
delta a equilibrio =
delta e equilibrio
delta t equilibrio =

Uinf equilibrio
alpha equilibrio =
beta equilibrio =

oo
3]

o

R wb equilibrio =

sigma =

entrada x8 aero =

PUNTO DE EQUILIBRIO

COEFICIENTES AERODINAMICOS CRUZADOS:

% Matriz de rotacion de ejes viento a ejes cuerpo:

sigmoide (alpha equilibrio);

108 Anexo III. Cédigo
%% DATOS
x8;
rho = 1.225;
g = 9.807;

(CRUZERO HORIZONTAL) :

= 14.9346;

= 8.04152e-5;
1.26060;
-1.57606e-20;
-1.67480e-17;
= -1.29450e-21;
3.34936e-6;
0.0842084;

0;
1.37414e-6;
-0.00669962;
1.21617;

= sqgrt (U _equilibrio”2+V_equilibrio”2+W equilibrio”2);
atan (W _equilibrio/U equilibrio);
asin(V_equilibrio/Uinf equilibrio);

[cos (theta equilibrio) 0 -sin(theta equilibrio);
0 1 0 ;
sin(theta equilibrio) 0 cos (theta equilibrio)];

[0 Uinf equilibrio 0 0 0 0 O

sigma m b ¢ Salar AR e C_LO C Lalpha C_Lg

C Ldelta e C DO C Dbetal C Dbeta2 C Dg C Ddelta e

C Y0 C Ybeta C Yp C Yr C Ydelta a C 10 C lbeta C 1p

C 1r C ldelta a C mO C malpha C mp C mg C mdelta e
C n0 C nbeta C np C nr C ndelta a];

salidal = x8 aero ([0 entrada x8 aero]);

C FO = -R wb_equilibrio*[salidal(2);0;salidal(1)];
C_X0 = C FO(1);

Cc 20 = C FO(3);

C mOss = salidal(5);

salidaz2 = x8 aero([alpha equilibrio entrada x8 aero]);
C Falpha = -R wb_equilibrio*[salida2(2);0;salida2(1)];
C Xalpha = C _Falpha(l);

C Zalpha = C_Falpha(3);

C malphass = salida2(5);
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Yv

Yp
Yr
Ydelta a

Lv

Lp
Lr
Ldelta a

Nv

Np
Nr
Ndelta a

Xu

Xw

Xq
Xdelta e
Xdelta t

Zu

7w

C Fg = -R wb equilibrio*[C Dg;0;C Lq];

C_Xq = C_Fq(l);

C z2qg = C Fq(3);

C Fdelta e = -R wb _equilibrio*[C Ddelta e;0;C Ldelta e];
C Xdelta e = C Fdelta e(1);

C Zdelta e = C_Fdelta e(3);

%% COEFICIENTES DEL ESPACIO DE ESTADOS LATERAL:

rho*Salar*b*V_equilibrio* (C_Yp*P equilibrio+C Yr*...
R _equilibrio) /4*m*Uinf equilibrio+rho*Salar*V_equilibrio*...

(C_Y0+C Ybeta*beta equilibrio+C_Ydelta a*delta a equilibrio)...

/m+rho*Salar*C_Ybeta*sqrt (U _equilibrio”2+W equilibrio”2)/2*m;
W _equilibrio+rho*Uinf equilibrio*Salar*b*C Yp/4*m;

-U equilibrio+rho*Uinf equilibrio*Salar*b*C Yr/4*m;

rho*Uinf equilibrio”®2*Salar*C Ydelta a/2*m;

rho*Salar*b”2*V_equilibrio* (C_pp*P equilibrio+C pr*...
R _equilibrio) /4*Uinf equilibrio+rho*Salar*b*V_equilibrio*...

(C_p0+C _pbeta*beta equilibrio+C pdelta a*delta a equilibrio)...

+rho*Salar*b*C pbeta*sqrt (U equilibrio”2+W equilibrio”2)/2;
gammal*Q equilibrio+rho*Uinf equilibrio*Salar*b”2*C pp/4;
-gamma2*Q equilibrio+rho*Uinf equilibrio*Salar*b”2*C pr/4;
rho*Uinf equilibrio”2*Salar*b*C pdelta a/2;

rho*Salar*b”2*V_equilibrio* (C_rp*P equilibrio+C rr*...
R equilibrio) /4*Uinf equilibrio+rho*Salar*b*V_equilibrio*...

(C_r0+C _rbeta*beta equilibrio+C rdelta a*delta a equilibrio)...

t+rho*Salar*b*C_rbeta*sqrt (U equilibrio”2+W equilibrio”2)/2;
gamma7*Q equilibrio+rho*Uinf equilibrio*Salar*b”2*C rp/4;
-gammal*Q equilibrio+rho*Uinf equilibrio*Salar*b”2*C rr/4;
rho*Uinf equilibrio”®2*Salar*b*C rdelta a/2;

%% COEFICIENTES DEL ESPACIO DE ESTADOS LONGITUDINAL:

U equilibrio*rho*Salar* (C_X0+C Xalpha*alpha equilibrio+...
C _Xdelta e*delta e equilibrio)/m-rho*Salar*W equilibrio*...
C Xalpha/2*mtrho*Salar*c*C_Xg*U equilibrio*Q equilibrio/...
4*m*Uinf equilibrio+2*coefprop (2)*U _equilibrio/m;

-Q equilibrio+W equilibrio*rho*Salar* (C_X0+C Xalpha*...

alpha equilibrio+C Xdelta e*delta e equilibrio)/mt+rho*Salar*...

c*C_Xg*W _equilibrio*Q equilibrio/4*m*Uinf equilibrio+rho*...
Salar*U _equilibrio*C_ Xalpha/2*m;

= -W_equilibrio+rho*Uinf equilibrio*Salar*C_Xg*c/4*m;

rho*Uinf equilibrio”2*Salar*C Xdelta e/2*m;
1/m;

Q equilibrio+U equilibrio*rho*Salar* (C_Z0+C Zalpha*...

alpha equilibrio+C Zdelta e*delta e equilibrio)/m-rho*Salar*...

C_Zalpha*W_equilibEio/Z*m+U_equilibrio*rho*Salar*C_Zq*c*...
Q equilibrio/4*m*Uinf equilibrio;

W _equilibrio*rho*Salar* (C _7z0+C Zalpha*alpha equilibrio+...
C Zdelta e*delta e equilibrio)/m+rho*Salar*C_Zalpha*...

U _equilibrio/2*m+rho*W equilibrio*Salar*c*C_Zg*Q equilibrio/..

4*m*Uinf equilibrio;
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Zq = U equilibrio+rho*Uinf equilibrio*Salar*C_Zg*c/4*m;
Zdelta e rho*Uinf equilibrio”2*Salar*C Zdelta e/2*m;

Mu = U equilibrio*rho*Salar*c* (C mOss+C malphass*...
alpha equilibrio+C mdelta e*delta e equilibrio)/Iy-rho*Salar*...
c*C_malphass*W _equilibrio/2*Iy+rho*Salar*c”2*C mg*...
Q equilibrio*U equilibrio/4*Iy*Uinf equilibrio;

Mw = W _equilibrio*rho*Salar*c* (C_mOss+C malphass*...
alpha equilibrio+C mdelta e*delta e equilibrio)/Iy+rho*Salar*...
c*C _malphass*U_equilibrio/2*Iy+rho*Salar*c”2*C mg*...
Q equilibrio*W equilibrio/4*Iy*Uinf equilibrio;

Mg = rho*Uinf equilibrio*Salar*c”2*C mq/4*Iy;

Mdelta e = rho*Uinf equilibrio”2*Salar*c*C mdelta e/2*Iy;

%% ESPACIO DE ESTADOS LATERAL:

A lat = [Yv Yp Yr g*cos(theta equilibrio) 0; Lv Lp Lr 0 0; Nv Np Nr O
0; 0 1 cos(phi equilibrio)*tan(theta equilibrio) Q equilibrio*...
cos (phi_equilibrio) *tan(theta equilibrio)-R _equilibrio*...
sin(phi equilibrio) *tan(theta equilibrio) 0; 0 O
cos (phi_equilibrio) *sec(theta equilibrio) P _equilibrio*...
cos (phi equilibrio) *sec(theta equilibrio)-R equilibrio*...
)

)
)
)
)

sin(phi equilibrio) *sec (theta equilibrio) 0];
B lat = [Ydelta a; Ldelta a; Ndelta a; 0; 0];
%% ESPACIO DE ESTADOS LONGITUDINAL:
A long = [Xu Xw Xq -g*cos(theta equilibrio) 0; Zu Zw Zg .
-g*sin(theta equilibrio) 0; Mu Mw Mg 0 0; 0 0 1 0 0;
sin(theta equilibrio) -cos(theta equilibrio) 0 U equilibrio*...
cos (theta equilibrio)+W equilibrio*sin(theta equilibrio) 0];
B long = [Xdelta e Xdelta t; Zdelta e 0; Mdelta e 0; 0 0; 0 O0];

%% ESPACIO DE ESTADOS:

estado_lat = {'V'" '"P'" 'R' 'phi' 'psi'};

actuador lat = {'delta a'};

respuesta lat = {'V punto' 'P punto' 'R punto' 'phi punto' 'psi punto'};

sys_lat = ss(A lat,B lat,eye(5),zeros(5,1), 'statename',estado lat, ...
'"inputname', actuador_ lat, 'outputname', respuesta lat);

Polos = eig (A _long);

Polos (3) = -Polos(3);

Polos (4) = -Polos(4);

K = place(A long,B long,Polos);

estado_long {'u" W' 'Q"'" '"theta' 'h'};

actuador long {'delta e' 'delta t'};

respuesta long = {'U punto' 'W punto' 'Q punto' 'theta punto' 'h punto'};

sys_ long ss (A long-B long*K,B long,eye(5),zeros(5,2),...
'statename',estado_long, 'inputname',actuador long, ...
'outputname', respuesta long);
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o ‘“fuerzas.m”

function s

o\

o°

alida = fuerzas (entrada)

Funcion que calcula las fuerzas ejercidas sobre el UAV en ejes cuerpo.

% salida = fuerzas (entrada)
$ Siendo:

% alpha = entrada(l);
% beta = entrada (2);
% Uinf = entrada(3);
% C L = entrada (4) ;
5 C D = entrada(5);
s C Y = entrada (6) ;
% phi = entrada(7);
% theta = entrada (8) ;
% psi = entrada(9) ;
% delta t = entrada(10);
% rho = entrada (11);
% g = entrada (12);
$ m = entrada (13);
% Salar = entrada (14);
$ Fx = salida (1) ;

s Fy = salida(2);

$ Fz = salida(3);
%% ENTRADA

alpha = entrada(l);
beta = entrada (2);
Uinf = entrada (3);

C L = entrada(4);
CD = entrada(5);
cCyYy = entrada (0) ;
phi = entrada(7);
theta = entrada(8);
psi = entrada(9);
delta t = entrada (10);
rho = entrada(ll);

g = entrada(l2);
m = entrada(1l3);
Salar = entrada(1l4);

R wb = [co

si

s (alpha)
sin (bet
n(alpha)

*cos (beta)

*cos (beta)

% Matriz de rotacion de ejes viento a ejes cuerpo:

-cos (alpha) *sin (beta) -sin(alpha) ;
a) cos (beta) 0 ;
-sin(alpha) *sin (beta) cos(alpha)];

111




112 Anexo III. Codigo

o)

% Matriz de rotacion de ejes NED a ejes cuerpo:

R nb = [cos(theta) *cos (psi
sin (phi) *sin (theta) *cos (psi) -cos (phi) *sin(psi) sin(phi)*...

( ) cos (theta)*sin(psi) -sin(theta);

( ) (
sin (theta) *sin (psi) tcos (phi) *cos (psi) sin(phi) *cos (theta);

( ) (

( ) (

) ( ) )
cos (phi) *sin (theta) *cos (psi) +sin (phi) *sin (psi) cos(phi)*...
sin(theta) *sin(psi)-sin(phi) *cos (psi) cos(phi) *cos (theta)];
%% FUERZAS
salida = -0.5*rho*Uinf"2*salar*R wb*[C D;0;C L]+0.5*rho*Uinf"2*Salar*...

[0;C Y;0]+R nb*[0;0;m*g]+[delta t;0;0];

’

e ‘“geodeticas ned mat.m’

function salida = geodeticas ned mat (entrada)
Funcion que transforma coordenadas geodeticas a NED.

o©

o0

% salida = geodeticas ned mat (entrada)
% Siendo:
% [latitudO, longitudO, altitudO, coordenadas] = entrada;

oe

o\

donde coordenadas es un vector formado por una sucesion de coordenadas
geodeticas en el formato lineal [latitud, longitud, altitud].

o° oo

o\

N salida (1) ;
salida(2);

D = salida(3);

o
=
Il

o\

latitud0 = entrada(l);
longitud0 = entrada (2);
altitud0 = entrada(3);
latitud = [];
longitud = [];
altitud = [];

for k=4:3:1length(entrada)-2

latitud = [latitud; entrada(k)];
longitud = [longitud; entrada(k+1l)];
altitud = [altitud; entrada (k+2)];

end
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= referenceEllipsoid('wgs84");
geodetic2ned(latitud, longitud,altitud, latitud0, longitudl, ...
altitudO,WGS84) ;

Z

=

g
Il

salida = reshape([N,E,D]."',[1,1);

o “limitador psim”

function salida = limitador psi (entrada)
Funcion que procesa el calculo del error en el controlador de psi.

()\\O

o

% salida = limitador psi (entrada)
% Siendo:
% psi = entrada (1) ;

oe

psi_ref
psi inicio

o o°

o°

error

%% ENTRADA

psi =
psi ref =
psi_inicio =
%% CALCULO

vueltas psi

= entrada (2);
= entrada (3);

= salida;

entrada(l) ;
entrada(2) ;
entrada (3) ;

= floor(psi/ (2*pi));

vueltas psi ref = floor(psi ref/(2*%pi));
vueltas psi inicio = floor(psi inicio/ (2*pi));

psi = psi-2*pi*vueltas psi;

psi ref = psi ref-2*pi*vueltas psi ref;

psi_inicio
error

error_ inicio
signo
signo_inicio
error_ abs

= psi_inicio-2*pi*vueltas psi inicio;
= psi ref-psi;

= psi ref-psi inicio;

= sign(error);

= sign(error inicio);

= abs (error);

error _inicio abs

abs (error inicio);

if error inicio_ abs>pi
if error abs>pi

salida = -signo inicio*abs(error-signo inicio*2*pi);
return;
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else
salida = error;
return;
end
else
if error abs>=1.5*pi
salida = -signo*abs (error-signo*2*pi);
return;
else
salida = error;
return;
end
end

(L3 »
momentos.m

function s
Funcion

o° oo

o

salida

o\

oe

Siendo:

o\

o°

Uinf
c1

C m
Cn
rho

b

e}
Salar

o° o© o oe

o o oP

o° oo o°

o\©

oo
]

ENTRADA

Uinf
c 1

Cm

C n

= entrada
= entrada

alida momentos (entrada)
que calcula los momentos ejercidos sobre el UAV en ejes cuerpo.

momentos (entrada)

entrada
entrada
entrada
entrada
entrada
entrada
entrada
entrada

’
’

’

’

’

’

’

’

(1)
(2)
(3)
(4)
(5)
(6)
(7)
(8)

salida (1) ;
salida(2);
salida (3);

’

’

’

entrada
entrada

’

(1)
(2)
(3)
(4)
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rho = entrada
b = entrada
c = entrada
Salar entrada

%% MOMENTOS

salida = 0.5*rho*Uinf"2*Salar*[b*C 1;c*C m;b*C n];

o “ned geodeticas.m”

function salida = ned_geodeticas (entrada)
Funcion que transforma coordenadas NED a geodeticas.

o©

oe

% salida = ned geodeticas (entrada)
% Siendo:

% latitudO entrada (1) ;
% longitudO = entrada(2);
% altitud0 = entrada(3);
% X = entrada(4);
$ Y = entrada (5);
% Z = entrada(6) ;
% longitud = salida(l);
% latitud = salida(2);
% altitud = salida(3);

latitud0 = entrada(l);
longitudO = entrada(2);
altitud0 = entrada(3);
X = entrada(4);
Y = entrada (5);
Z = entrada (6) ;

WGS84 = referenceEllipsoid('wgs84');
[latitud, longitud,altitud] = ned2geodetic(X,Y,Z,latitud0, longitudl, ...
altitud0,WGS84) ;

salida = [longitud;latitud;altitud];
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o  “plan_de vuelo.m”

o\

Plan de vuelo. Seleccion de waypoints en formato:

o

o\

waypoint = [latitud longitud altitud]

oe

o\

Con el objetivo de facilitar la busqueda de coordenadas de los puntos de
paso, ejecutar en la ventana de comandos de Matlab "webmap". En la
esquina superior derecha del mapa se representan las coordenadas
geodeticas en funcion de la posicion actual del raton.

o° 00 o o°

o°

NOTA: Es recomendable seleccionar los waypoints de tal manera que la
ruta

sea lo mas sueva posible, por tanto se deberian escoger waypoints
sucesivos de tal forma que segmentos de ruta contiguos no formen mas de
90 grados entre si con el fin de evitar giros abruptos. Del mismo modo,
se sugiere la activacion del controlador de Uinf (delta t) para recorrer
la ruta a una velocidad constante. Por ultimo, es importante tener en
cuenta que el correcto seguimiento de la misma queda a expensas de la
actuacion del UAV.

o® d° o o° o o°

oe

waypoints mat = [37.42200 -5.88350 150;
37.42400 -5.88875 175;
37.42200 -5.89300 200;
37.41400 -5.89300 200;
37.41200 -5.89825 175;
37.41400 -5.90350 150;
37.41500 -5.91010 125;
37.41800 -5.91210 100;
37.42100 -5.91010 100;
37.42100 -5.90350 125;
37.41800 -5.89300 150;
37.41800 -5.87420 1507];

waypoints = reshape (waypoints mat.',[],1);

e “postsimulacion.m”

% Script que representa en distintas graficas datos de interes obtenidos
a lo largo de la simulacion.

o\

close all

figure;

subplot (3,1,1);

plot (posicion geodetica.Time,posicion geodetica.Data(:,2));
grid; title('Latitud');

xlabel ('t [s]'); ylabel ('\Phi [°]"');

subplot(3,1,2);

plot (posicion geodetica.Time,posicion geodetica.Data(:,1));
grid; title('Longitud');

xlabel ('t [s]'"); ylabel ('\Lambda [°]");

subplot (3,1,3);

plot (posicion geodetica.Time,posicion geodetica.Data(:,3));
grid; title('Altitud');

xlabel ('t [s]'); ylabel('h [m]'");
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figure;

subplot(2,3,1);

plot (fuerzas.Time, fuerzas.Data(:,1));
grid; title('Fuerza X'");

xlabel ('t [s]'); ylabel ('F X [N]");
subplot(2,3,2);

plot (fuerzas.Time, fuerzas.Data(:,2));
grid; title('Fuerza Y');

xlabel ('t [s]'); ylabel('F Y [N]");
subplot (2,3, 3);

plot (fuerzas.Time, fuerzas.Data(:,3));
grid; title('Fuerza 72'");

xlabel ('t [s]'); ylabel('F z [N]');
subplot (2, 3,4);

plot (momentos.Time, momentos.Data(:,1));
grid; title('Momento alrededor de X'");
xlabel ('t [s]'); ylabel ('L [N'm]'"');
subplot(2,3,5);

plot (momentos.Time, momentos.Data(:,2));
grid; title('Momento alrededor de Y');
xlabel ('t [s]'); ylabel('M [N'm]'");
subplot (2,3,6);

plot (momentos.Time, momentos.Data(:,3));
grid; title('Momento alrededor de Z'");
xlabel ('t [s]'"); ylabel('N [N'm]'");

figure;

subplot (3,3,1);

plot (posicion NED.Time,posicion NED.Data(:,1));

grid; title('Posicion Norte');

xlabel ('t [s]'); ylabel('N [m]'");

subplot (3,3,2);

plot (posicion NED.Time,posicion NED.Data(:,2));

grid; title('Posicion Este');

xlabel ('t [s]'); ylabel('E [m]'");

subplot (3,3,3);

plot (posicion NED.Time,posicion NED.Data(:,3));

grid; title('Posicion Vertical');

xlabel ('t [s]'"); ylabel('D [m]");

subplot (3,3,4);

plot (velocidades lineales.Time,velocidades lineales.Data(:,1));
grid; title('Velocidad X'");

xlabel ('t [s]'); ylabel('V X [m/s]");

subplot (3,3,5);

plot (velocidades lineales.Time,velocidades lineales.Data(:,2));
grid; title('Velocidad Y'");

xlabel ('t [s]'); ylabel('V Y [m/s]");

subplot (3,3,6);

plot (velocidades lineales.Time,velocidades lineales.Data(:,3));
grid; title('Velocidad 7'");

xlabel ('t [s]'); ylabel('V Z [m/s]'");

subplot (3,3,7);

plot (aceleraciones lineales.Time, aceleraciones_ lineales.Data(:,1));
grid; title('Aceleracion X');

xlabel ('t [s]'); ylabel('A X [m/s"2]");

subplot (3, 3,8);

plot (aceleraciones lineales.Time,aceleraciones lineales.Data(:,2));
grid; title('Aceleracion Y');

xlabel ('t [s]'); ylabel('A Y [m/s"2]");
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subplot (3,3,9);

plot (aceleraciones lineales.Time,aceleraciones lineales.Data(:,3));
grid; title('Aceleracion Z72');

xlabel ('t [s]'); ylabel('A Z [m/s"2]1");

figure;

subplot (3,3,1);

plot (actitud.Time,actitud.Data(:,1));

grid; title('Alabeo'");

xlabel ('t [s]'); ylabel ('"\phi [°]");

subplot (3,3,2);

plot (actitud.Time,actitud.Data(:,2));

grid; title('Cabeceo');

xlabel ('t [s]'"); ylabel('\theta [°]");

subplot (3,3,3);

plot (actitud.Time,actitud.Data(:,3));

grid; title('Guinada');

xlabel ('t [s]'); ylabel ('"\psi [°]"');

subplot (3,3,4);

plot (velocidades angulares.Time,velocidades angulares.Data(:,1));
grid; title('Velocidad de alabeo');

xlabel ('t [s]'); ylabel('P [°/s]");

subplot (3,3,5);

plot (velocidades angulares.Time,velocidades angulares.Data(:,2));
grid; title('Velocidad de cabeceo');

xlabel ('t [s]'); ylabel('Q [°/s]");

subplot (3,3,6);

plot (velocidades angulares.Time,velocidades angulares.Data(:,3));
grid; title('Velocidad de guinada');

xlabel ('t [s]'); ylabel ('R [°/s]');

subplot (3,3,7);

plot (aceleraciones angulares.Time,aceleraciones angulares.Data(:,1));
grid; title('Aceleracion de alabeo');

xlabel ('t [s]'"); ylabel ('P punto [°/s"2]");

subplot (3,3,8);

plot (aceleraciones angulares.Time,aceleraciones angulares.Data(:,2));
grid; title('Aceleracion de cabeceo');

xlabel ('t [s]'); ylabel('Q punto [°/s"2]");

subplot (3,3,9);

plot (aceleraciones angulares.Time,aceleraciones angulares.Data(:,3));
grid; title('Aceleracion de guinada');

xlabel ('t [s]'"); ylabel ('R punto [°/s"2]");

figure;

subplot (3,1,1);

plot (deflexion alerones.Time,deflexion alerones.Data);
grid; title('Alerones');

xlabel ('t [s]'"); ylabel('Deflexion de los alerones [°]");
subplot(3,1,2);

plot (deflexion elevadores.Time,deflexion elevadores.Data);
grid; title('Elevadores');

xlabel ('t [s]'"); ylabel('Deflexion de los elevadores [°]'");
subplot (3,1,3);

plot (fuerza motor.Time, fuerza motor.Data);

grid; title('Motor');

xlabel ('t [s]'); ylabel ('Fuerza del motor [N]'");
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figure;

plot3(posicion NED.Data(:,1),posicion NED.Data(:,2),...
posicion inicial.Data(l,3)-posicion NED.Data(:,3));

grid; title('Trayectoria');

xlabel ('Norte [m]'"'); ylabel('Este [m]'"); zlabel ('Altitud [m]");

o “postsimulacion_telemetria.m”

% Script que representa en distintas graficas datos de interes obtenidos
% a lo largo de la simulacion de la telemetria.

close all

figure;

subplot(3,1,1);

plot (posicion geodetica.Time,posicion geodetica.Data(:,1),...
latitud.Time, latitud.Data, 'r');

grid; title('Latitud');

xlabel ('t [s]'); ylabel ('\Phi [°]");

subplot(3,1,2);

plot (posicion geodetica.Time,posicion geodetica.Data(:,2),...
longitud.Time, longitud.Data, 'r');

grid; title('Longitud');

xlabel ('t [s]'"); ylabel ('\Lambda [°]");

subplot (3,1,3);

plot (posicion geodetica.Time,posicion geodetica.Data(:,3),...
altitud.Time,altitud.Data, 'r');

grid; title('Altitud');

xlabel ('t [s]'); ylabel('h [m]'");

figure;

subplot (3,1,1)

plot (velocidades lineales.Time,velocidades lineales.Data(:,1),...
v_x.Time,v_x.Data);

grid; title('Velocidad X'");

xlabel ('t [s]'); ylabel('V X [m/s]");

subplot (3,1,2);

plot (velocidades lineales.Time,velocidades lineales.Data(:,2),...
v_y.Time,v_y.Data);

grid; title('Velocidad Y'");

xlabel ('t [s]'); ylabel('V Y [m/s]');

subplot (3,1, 3);

plot (velocidades lineales.Time,velocidades lineales.Data(:,3),...
v_z.Time,v_z.Data);

grid; title('Velocidad 72'");

xlabel ('t [s]'); ylabel('V Z [m/s]");

figure;

subplot (3,1,1)

plot (aceleraciones lineales.Time,aceleraciones lineales.Data(:,1),...
a x.Time,a x.Data);

grid; title('Aceleracion X');

xlabel ('t [s]'); ylabel('A X [m/s"2]");
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subplot(3,1,2);

plot (aceleraciones lineales.Time,aceleraciones lineales.Data(:,2),...
a y.Time,a y.Data);

grid; title('Aceleracion Y'");

xlabel ('t [s]'); ylabel('A Y [m/s"2]");

subplot (3,1,3);

plot (aceleraciones lineales.Time,aceleraciones lineales.Data(:,3),...
a z.Time,a z.Data);

grid; title('Aceleracion 72');

xlabel ('t [s]'); ylabel('A Z [m/s"2]");

figure;
subplot(3,1,1);
plot (actitud.Time,actitud.Data(:,1),alabeo.Time,alabeo.Data*180/pi) ;
grid; title('Alabeo');
xlabel ('t [s]'); ylabel ('\phi [°]1");
subplot (3,1,2);
plot (actitud.Time,actitud.Data(:,2),cabeceo.Time, cabeceo.Data*180/pi) ;
grid; title('Cabeceo');
xlabel ('t [s]'); ylabel ('\theta [°]");
subplot (3,1,3);
plot (actitud.Time,actitud.Data(:,3),guinada.Time, ...
mod (guinada.Data*180/pi, 360)) ;
grid; title('Guinada');
xlabel ('t [s]'); ylabel('\psi [°]"');

figure;

subplot (3,1,1);

plot (velocidades angulares.Time,velocidades angulares.Data(:,1),...
w_alabeo.Time,w alabeo.Data);

grid; title('Velocidad de alabeo');

xlabel ('t [s]'); ylabel('P [°/s]');

subplot (3,1,2);

plot (velocidades angulares.Time,velocidades angulares.Data(:,2),...
w_cabeceo.Time,w_ cabeceo.Data);

grid; title('Velocidad de cabeceo');

xlabel ('t [s]'"); ylabel('Q [°/s]');

subplot (3,1,3);

plot (velocidades angulares.Time,velocidades angulares.Data(:,3),...
w_guinada.Time,w_guinada.Data);

grid; title('Velocidad de guinada');

xlabel ('t [s]'"); ylabel ('R [°/s]");

e “procesador_actitud.m”

function salida = procesador actitud(entrada)

Funcion que procesa la actitud del UAV con el objetivo de limitar los
rangos de definicion de los angulos de Euler: phi, theta y psi. De esta
manera, dichos angulos abarcan [-180°, 180°), [-90°, 90°) y [0°, 359°)

o° oP

o

% respectivamente.

; salida = procesador_ actitud(entrada)
; Siendo:

2 phi = entrada(l);

% theta = entrada(2);
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% psi = entrada(3);

% phi = salida(l);

% theta = salida(2);

% psi = salida (3);

%% ENTRADA

phi = entrada (1) ;

theta = entrada(2);

psi = entrada (3);

%% CALCULO

phi = 2*pi* (phi/ (2*pi)-floor (0.5+phi/ (2*pi)));
theta = pi*(theta/pi-floor(0.5+theta/pi)):;
psi = mod(psi,2*pi);

%% SALIDA

salida = [phi ;theta ;psi ];

e “punto_de_equilibrio.m”

o)

% Script que calcula el punto de equilibrio del UAV.

close all,

clear all

options

x0

1b

ub

estado _equilibrio
salida eom

U equilibrio
V_equilibrio

W _equilibrio

P equilibrio

Q equilibrio

R equilibrio

phi equilibrio
theta equilibrio
psi _equilibrio
delta a equilibrio
delta e equilibrio
delta t equilibrio

optimset ('TolFun',le-16, 'TolX',le-16,
'MaxIter',Inf, '"MaxFunkEvals',Inf);

[I15 01 000 0.01 0.1 000 17;
[0000O0O0 -pi/2 -pi/2 0 944 1056 11007];
[3002 00 0 pi/2 pi/2 0 2100 2100 21007;
fsolve (@Qeom, x0, options) ;

eom (estado _equilibrio)

estado equilibrio(
estado _equilibrio(
estado _equilibrio(
estado_equilibrio(
estado _equilibrio(
estado_equilibrio(
estado _equilibrio(
estado equilibrio(
estado _equilibrio(
estado _equilibrio(
estado equilibrio(
estado _equilibrio(

'TolCon',le-16,
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o “receptor gnss.m”

o°

Script a ejecutar en una segunda instancia de Matlab. Su objetivo es
representar la localizacion del UAV y de la ruta sobre un mapa. Para ello
recibe datos de la instancia principal, la cual debera ejecutar el
simulador.

o® o o o

o°

NOTA: para reiniciar el script, presionar CTRL+C y luego ejecutar en la
ventana de comandos "delete (GNSS)".

o\

plan de vuelo;
waypoints num = size (waypoints mat,1);

waypoint icono = fullfile(pwd, 'waypoint.ico'");

wmmarker (waypoints mat (1,1),waypoints mat(1l,2),'Icon',waypoint icono, ...
'FeatureName', sprintf ('Waypoint %d',1), 'Description’, ...

sprintf ('$d metros',waypoints mat(1l,3)), "Autofit', true);

for k=2:waypoints_ num
waypoint icono = fullfile(pwd, 'waypoint.ico'");
wmmarker (waypoints mat (k,1),waypoints mat (k,2), 'Icon',...
waypoint icono, 'FeatureName', sprintf ('Waypoint %d',k),...
'Description', sprintf('sd metros',waypoints mat (k,3)), 'Autofit', true);
wmline ([waypoints mat (k-1,1) waypoints mat(k,1)],...
[waypoints mat (k-1,2) waypoints mat(k,2)], 'Color','green', ...
'FeatureName', sprintf ('Segmento %d',k-1), 'Description’, ...
sprintf ('Waypoint %d a %d ', k-1,k),'Autofit',true);

end

GNSS = udp('localhost', 'RemotePort', 3334, 'LocalPort', 3333);

fopen (GNSS) ;

GNSS.ReadAsyncMode = 'continuous';

datos = [];

while 1

if GNSS.BytesAvailable>0

datos = [datos; fread(GNSS, [4 1], 'double').'];
latitud = datos(end,1l);
longitud = datos (end, 2);
psi = datos (end, 3) ;
tiempo = datos(end, 4);

if size(datos,1)>1

wmremove,;

end
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if psi>174.125 && psi<=354.125
if psi>264.125
if psi>309.125
if psi>331.625

if psi>342.875

uav_icono = fullfile(pwd, 'uav 348 75.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

else
uav_icono = fullfile(pwd, 'uav 337 5.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

end

else

if psi>320.375

uav_icono = fullfile(pwd, 'uvav_326 25.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

else
uav_icono = fullfile(pwd, 'uav_315.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

end

end
else

if psi>286.625

if psi>297.875

uav_icono = fullfile(pwd, 'vav 303 75.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

else
uav_icono = fullfile(pwd, 'uav 292 5.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

end
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else

if psi>275.375

uav_icono = fullfile(pwd, 'uav 281 25.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

else
uav_icono = fullfile(pwd, 'uav_270.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

end

end
end
else

if psi>219.125
if psi>241.625

if psi>252.875

uav_icono = fullfile(pwd, 'uav 258 75.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

else
uav_icono = fullfile(pwd, 'uav_ 247 5.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

end

else

if psi>230.375

uav_icono = fullfile(pwd, 'uav 236 25.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

else
uav_icono = fullfile(pwd, 'uav_225.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

end
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end
else
if psi>196.625

if psi>207.875

uav_icono = fullfile(pwd, 'vav_213 75.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

else
uav_icono = fullfile(pwd, 'uvav 202 5.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

end

else

if psi>185.375

uav_icono = fullfile(pwd, 'vav_191 25.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

else
uav_icono = fullfile(pwd, 'vav 180.ico'");
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

end

end
end

end
else
if psi>B84.125
if psi>129.125
if psi>151.625

if psi>354.125

uav_icono = fullfile(pwd, 'vav 0.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;
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elseif psi>162.875

uav_icono = fullfile(pwd, 'uav 168 75.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

else
uav_icono = fullfile(pwd, 'uav_157 5.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

end

else

if psi>140.375

uav_icono = fullfile(pwd, 'uav_146 25.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

else
uav_icono = fullfile(pwd, 'uav_135.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

end

end
else

if psi>106.625

if psi>117.875

uav_icono = fullfile(pwd, 'vav 123 75.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;
else
uav_icono = fullfile(pwd, 'uav_112 5.ico');

wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

end

else

if psi>95.375
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uav_icono = fullfile(pwd, 'vav_101 25.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, "Autofit', true);
continue;

else

uav_icono = fullfile(pwd, 'uav_90.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, "Autofit', true);
continue;

end
end
end
else
if psi>39.125
if psi>61.625
if psi>72.875

uav_icono = fullfile(pwd, 'uav 78 75.ico'");
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

else
uav_icono = fullfile(pwd, 'uav_67 5.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;
end
else

if psi>50.375

uav_icono = fullfile(pwd, 'uav 56 25.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

else

uav_icono = fullfile(pwd, 'uav_45.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

end
end

else
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if psi>16.625

if psix>27.875

uav_icono = fullfile(pwd, 'uav 33 75.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

else
uav_icono = fullfile(pwd, 'vav 22 5.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;

end

else

if psi>5.375

uav_icono = fullfile(pwd, 'uav 11 25.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;
else
uav_icono = fullfile(pwd, 'uav 0.ico');
wmmarker (latitud, longitud, 'Icon',uav_icono, 'Autofit', true);
continue;
end
end
end
end
end
end
end
o  “‘rutam”

function salida = ruta(entrada)

% Funcion gque implementa la ruta a seguir por el sistema de gestion de

% vuelo.

% salida = ruta(entrada)

% Siendo:
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% disparo reinicio = entrada(l);

% p_reinicio = entrada(2:4);

% p_ned = entrada(5:7);

% tramo = entrada (8) ;

% waypoints ned = entrada (9:end) ;
$ rl = salida (1) ;

s gl = salida(2);

$ tramo = salida(3);

o\°

o©

donde rl es el vector unitario que marca la posicion del UAV respecto al
origen de coordenadas NED y gl es el vector unitario que une el ultimo
waypoint con el siguiente.

oe

oe

disparo_reinicio = entrada(l);
p_reinicio = entrada(2:4);
p_ned = entrada(5:7);
tramo = entrada(8);
waypoints ned = entrada(9:end) ;
%% CALCULO

k = 3*tramo;

waypoints num size (waypoints ned,1)/3;

if disparo_reinicio==1 || tramo==
tramo = 0;
rl = p _reinicio;

r2 = waypoints ned(1:3);

elseif disparo reinicio==

rl p_reinicio;
r2 = waypoints ned(k-2:k);
r3 = waypoints ned(k+1l:k+3);

else
if k==3
rl = p reinicio;
r2 = waypoints ned(k-2:k);
r3 = waypoints ned(k+1l:k+3);
else

rl = waypoints ned(k-5:k-3);
r2 = waypoints ned(k-2:k);

if tramo<waypoints num

r3 = waypoints ned(k+1:k+3);
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end
end
end
ql = (r2-rl)/norm(r2-rl);
if tramo<waypoints num

if tramo==

g2 = gql;
else

g2 = (r3-r2)/norm(r3-r2);
end
n = (gl+g2)/norm(gl+qg2);

if (p_ned-r2).'*n>=0

tramo = tramo+l;
ql = g2;

end

end

%% SALIDA

salida = [rl;gl;tramo];

e “segmento.m”

function salida = segmento (entrada)
% Funcion que implementa el calculo de psi y altitud instantanea del
% sistema de gestion de vuelo.

% salida = segmento (entrada)

% Siendo:

% p_n = entrada(l);

5 p_e entrada(2);

% p_ d entrada (3) ;

% r n entrada (4) ;

5 r e = entrada (5);

5 r d = entrada(6);

% g_n = entrada (7);
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% g_e = entrada(8);
% g d = entrada(9);
% psi = entrada (10);
% psi _c = salida(1l);

% h c = salida(2);

%% ENTRADA

= entrada (
= entrada (
= entrada (
= entrada (
= entrada (
entrada (
(
(
(
(

[ N R R e R
HQ 0O B3 Q03 Q03
Il

TQ.Q.Q R R KT TT

w |

%% CALCULO

r = [r n;r e;r d];
p = [p n;p e;p dl;

psi inf = pi/4; % entre 0 y pi/2
k ruta = le-2; % suavidad del campo vectorial alrededor del segmento

[

psi g = atan2(g e,q n); % rumbo de la senda

e p = p-r;

n aux = [0 -gd ge; gd 0 -gn; -ge gn 0]*[0;0;1];
n = n_aux/norm(n_aux);

S e p-(e p.'*n)*n;

s n = s(1);

s e = s(2);

h ¢ = -r d-sgrt(s n"2+s e”2)*(q d/sqrt(g n"2+q e"2));

if (psi_g-psi)>pi
psi g = psi g-2*pi;
elseif (psi_g-psi)<-pi
psi g = psi g+2*pi;
end
e py = -sin(psi_qg)*(p_n-r_n)+cos(psi_qg)*(p_e-r_e);

psi ¢ = psi g-2*psi inf*atan(k _ruta*e py)/pi;
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o “sfun_keyboard input vl 2b.m”

function sfun keyboard input vl 2 (block)

Ruffaldi
created : 17 June 2003
modified: 20 June 2003

o o° oo

oo

o\

Level-2 M file S-Function with keyboard

o°

o\

SRevision: 1.1.6.1 S
setup (block);
%endfunction

function setup (block)

%end

%% Register methods
% Dblock.RegBlockMethod ('CheckParameters',

block.RegBlockMethod
block.RegBlockMethod
block.RegBlockMethod
block.RegBlockMethod
%endfunction

'Outputs’',
'Update’',
'Terminate’,

—~ o~~~

function DoPostPropSetup (block)

%% Setup Dwork
block.NumDworks = 3;

% modified from sfun keyboard input vl 0l.m of Marc Compere by Emanuele

created: 19 May 2009 => Level 2 and terminate

Copyright 1990-2004 The MathWorks, Inc.

block.NumDialogPrms = 0;
block.NumInputPorts = 0;
block.NumOutputPorts = 2;

block.OutputPort (1) .Dimensions = 1;
block.OutputPort (1) .SamplingMode = 'Sample';
block.OutputPort (1) .DatatypeID = 0;
block.OutputPort (2) .Dimensions =1;
block.OutputPort (2) .SamplingMode = 'Sample';
block.OutputPort (2) .DatatypeID = 0;
block.SampleTimes = [-1, 0];

@CheckPrms) ;
block.RegBlockMethod ('PostPropagationSetup',
'InitializeConditions’',

block.Dwork(l) .Name = 'key';

block.Dwork (l) .Dimensions = 1;
block.Dwork(l) .DatatypeID = 0;
block.Dwork(l) .Complexity = 'Real';
block.Dwork (1) .UsedAsDiscState = true;

@DoPostPropSetup) ;
@InitConditions);
@Output) ;
@Update) ;
@Terminate) ;
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block.Dwork(2) .Name = 'fig';

block.Dwork(2) .Dimensions = 1;

block.Dwork (2) .DatatypelID = 0;

block.Dwork (2) .Complexity = 'Real';
(2)

block.Dwork .UsedAsDiscState = false;

block.Dwork (3) .Name = 'new';

block.Dwork (3) .Dimensions = 1;

block.Dwork (3) .DatatypelID = 0;

block.Dwork (3) .Complexity = 'Real';
(3)

block.Dwork
$endfunction

.UsedAsDiscState = true;

function InitConditions (block)

%% Initialize Dwork
block.Dwork(l) .Data = 0;
handle.figure=findobj ('type', 'figure', 'Tag', 'keyboard input figure');

if isempty(handle.figure)
% 'position' args -> [left, bottom, width, height]
handle.figure=figure('position', [100 100 400 200], ...
'WindowStyle', '"Modal', ...

'Name', 'Keyboard Input',...

'Color',get (0, 'DefaultUicontrolBackgroundColor')); %, ...
% 'HandleVisibility', 'callback');
%handle.figure=figure ('position', [800 620 400 300]);
%handle.figure=figure ('position', [800 620 400
300], "WindowButtonDownFcn', @myCallback)
%handle.figure=figure ('position', [800 620 400
300], 'WindowButtonMoveFcn', @myCallback move, 'WindowButtonDownFcn', @myCallba
ck clickdown)
set (handle.figure, 'Tag', 'keyboard input figure');

% Make the OFF button (position args->[left bottom width height])
handle.offbutton = uicontrol (handle.figure, ...
'Style', "pushbutton', ...
'Units', 'characters', ...
'Position', [5 5 46 271,...
'String', 'Disable exclusive figure-keyboard input', ...
'Callback', {@turn modal off,handle});

% Make the ON button (position args->[left bottom width height])
handle.onbutton = uicontrol (handle.figure, ...
'Style', 'pushbutton', ...
'Units', 'characters', ...
'"Position', [5 1 46 2],...
'String', 'Re-enable exclusive figure-keyboard input', ...
'Callback', {@turn _modal on,handle});

else, % reset the figure to 'modal' to continue accepting keyboard input
set (handle.figure, 'WindowStyle', "Modal"')
end
if strcmp(class (handle.figure), 'double')
block.Dwork (2) .Data = handle.figure;
else
block.Dwork (2) .Data = handle.figure.Number;
end
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%$endfunction

function Output (block)

block.OutputPort (1) .Data block.Dwork(l) .Data;
block.OutputPort (2) .Data = block.Dwork(3) .Data;

%$endfunction
function Update (block)

handle.figure = block.Dwork (2) .Data;
%$handle = get (handle.figure, 'userdata');

o

current char=get (handle.figure, 'CurrentCharacter'); % a single
character, like 'b'

% update the grahics object
%set (handle.point, 'Xdata', [x(1) x(1)],'Ydata', [x(2) x(2)],'Zdata’', [-1
)

’

+1]

% conditionally update the (numeric) state
if ~isempty(current char)
block.Dwork (1) .Data =double (current char);
block.Dwork (3) .Data = 1;
% reset 'CurrentCharacter' so if user lifts up from key, this is
noticed

set (handle.figure, 'CurrentCharacter',char(0)) % the plus key is the
only key that may be
else,
block.Dwork (3) .Data = 0;

end

% pressed, but when the user stops, is
not noticed

% notes:

% - use sprintf () to convert string -> number contained in a string
(or character) wvariable

% - use char() to convert floating point number -> ascii character

% - use str2num() to convert the string-number into a (double)
floating point number

% - use str2num() with char() to convert a number-string into a
char-string

% char (97) == char(str2num('97')) --> 'a'

% - use num2str () to convert a (double) number into the same number

but contained
in a string variable
For example:

o©

o\

% tmp='a'; % assign a string

% tmp num=sprintf ('%i', tmp) % convert that string into a
number contained in a string variable, tmp num

% (tmp num is the string containing the characters '97")

% tmp char=char (strZ2num(tmp num)) % convert that string variable

back into a number, then into the original string

134



Modelado y simulacién del Skywalker X8 135

%$endfunction

% Callback for turning Modal OFF

function turn modal off (obj,eventdata,handle)
$disp ('turn modal off:'")

%handle

set (handle.figure, 'WindowStyle', '"Normal")
%end

% Callback for turning Modal ON

function turn modal on(obj,eventdata,handle)
$disp ('turn modal on:")

%$handle

set (handle.figure, 'WindowStyle', 'Modal')
%end

o)

% Callback for 'WindowButtonMoveFcn' in figure

function myCallback move (obj,eventdata)

str=sprintf ('\tWindowButtonMoveFcn callback executing') ;disp(str)
end

o 0P o° o°

o\

o)

% Callback for 'WindowButtonDownFcn' in figure

function myCallback clickdown (obj,eventdata)

str=sprintf ('\t\tWindowButtonDownFcn callback executing');disp(str)
end

o o oP

o

function Terminate (block)
handle.figure = block.Dwork(2) .Data;
if handle.figure ~= 0
close (handle.figure);
end

o “velocidades ang.m”

function salida = velocidades ang(entrada)
% Funcion que calcula las velocidades angulares experimentadas por el UAV
en ejes de navegacion.

o° oe

o

salida = velocidades ang(entrada)

o\°

$ Siendo:

% P = entrada(l);
$ 0 = entrada(2);
$ R = entrada (3);
% phi = entrada (4) ;
% theta = entrada(5);
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5 W N = salida (1) ;
5 W E = salida (2);
%5 W D = salida (3);
%% ENTRADA
P = entrada(l);
Q = entrada(2);
R = entrada(3);
phi = entrada (4);
theta = entrada(5);
%% SALIDA
salida = [1 sin (phi) *tan (theta) cos (phi) *tan (theta) ;
0 cos (phi) -sin (phi) ;
0 sin (phi) /cos (theta) cos (phi) /cos (theta) ]*[P;Q;R];
e ‘“velocidades lin.m”

function salida

velocidades lin(entrada)

o\

oe

en ejes de navegacion.

o\

% salida = velocidades lin(entrada)
% Siendo:

s U = entrada(l);
s V = entrada (2);
S W = entrada (3);
% phi = entrada (4);
% theta = entrada(b);
% psi = entrada (6) ;
% V_N = salida(1l);
% V_E = salida(2);
% V. D = salida(3);
%% ENTRADA

U = entrada(l);
A = entrada(2);

W entrada (3) ;
phi = entrada(4);
theta = entrada(5):;
psi = entrada (0) ;

Funcion que calcula las velocidades lineales experimentadas por el UAV
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% Matriz de rotacion de ejes cuerpo a ejes NED:

R bn = [cos(theta) *cos (psi) sin(phi) *sin(theta) *cos (psi)-cos (phi)*...
sin(psi) cos(phi) *sin (theta) *cos (psi) +sin (phi) *sin (psi);
cos (theta) *sin(psi) sin(phi) *sin(theta) *sin(psi)+cos (phi)*...
cos (psi) cos(phi)*sin(theta) *sin(psi)-sin (phi) *cos (psi);
-sin(theta) sin(phi) *cos(theta) cos(phi) *cos (theta)];

salida = R bn*[U;V;W];

“

° x8.m”

% Script que contiene las caracteristicas tecnicas del Skywalker X8.

global m b ¢ Salar AR Ix Iy Iz Ixz e alphaO coefprop C LO C Lalpha C Lg
C Ldelta e C DO C Dbetal C Dbeta2 C Dg C Ddelta e C_Y0 C Ybeta
C Yp C Yr C Ydelta a C 10 C lbeta C 1p C 1lr C ldelta a C m0
C malpha C mp C mg C mdelta e C n0 C nbeta C np C nr C ndelta a
gamma gammal gamma? gamma3 gamma4 gammab gamma6 gamma7 gamma8
C p0O C pbeta C pp C pr C pdelta a C r0 C rbeta C rp C rr C rdelta a

%% DATOS GENERALES DEL UAV

m = 3.797;
b = 2.1000;
c = 0.3571;
Salar = 0.7500;
AR = b"2/Salar; % alargamiento (Aspect Ratio)

%% MOMENTOS DE INERCIA

Ix = 1.2290;
Iy = 0.1702;
Iz = 0.8808;
Ixz = 0.9343;

%% DATOS AERODINAMICOS

e = 0.9935; % coeficiente de Oswald
alphaO = 0.2670; % alpha de entrada en perdida
%% LEY DE PROPULSION

coefprop = [0.0168798 -0.0422854]; % motor pwm y U"2
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138
%% COEFICIENTES DE ESTABILIDAD
C LO = 0.0254;
C_Lalpha = 4.0191; % rad"-1
C Lg = 3.8954;
C Ldelta e = 0.5872;
C DO = 0.0102;
C Dbetal = -2.0864e-7;
C Dbeta2 = 0.0671;
C_Dg = 0;
C Ddelta e = 0.8461;
C YO = 3.2049%e-18;
C_Ybeta = -0.1949;
C ¥Yp = -0.1172;
C Yr = 0.0959;
C _Ydelta a = -0.0696;
c 10 = 1.1518e-18;
C_lbeta = -0.0765;
C 1p = -0.4018;
C 1r = 0.0250;
C ldelta a = 0.2987;
C mO = 0.0180;
C malpha = -0.2524;
C_mp = -0.2168;
C mg = -1.3047;
C mdelta e = -0.4857;
C nO = -2.2667e-7;
C_nbeta = 0.0403;
C np = -0.0247;
C nr = -0.1252;
C ndelta a = 0.0076;
%% GAMMAS
gamma = Ix*Iz-Ixz"2;
gammal = (Ixz* (Ix-Iy+Iz))/gamma;
gamma2 = (Iz* (Iz-Iy)+Ixz"2)/gamma;
gamma3 = Iz/gamma;
gammad = Ixz/gamma;
gamma5 = (Iz-Ix)/Iy;
gamma6 = Ixz/Iy;
gamma7 = (Ix* (Ix-Iy)+Ixz"2)/gamma;
gamma8 = Ix/gamma;
%% COEFICIENTES CRUZADOS DE VELOCIDADES ANGULARES
C p0 = gamma3*C 10+gamma4*C n0;
C_pbeta = gamma3*C lbeta+gamma4*C nbeta;
C pp = gamma3*C_ lp+gamma4*C np;
C pr = gamma3*C lr+gammad4*C nr;
C pdelta a = gamma3*C ldelta a+gamma4*C ndelta a;
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C ro0 =
C_rbeta
C rp =
C rr
C rdelta a =

gamma4*C_ 10+gamma8*C nO;

gamma4*C_ lbetatgamma8*C nbeta;
gamma4*C_ lp+gamma8*C np;

gamma4*C_ lr+gamma8*C nr;

gamma4*C ldelta a+gamma8*C ndelta a;

o  “x8 aerom”

function salida =
Funcion que calcula los coeficientes aerodinamicos: C

o\°

oe

Cmy C n.

o

o°

salida =

oe

o\°

Siendo:

o

o\°

alpha

beta

Uinf

P

Q

R

delta a
delta e
sigma

m

b

c

Salar

AR

C 1O

C Lalpha

C Lg

C Ldelta e
C DO

C Dbetal

C Dbetaz
C_Dg

C Ddelta e
C YO

C Ybeta

C Yp

C Yr

C Ydelta a
c 10

C lbeta

C 1p

C 1r

C ldelta a
C mO

C malpha

C mp

C mg

C mdelta e
C n0
C_nbeta

C np

A0 00 A° O O A A A A A A A O A A A O A A A A A A A A O A A A A A A ° A A A° A° o° oP

o\°

x8 aero (entrada)

L, C D,

x8 aero (entrada)

= entrada
= entrada
= entrada
= entrada
= entrada
= entrada

= entrada
= entrada

= entrada
= entrada
= entrada
= entrada

Il
D
o]
o
"
o
(o
)

= entrada
entrada

139




140

Anexo III. Cédigo

o°

C nr
C ndelta a

o

o\

$ C L
$ CD
$CY
$C 1
5 Cm
$ Cn

%% ENTRADA

alpha =
beta =
Uinf =
P =
Q =
R =
delta a =
delta e =
sigma =
m =
b =
c =
Salar =
AR =
e =
C LO =
C Lalpha =
C Lg =
C Ldelta e =
C DO =
C Dbetal =
C Dbeta2 =
C_Dg =
C Ddelta e =
C Y0 =
C_Ybeta =
C Yp =
C Yr =
C Ydelta a =
c 10 =
C lbeta =
C 1p =
C 1r =
C ldelta a =
C m0 =
C malpha =
C mp =
C mg =
C mdelta e =
C n0 N
C _nbeta =
C np =
C nr

C ndelta a

= entrada (42);
= entrada (43);

= salida ;
= salida
= salida

(
(
(
= salida(
(
(

’

)
)
) ;
) 7
).
)

’

= salida

1
2
3
4
5
= salida (6

’

entrada
entrada
entrada

entrada
entrada

entrada
entrada

entrada
entrada

entrada
entrada
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C L = (l-sigma)*(C_LO+C Lalpha*alpha)+sigma* (2*sign (alpha)*...
sin(alpha) “2*cos (alpha))+0.5*C Lg*c*Q/ (Uinf+le-16)+...
C Ldelta e*delta e;

C D = C DO+(l-sigma)* ((C_LO+C Lalpha*alpha) "2/ (pi*e*AR))+sigma* (2*...
sign(alpha) *sin(alpha)~3)+0.5*C Dg*c*Q/ (Uinf+le-16)+C Dbetal*beta+t...
C Dbeta2Z2*beta”2+C Ddelta e*delta e;

C Y = C Y0+C _Ybeta*beta+0.5*C Yp*b*P/ (Uinf+le-16)+0.5*C Yr*b*R/ (Uinf+...
le-16)+C _Ydelta a*delta_a;

C 1 = C _10+4C_lbeta*beta+0.5*C lp*b*P/ (Uinf+le-16)+0.5*C lr*b*R/ (Uinf+...
le-16)+C _ldelta a*delta_a;

C m = (l-sigma)*(C_m0+C malpha*alpha)+sigma* (C_mp*sign(alpha)*...
sin(alpha)”2)+0.5*C mg*b*Q/ (Uinf+le-16)+C mdelta e*delta e;

C n = C n0+C _nbeta*beta+0.5*C np*b*P/ (Uinf+le-16)+0.5*C nr*b*R/ (Uinf+...
le-16)+C ndelta a*delta_a;

salida = [C_L;C D;C Y;C 1;C m;C n];
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Glosario

UAV: Unmanned Aerial Vehicle

UAS: Unmanned Aerial System

RPA: Remotely Piloted Aircraft

RPAS: Remotely Piloted Aerial System
BEC: Battery Elimination Circuit

ESC: Electronic Speed Controller

PSM: Power Sensor Module

PWM: Pulse Width Modulation

ZOH: Zero Order Hold

IMU: Inertial Measurement Unit

ECEF: Earth Centered, Earth Fixed
NED: North, East, Down

BFS: Body Fixed System

WF: Wind Frame

DCM: Direction Cosine Matrix
EGMO6: Earth Gravitational Model 96
WGS84: World Geodetic System "84
GPS: Global Positioning System

GNC: Guidance, Navigation and Control
GNSS: Global Navigation Satellite System
ISA: International Standard Atmosphere
FMS: Flight Management System

UDP: User Datagram Protocol

ND: Navigation Display

PFD: Primary Flight Director

CPU: Central Processing Unit

GPU: Graphics Processing Unit

GUL Graphical User Interface

FCU: Flight Control Unit

TCP: Transmission Control Protocol
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