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Abstract—EI propoésito de este trabajo es la obtencion de un
modelo matematico general para vehiculos aéreos miniatura,
conocidos como MAV (Micro Aerial Vehicle) y aplicarlo a una
configuracion de tipo ala voladora. Se implementara el modelo
obtenido en MATLAB/SIMULINK para realizar simulaciones y
analizar sus resultados. Para esto, se toma como base un avion
ZAGI RC tipo ala voladora y se realizan pruebas con base en
este. Se comparan los resultados obtenidos con un avién de tipo
colaenV.
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l. INTRODUCION

Colombia, en la actualidad, se enfrenta a grandes retos en el
desarrollo de nuevas tecnologias, que van desde la
computacional hasta la industrial. Una de ellas es la industria
aeroespacial, la cual opera en el pais desde 1919 cuando se cred
la primera aerolinea nacional. Desde entonces la industria aérea
colombiana ha tenido un incremento y se ha visto la necesidad
de invertir cada vez mas en investigacion y desarrollo de
nuevas tecnologias, convirtiéndose en uno de los pilares de la
economia.

Uno de los principales retos de la industria aeroespacial
colombiana es el poder independizarse de las tecnologias
producidas en otros paises. El caso a estudiar en este trabajo es
la modelacion y simulacion de MAV (Micro Aerial Vehicle),
una version pequefia de los UAV (Unmanned Aerial Vehicle),
para la generacién de nuevos vehiculos no tripulados con partes
hechas en Colombia. Se necesita un proceso largo en la
creacion de nuevos MAV, y el andlisis de los diferentes
sistemas que las componen. Debido a que los MAV son
vehiculos aéreos muy costosos, se ve la necesidad de hacer
simulaciones en computador utilizando diferentes programas
como MATLAB. Para esto, es primordial obtener el modelo
matematico de las variables que rigen el sistema, el cual es el
objetivo central del trabajo, y realizar una simulacion con base
en este.

Para el trabajo se selecciona un avion de tipo ala voladora,
Fig. 1. Estos son extremadamente estables a velocidades
supersonicas y a alturas constantes, pero se vuelven inestables
con angulos de ataque diferentes a cero (indicando un cambio
de altura) [1]. A partir de esto se plantean las siguientes
hipétesis: ¢Es posible entonces aplicar este tipo de estructura
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voladora a un modelo de menor tamafio? ¢Es posible mantener
la estabilidad de la estructura sabiendo que se utilizaran alturas
y velocidades menores? (Existira la misma pérdida de
estabilidad en &ngulos de ataques diferentes a cero? ¢Es posible
obtener el un modelo mateméatico el cual describa el
comportamiento del vehiculo a partir del de un avion
convencional?

El primer paso para dar respuesta a todas las preguntas
anteriores es obtener un modelo matematico dindmico
(generalmente son sistemas no lineales) en el cual se tengan
presentes todas las variables que toman parte de la estructura.
A partir de estos modelos, se utilizard la herramienta
SIMULINK de MATLAB para generar un diagrama de
bloques y Illevar a cabo las simulaciones del modelo
matematico. Dentro del trabajo se desarrollaran los principales
temas sobre el modelado del MAV, como son los marcos de
referencia necesarios para conocer la ubicacion del vehiculo,
las ecuaciones de estado para el movimiento de un cuerpo
rigido, las fuerzas y los momentos que act(ian sobre el MAV.
No se consideraran perturbaciones ambientales como velocidad
del viento, densidad del aire (se tomara constante para
diferentes alturas), entre otras.

Es importante tener en cuenta que no se planea empezar de
cero el trabajo. Se usa como base, modelos generales
encontrados en la literatura, que permitan dar una vision global
del comportamiento. Se destaca el libro “Navigation, guidance,
and control of Small Unmanned Aircraft” donde los autores
introducen una descripcion detallada de las ecuaciones de
estado que rigen sobre la dindmica de cuerpo rigido del MAV.
En este libro, se propone modelos matematicos para MAVs
convencionales, diferentes a los de tipo ala voladora. Estos
modelos se implementan y se modifican con los pardmetros
encontrados en la literatura para un avion de tipo ala voladora,
conocido como ZAGI RC y asi obtener un diagrama de bloques
para la simulacién en el software SIMULINK de MATLAB.

A. Avion tipo ala voladora: ZAGI RC

Una configuracion de tipo ala voladora o ala volante, es la
que poseen aquellos vehiculos aéreos capaces de mantener un
vuelo estable y controlable sin la ayuda de la sustentacion
generada por superficies distintas a la del ala principal, es decir,
superficies como estabilizadores horizontales. Adicionalmente,
la mayor parte de la carga Gtil se transporta dentro del ala



Figural. ZAGIRC

principal, y generalmente carecen de fuselaje diferenciado.

Para efectos del modelado matematico y la simulacién, se

utilizara un avién ZAGI RC, Fig. 1. Este vehiculo es usado
cominmente para el entrenamiento de principiantes en el
manejo de aviones a control remoto, debido a su simplicidad
aerodindmica. Este MAV puede tener algunas variaciones en su
fabricacion como el tipo de material, peso, envergadura,
potencia y tipo de motor; estas variaciones no son relevantes en
cuanto a su capacidad aerodinamica, la cual, depende solo de la
geometria del vehiculo.
Generalmente estan construidos con una base de espuma de
poliestireno o kevlar, y varillas de carbono para reforzar la
estructura. Se utiliza balso para el control de superficies
(elevadores) y servomotores con &ngulos de deflexion de +30
grados. Posee winglets (dispositivos de punta alar) para
aumentar su estabilidad y sustentacion y reducir la pérdida
producida por los vdrtices en la superficie alar [1]. EI motor
eléctrico se ubica en la parte trasera para evitar efectos sobre la
aerodindmica [2].

Il.  MODELO MATEMATICO

Dentro del modelado matematico se tienen en cuenta 3
temas primordiales: los marcos de referencia, las ecuaciones
dinamicas y cinematicas (ecuaciones de estado) y las fuerzas y
momentos que acttan sobre el cuerpo del MAV.

\—Z

Figura 2. Angulos de Euler

A. Marcos de referencia:

Antes de desarrollar un modelo matematico que muestre el
comportamiento dindmico del vehiculo, es importante
entender cual es la orientacion relativa del MAV con respecto
a un observador terrestre. Se define entonces el marco inercial
y marco de referencia del cuerpo [3].

1) Marco inercial Fi: Hace referencia a un observador
estatico terrestre donde el vector unitario i’ tiene direccion
Norte, j¢ tiene direccion Este y k' tiene direccion hacia el
centro de la tierra. Este marco de referencia permite definir la
posicion terrestre del vehiculo. Se asume que la tierra tiene
una forma plana, no giratoria; suposicion que es valida para
los MAVS.

2) Marco de referencia del cuerpo FP: Este marco de
referencia se obtiene a partir de la rotacion de los ejes X,y y z
del avion, utilizando los angulos de navegacion o angulos de
Euler. Estos angulos son: alabeo, inclinacién y deriva,
representados por ¢, 8, Y respectivamente; se pueden observar
en la Fig. 3. Para obtener este marco de referencia, se usa la
siguiente matriz de rotacion.

RE (9, 0,9) =

CQSIIJ —Sp
S¢S@S¢ + C¢C.¢, S¢C9
C¢S@Slp - S¢C.¢, C¢C9

Cng
S¢S.9C1p — C¢CIIJ

Cll)SGCI[J + SlﬁSI[J (1)

Donde ¢4 = cos¢ y s4 £ sing. Otros marcos de
referencia importantes son los generados por rotacién Gnica
del eje x (formando el &ngulo de alabeo ¢) y la rotacion unica
del eje y (formando el angulo de inclinacion ). Estos marcos
de referencia son obtenidos a partir de las matrices de rotacion
RPY y Rb2 respectivamente.

1 0 0

RUN)=(0 cosp sing )
0 —sin¢g cos¢
cosf 0 —sind

REZO)=| 0 1 0 (3)
sinf 0 cos#@

El subindice en la matriz de rotacién indica desde donde se
van a rotar los ejes, y el superindice indica los ejes rotados.
Para entender esto, se observa en la Fig. 3, donde las lineas
punteadas en a y b indican los ejes en v, y v, respectivamente,
estos ejes siempre serdn paralelos a los ejes if, j* y k' del
marco inercial, las lineas continuas indican los ejes rotados en
b; y b,. El marco de referencia formado por R2! se nombra

como F¥! y el generado por R52 como F¥2.
B. Dinamica y cinematica

Para la deduccion de las ecuaciones de movimiento del
MAV se introducen 12 variables de estado y se toma una
estructura de cuerpo rigido. De las variables de estado, tres

describen los estados de posicion y otras tres estan asociadas
al movimiento traslacional. Similarmente, tres describen la



Figura 3. Representacion de los marcos de referencia FV1y Fv2,

posicioén angular, y otras tres la velocidad angular. En la tabla
1 se listan las variables de estado mencionadas [3].

1) Cinemética: Generalmente la velocidad traslacional es
obtenida desde el marco coordenado de F?, donde es
representado por los vectores de velocidad u, vy w, que a su
vez estan a lo largo de los ejes X, y y z del avidn. Por otro lado,
el movimiento traslacional del MAV es interpretado desde el
marco inercial F¢. Para poder interpretar esta velocidad desde
el marco inercial, se utiliza la transpuesta de la matriz de
rotacion (1) del siguiente modo

d Pn u u
—| Pe =R”<v)=(325)T(v>
dt(?d) ’ w w

Esto nos lleva a
Dn
Pe | =
Pa

Cng 54,596‘1’[J - Cq')Cl,[J C¢SQC¢ + S¢Slp u
CoSy SpSeSy T CyCy  CpSeSy — SpCy <v) (4)
w

—Sp S¢.C9 C¢Cg

De esta manera los vectores de velocidad del MAV seran
paralelos a los ejes del marco inercial y podran ser medidos
como velocidades y posiciones terrestres.

La relacion entre la posicion angular y la velocidad angular
es complicada de entender, debido a los diferentes marcos de
referencia del MAV. Utilizando las matrices de rotacion (2) y
(3), se tiene

(Z) = 1@) + Ry1 () i<g> + REL(PIREZ(0) i<8>
A dt\ A TAW vi v2 ae\,,
Simplificando
p 1 0 —sin@ ¢
(q) = (O cos¢p  sing cos 9) 0 (5)
r 0 —sing cos¢cost/ \y

Invirtiendo la matriz de rotacién en (5) da como resultado
las ecuaciones de estado para la velocidad angular

) 1 singtanf cos¢tanfy p
6 |= (0 cos ¢ —sin ¢ ) (q) (6)
P 0 sin¢gsecd cos¢psecl/ \r

Asi, las velocidades angulares del MAYV, son expresadas
en términos de las posiciones angulares ¢,0 y de las
velocidades angulares p, q y r. En la Fig. 4 se puede observar
la representacion de las variables de estado u, v, wy p, g, r [4].

2) Dinamica de cuerpo rigido: Para la dindmica de cuerpo
rigido, se utiliza como base, la segunda ley de Newton.
Debido a que las leyes de Newton se expresan en sistemas
inerciales, los movimientos realizados por el vehiculo deben
estar referenciados al marco inercial, que en este caso, sera el
observador estético terrestre.

Se define el vector velocidad V, para el movimiento
traslacional, el cual, por conveniencia, es expresado en el
marco de referencia F® como V} = (u,v,w)". Este vector
indica la velocidad del MAV con respecto al observador
terrestre.

TABLAI. VARIABLES DE ESTADO EN SUS MARCOS
DE REFERECNIA
Nombre Descripcion
Pn Posicion del MAV en el eje it de F?
De Posicion del MAV en el eje j¢ de F!
D4 Posicion del MAV en el eje ki de F?
u Velocidad del vehiculo en el eje x de F?
v Velocidad del vehiculo en el eje y de F?
w Velocidad del vehiculo en el eje z de F?
¢ Alabeo
0 Inclinacién
P Deriva
p Velocidad angular en el eje x de F?
q Velocidad angular en el eje y de F?
r Velocidad angulas en el eje z de F?




yaw axis

Figura 4. Ejes de movimiento

Aplicando la segunda ley de Newton al movimiento
traslacional del vehiculo se tiene

dV
dt

=f (7)

Donde m indica la masa del MAV - s la derivada con

respecto al tiempo en el marco inercial yf es la suma de todas
las fuerzas externas que actlan sobre el MAV [4]. Mas
adelante se entrard en detalle en la manera como las fuerzas
actian sobre el MAV. Debido a que la derivada de la
velocidad indicada en (7) esta en el marco inercial, esta, se
puede reescribir en términos de la derivada en el marco de
referencia F° y de la velocidad angular Wb, del MAV con

respecto al marco inercial, como

dv, dv,
dt; dt,
Sustituyendo (8) en (7), se obtiene una forma alternativa de

la segunda ley de Newton con la derivada respecto al marco de
referencia F°

dV

Se puede expresar la segunda ley de Newton, tomando las
fuerzas y las velocidades en el marco de referencia F? de la
siguiente manera

db+wb X Vb ) =fb (10)

dt, %
Donde V{ = (u,v,w)" y wg/'=(p,q,r)T. El vector

L

fo 2 (fx, fy» fZ)T representa las fuerzas externas que actdan

sobre el vehiculo. La expre5|on avg es la rata de cambio de la

velocidad en el marco de referenma FP, medida por un

observador dentro del MAV [4]. Se tiene entonces que

av? 1
g b b b
—2 =——_fb_y X V 11
ltb b/i g ( )

Expandiendo (11), se obtiene

u —qw\ 4 [(f
(7) = (o r) (5 a2
W qu—pv f,

El siguiente paso es definir el movimiento rotacional. Para
este movimiento, la ley segunda ley de Newton indica que

dh (13)
—=m
dt;

Donde h es el momento angular y m es la suma de todos
los momentos externos, ambos en forma vectorial. Al igual
que en el movimiento traslacional, se puede hacer una
transformacién de la derivada del tiempo con respecto al
marco inercial, para reescribirla en términos del marco de
referencia F2.

dh _ dh
dt; dt,

Expresando (14) en el marco de referencia F?, se obtiene

dh?

b 15
dtb+wb/>(h m? ( )

Para un cuerpo rigido, se puede definir el momento angular

como el producto entre la matriz de inercia J y la velocidad
angular: h? 2 ]wZ/. donde J esta dada por
i

=
J(y2 +2z3)dm - f xy dm
—nydm J(x2 +z%)dm

— j xzdm

—fxzdm
—Jyzdm

—fyzdm f(xz + y%)dm

] x _] xy _] Xz
= _]yx ]y _]yz (16)
_] zX _] zy ] z

Donde dm es el diferencial de masa. Sustituyendo h? 2
]w’;/_ en (15) y teniendo en cuenta que (16) es una matriz
L

invariante en el tiempo, se obtiene

dwg/

i b b\ _ 17
] dtb + (,l)b/i X (](J)b/l) = mb ( )

b

”/

dw
Donde

el marco de referenua FP, medida por un observador dentro
del MAV. Se tiene entonces

—L es la rata de cambio de la velocidad angular en



(18)

A menudo los vehiculos aéreos son simétricos con respecto
al eje X y z, y teniendo en cuenta que la matriz J es una matriz
simétrica, Jyy =Jyx = Jy; = J,y = 0. La matriz de inercia J se
redefine como

]x 0 _]xz
j=( 0 J, o0 (19)
_]zx 0 ]Z
Invirtiendo (19), se obtiene

J7t = adj()
det(])
Bl 0
0 Iz _])%z 0
]xz]y 0 ]x]y
]x]y]z _])%z]y

]Z ]XZ

T 7T
Lo L ol
= Iy I

I

Ja s /

\? O T

Donde T 2 J.J, —J2,. El vector m? 2 (I, m,n)", indica

los momentos que actGan sobre el MAV. Teniendo en cuenta
lo anterior, se expande (18), obteniendo

ol oo x (o)
dt, i i
]Z ]xz
¢ T 07T
7 o Lo
oo ()
bs o s
T T
14 ]x 0 _]xz 14
{B(5 % )6
r _]zx 0 ]z r
Iz Jxz
T °7T
0 1 0
Jee o 2 20
s 0 5 (20)

]xz(rz - Pz) + Uz _]x)pr +{m
Ux —1y)pa — Jxzar n

Jezpa + (Jy = Jo)ar ( ! )

Las ecuaciones (4), (6), (12) y (20) representan la dindmica
de cuerpo rigido para un MAV. Este modelo matematico es
global para vehiculos aéreos de cualquier tipo, pero no es un
modelo completo debido a que las fuerzas externas y los
momentos no estan definidos todavia. Estos momentos y
fuerzas definen las caracteristicas propias de cada avion.

Es de vital importancia resaltar el hecho que solo la
ecuacion (4) esta en el marco inercial y que a partir de esta se
puede obtener la posicion terrestre del MAV. Las ecuaciones
(6), (12) y (20) recaen sobre los ejes del avidn y por ende estan
en el marco de referencia F2.

C. Fuerzas y momentos:

Para completar el modelo matematico propuesto
anteriormente, el siguiente paso a dar es describir como las
fuerzas y los momentos actGan en el MAV. Se asumen solo 3
fuentes  principales. Estas son: gravedad, fuerzas
aerodindmicas, y propulsién [3].

1) Fuerza gravitacional: A partir de la segunda ley de
Newton, se puede interpretar la gravedad como una fuerza que
actua sobre el centro de gravedad del MAV, en la direccion
del eje z. Debido a que el MAV puede estar rotando, se utiliza
la matriz de rotacion (1) para hallar las componentes del

vector f,

Cng CBSllJ —Sp 0

fg = <S¢S‘9Cw - C¢C1/} S¢595.¢, + C¢C1p S¢C9>< 0 )
C¢S‘9C1/} + S(I)SI/J C¢5951/} - S¢C1/} C¢C9 mg
Simplificando
—mg sin 0
f, = (mg cos 6 sin ¢>> (21)
mg cos 6 cos ¢

2) Control de superficie: Antes de analizar las fuerzas y los
momentos aerodindmicos, es necesario tocar un tema
importante: el control de superficies. Estos controles permiten
maniobrar el MAV vy seran la base para los trabajos futuros en
la automatizacién del MAV. La funcion de estos controles es
modificar las fuerzas y los momentos producidos por la
presion dindmica partir de su deflexién angular, generando
cambios en la direccion del vehiculo. Para aviones de
configuracion estandar los controles de superficie serén:
elevadores, alerones y el timén de cola; la deflexion en los
elevadores se denotara como &,, la de los alerones como &, y
para el timén de cola 6., son medidos en radianes. Para
aviones de tipo ala voladora, se cuenta con un solo control de
superficie: el elevador. Este elevador puede tomar también la
funcidn de los alerones. Esta relacion se indica a continuacion

Se\_(1 1 Ser)
(aa) B (—1 1) (531 22)
Donde 6,4 representa el elevador derecho y §,,; representa
el elevador izquierdo, como se observa en la Fig. 5.

3) Fuerzas y momentos aerodinamicos: A medida que el
MAV pasa por el aire, la distribucion de presiones en el ala
cambia. La fuerza y distribucion de la presidn que actla sobre



el MAV, estan en funcién de la velocidad del vehiculo, de la
densidad, y del perfil alar. La presion dinamica estad dada por

%pVaZ, donde p es la densidad del aire y V2 es la velocidad del

vehiculo. A pesar de la importancia de la distribucion de la
presion sobre el ala, el objetivo de esta seccidn es analizar las
fuerzas y los momentos producidos por esa distribucion.

Las fuerzas y los momentos aerodinamicos se dividen en
dos grupos: longitudinales y laterales. Las fuerzas y momentos
longitudinales, acttan sobre el plano xz (conocido como plano
de inclinacién), mientras que las fuerzas y momentos laterales
seran en la direccion del eje y, ambos en el marco de
referencia F2.

a) Aerodinamica longitudinal: Se identifican dos fuerzas
gue actdan sobre este plano, conocidas como fuerza de arrastre
y fuerza de sustentacion (nombrados Fy.qq Y Fiife
respectivamente) y un momento angular (denominado m), Fig.
8, que actla directamente sobre el eje y, generando un
incremento o disminucién del &ngulo de inclinacion 0. Estas
fuerzas de traccién y sustentacién y el momento m, estan
altamente influenciados por el angulo de ataque «, por la
velocidad angular q y por la deflexion del elevador §, como se
indica a continuacion.

1
Fiipe = EpVaZSCL(a' q,6.)
1
Fdrag = EpvaZSCD(a; q,6.) (23)
1
m= EpVazSch(a, q,6¢)

Donde C,, Cp, y C, son coeficientes aerodindmicos
adimensionales, S es el area total del ala del MAV y c es la
cuerda media del perfil alar. Las ecuaciones dadas en (23) se
pueden reescribir de la siguiente manera

1 c
Fuge = 30VES |Cuy+ oy + Coy im0 + Cig 5
1 c
=3 pV2S [CDO + Cp,a + Cp, AL + Cnéeae] (24)

Fdrag

1 c
m= Epv;lzsc [CMO + CMa'a + Cquq + CMse5e]

Figura 5. Superficies de control, avion ala voladora.

En algunos casos el angulo de ataque es obtenido a partir
de mediciones realizadas dentro del vehiculo, pero para
efectos del modelo matematico, se tomara el angulo de ataque
a, Yy la velocidad del vehiculo ¥, como.

w
a =tan~ ! (—)
u

Vo=@ + 07 P
Cuando a« = q =48, =0, el coeficiente C; toma el valor de
Cy,. los coeficientes C, , Cr, Yy CLae indican la variacion de C;,
cuando a, q y 6, son diferentes de cero. La misma
interpretacion se da para la fuerza de arrastre (Fyqq) Y el
momento m. Las ecuaciones presentadas en (24), dan un

perfecto modelo de comportamiento para angulos de ataque
menores, pero fallan bajo condiciones extremas.

(25)

En la aerondutica existe un fendmeno conocido como
“entrada en pérdida”. Este fendbmeno se da debido a dngulos
de atague muy pronunciados, en los que el aire que pasa por el
extradds (parte superior del perfil alar) se empieza a separar
del ala, Fig. 6, disminuyendo la fuerza de sustentacién. Este
efecto genera un peso muerto el cual resulta catastréfico en
algunos casos. [5]

Para modelar este fendmeno se modifican las ecuaciones
mostradas en (24) y se introduce un modelo no lineal para la
pérdida producida por el Angulo de ataque. Se redefinen las
ecuaciones en (24) de la siguiente manera

1 c
Fuge = 50V2S |Cu(@) + Cuy 70 + Cig 5

1 c
Farag = 7PVES |Co(@) + Co, 50 + Co 8| (26)

1 c
m = 2 pV2Se|Cu(@) + AN Ciry, |

Donde los coeficientes C;, Cp, ¥ C,, son funciones del
angulo de ataque. Para incorporar un buen modelo de la fuerza
de sustentacion versus el angulo de ataque, es necesario
realizar estudios detallados, debido a que el efecto de pérdida
puede variar dependiendo de las caracteristicas aerodindmicas
de cada MAV. Un modelo muy preciso que incorpora todos
los comportamientos del MAV para diferentes angulos de
ataque se presenta a continuacién

6°, steady flow

relative

wind separated

flow

Figura 6. Entrada en pérdida.



C (@) = (1 - a(@)[Cy, + Cr ] @7
+ a(a)[2sign(a) (sin @)? cos a]

Donde

1+ e—M(a—ao) + eM(a+a0)

(1 + e—M(cx—ao))(l + eM(a+a0)) (28)

o(a) =

La funcion sigmoide en la ecuacion (28) tiene como
parametro de corte +a, y tasa de transicion M, la funcién
sign(a) indica la funcion signo con el &ngulo de ataque como
parametro. El nuevo comportamiento de C, se observa en la
Fig. 7. Para la fuerza de traccion se define el nuevo coeficiente
Cp en funcién del angulo de ataque como

Ct
C =C 29
p(@) = Cp, +p (29)
Donde
CL = CLO + CLa(Z (30)

El valor de e indica el factor de eficiencia de Owald que
esta entre los rangos de 0.8 y 1y AR 2 b?/S, donde b es la
envergadura del alay S es el area de la superficie alar.

Para expresar las fuerzas de sustentacion y arrastre en el
marco de referencia F”, se realiza el siguiente producto
matricial sobre el dngulo de ataque

(0)-Cre wa i) e

cosa —Fiift
Finalmente, para el momento m, el coeficiente Cy(a) se
expresa como

a) Aerodindmica lateral: La aerodinamica lateral esta
altamente influenciada por el angulo de desplazamiento lateral
B, las velocidades angulares p y r, la deflexion de los controles
de superficie 6, y 8. En este caso solo se identifica una fuerza

6 g ! !

Alpha(rad)

Figura 7. Comportamiento del coeficiente C;,

lift force Fig

drag force Farag

Figura 8. Fuerza de sustentacion, de traccion, momento m y angulo de ataque

en direccion del eje y, y dos momentos denominados |y n que
son expresados por

1
fy = EPVaZSCY(ﬁ' p,7,84,6.)
1
L= 5 pVESbCB,P, T, 80 8,) (33)

1
n= EpVaZSan(ﬁ' p,7,84,6)

Donde Cy, C;, y C, son coeficientes aerodindmicos
adimensionales, y b indica la envergadura del ala. Se define el
angulo de desplazamiento lateral como

. _1 v
B =sin"'(— (34)
Va
Los momentos | y n actlan directamente sobre los ejes x y
z en el marco de referencia F?, generando variaciones en los
angulos de alabeo y deriva. Las ecuaciones dadas en (33) se
pueden reescribir de la siguiente manera

1 b
fy = EPVaZS [CYO + Cyﬁﬁ + m(prp + TCYT)
T Cyy Bat cygrcsr]

1 b
=3 pVESh [clo + b + W(pc,p +7Cy,) + Cig, 8

a (39)
+ clar(sr]

1 b
n == pV2Sh [cno + Cgl + m(anp +7Cy,)

+ Crg, 00 + cnarar]

Al igual que la aerodinamica longitudinal, cuando 8 = p =
r =08, = 6. = 0, el coeficiente C, toma el valor de Cy,, los
coeficientes Cyg Cyyr Gy Gy s Cyarindican la variacion de Cy
cuando B, p, r, 6, Y 6. son diferentes de cero. La misma
interpretacion de los parametros se da para los momentos | y n.
En algunos casos, para vehiculos aéreos simétricos en el plano
xz, los parametros Cy,, C;, y C,, toman el valor de cero.



4) Fuerza de propulsién: se puede obtener un modelo
simple aplicando el principio de Bernoulli que permita
calcular la presién adelante y atras del propulsor. Aplicando la
ecuacion de Bernoulli, la entrada de presion en el propulsor se
puede escribir como

1
Pentraaa = Po + Epvaz (36)

Donde P,es la presion estética, y p es la densidad del aire.
La presion saliente del propulsor se puede expresar como

1
Psalida = PO + Estzalida (37)

Donde Viuq, €S la velocidad del aire que sale del
propulsor. Esta velocidad de salida se puede interpretar como
la relacion lineal entre la velocidad angular del motor y el
comando §,,, de la siguiente manera

Vsatida = KmotorOm (38)

El comando &,, al igual que las superficies de control, es
un parametro controlable, que permite aumentar o disminuir la
velocidad del MAV. La fuerza total producida por el propulsor
esta dada por

Fxp = Sprop Cprop (Pentrada
1
= Epsprop Cprop [(kmotor6m)2 - I/(lz]

Esta fuerza de propulsién actia en el eje x en el marco de
referencia F2. En forma matricial queda

1 ((kmotorgm)z - Va2>

salida)

fp = Epspropcprop 0 (39)

0

Donde S,,,, es el area del propulsor y C,,,, indica su
capacidad aerodindmica.

5) Torque del propulsor: Debido a que el propulsor gira,
este aplica fuerza sobre el aire que pasa, incrementando el
momento del aire mientras genera la fuerza de propulsion
sobre el MAV. El efecto neto de la fuerza de giro y la fuerza
generada, resulta en un torque en el eje del propulsor. El
torque generado es opuesto a la direccion de rotacion del
propulsor. EI momento generado por el propulsor se interpreta
como

—ler, (KaBy)?
m, = 0 (40)

0

La fuerza y los momentos totales que acttan sobre el MAV
resultan de la suma de las componentes estudiadas en esta
seccion del trabajo. Estas se relacionan con las ecuaciones (12)
y (20) generando un modelo completo para cualquier MAV en
general. En las secciones posteriores, se estudiara, como caso
particular, la aplicacion de este modelo matematico a un avion
tipo ala voladora, especificamente al avion ZAGI RC descrito
anteriormente [3].

I1l.  SIMULACION AVION ALA VOLADORA: ZAGI RC

Como se menciond anteriormente, la dinamica de cuerpo
rigido es igual para todos los aviones, la diferencia de una
configuracioén a otra son los parametros mencionados dentro
de la seccion de fuerzas y momentos. Estos parametros son
obtenidos generalmente de manera experimental, en tlneles de
viento o utilizando técnicas desarrolladas por la Fuerza Aérea
Americana conocidas como DATCOM [2].

Para el modelo de simulacidn del avién tipo ala voladora,
se utilizaran parametros encontrados en la literatura. Estos se
muestran en la tabla 2 y 3. Es importante resaltar los
parametros CYaT'Clsr' Cn,sr son cero debido a que la
configuracidn de ala voladora no posee timén de cola, al igual
que los parametros Cy,, Cy,, C,, estan determinados por su

simetria en el plano xz.

Para realizar la simulacion, se utiliz6 el programa
SIMULINK de MATLAB, donde las entradas serdn las
deflexiones angulares de los controles de superficie 6,,6, d,
en radianes y el comando &,, en rad/seg. Se tomaron como
salida la posicién y la velocidad en el marco inercial y las
velocidades u, v, w y los angulos de Euler, ambos en el marco
de referencia F? , el diagrama de bloques general se observa
en la Fig. 9.

IV. RESULTADOS Y ANALISIS

Es importante resaltar que no se tienen resultados
experimentales sobre el vuelo del avion ZAGI RC, por lo
tanto, el analisis de la simulacion se realiza desde la
percepcion analitica.

Para simplificar el modelo y permitir un correcto analisis
del comportamiento del sistema, las superficies de control
84,0, Yy el comando &, se dejaron invariantes con valor de
cero y 1 rad/seg para el propulsor, solo se modifico §,. Como
condiciones iniciales de la simulacion, la orientacién del avién
se tomé nula, esto quiere decir que los angulos ¢, 8,1 son
cero, y los ejes del MAV estén alineados con el observador

TABLAII. PARAMETROS DEL AVION ZAGI RC
Parametro Valor
m 1.56 kg
Jx 0.1147 kg-m?
Iy 0.0576 kg-m?
1, 0.1712 kg-m?
Jaz 0.0015 kg-m?
S 0.2589 m?
b 1.4224 m
c 0.3302 m
Sprop 0.0314 m?
p 1.2682 kg/m?
kmotor 20
kTp 0
kq 0




TABLA III. COEFICIENTES AERODINAMICOS

Longcizczzfi.nales Valor Coef. Lateral Valor
C, 0.09167 Cy, 0
Cp, 0.01631 Gy, 0
Crmg -0.02338 Cr, 0
Cy, 3.5016 Cy,; -0.07359
Cp, 0.2108 Czﬁ -0.02854
Cing -0.5675 Cny -0.00040
Cr, 2.8932 Cy, 0
Cp, 0 C, -0.3209
Cin, -1.3990 Cn, -0.01297
Crs, 0.2724 Cy, 0
Cps, 0.3045 G, 0.03066
Cins, -0.3254 Ca, -0.00434
Corop 1.0 Cyaa 0
M 50 Claa 0.1682
Qg 0.4712 Cnga 0.00328
€ 0.1592 Cys.r Cis o Cng. 0

inercial o terrestre. La posicién inicial se tom6 en las
coordenadas (0, 0, 0) del marco de referencia inercial.
Solamente se modificaron las velocidades u, v, w y las
velocidades angulares p, g, r, todas en el marco de
referencia F?. Los elevadores pueden tomar valores entre -0.5
y 0.5 radianes, que indican 30 grados de deflexion.

Para la primera prueba, se utilizd una entrada de -0.5
radianes de deflexion para los elevadores, las velocidades u, v,
w tomaron los valores de 1, 0, 0 respectivamente y 0.1, 0, 0.09
para las velocidades angulares p, q, r respectivamente. Los
resultados de la simulacion se muestran en la Fig. 10.
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Throttle
Propulsion
pdot, qdot, ruorbE
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Gravity force uv.w(b) {4
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Figura 9. Modelo en SIMULINK.
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Figura 10. Comportamiento del ala voladora ZAGI RC para la primera
prueba.

Se observa como el vehiculo presenta un descenso en la
altura hasta alcanzar una estabilidad. Este descenso se presenta
debido a la poca velocidad inicial, la cual genera poca fuerza
de sustentacion en las alas. La sustentacion aumenta a medida
gue el MAV cae y por accion de la gravedad genera una
aceleracion aumentando la velocidad. Cuando alcanza la
velocidad suficiente, la combinacién de los elevadores y la
propulsién generada por el motor hace que el MAV se
estabilice a una altura fija. EI comportamiento circular
observado es debido a las condiciones iniciales de las
velocidades angulares.

En la segunda prueba, se utiliz6 una entrada de -0.3
radianes de deflexion para los elevadores. Las velocidades u,
v, w tomaron los valores de 20, 0, 0 respectivamente y 0.1, 0, -
0.09 para las velocidades angulares p, g, r. los resultados de la
simulacion se presentan en la Fig. 11.

En esta prueba, a diferencia de la primera, el vehiculo no
presenta un descenso en la altura al comienzo de la
simulacion. Esto se debe a que la velocidad inicial es lo
suficientemente alta para presentar una sustentacion necesaria.
En este caso, la combinacion de la fuerza de sustentacion y la
deflexion de los elevadores generan un aumento de la altura.
Este hecho es importante debido a que da una idea del
funcionamiento del elevador.

Finalmente, se realiz6 una prueba con un valor de 0.5
radianes para la deflexion de los elevadores. Las condiciones
iniciales son las mismas de la primera prueba. El resultado se
observa en la Fig. 12.
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Figura 11. Comportamiento del ala voladora ZAGI RC para la segunda prueba.
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Figura 12. Comportamiento del ala voladora ZAGI RC para la tercera prueba.

Se observa como el MAYV est4 en pérdida total, debido a
que en este caso los elevadores estan en sentido contrario a las
pruebas anteriores. La combinacion de la sustentacion y la
posicion contraria de los elevadores, no es la ideal para
mantener un vuelo estable o ascendente.

Como prueba adicional, se compara el comportamiento del
ala voladora, con el de un avién de tipo “cola en V', mostrado
en la Fig. 13 comUnmente conocido como AEROSONDA
Para esto, se utilizo el modelo matematico deducido
anteriormente. Se utilizaron parametros encontrados en la
literatura. Se realizaron tres pruebas semejantes a las
realizadas anteriormente, utilizando las mismas condiciones
iniciales para los dos tipos de aviones. Los resultados se
observan en la Fig. 14.

Se observa una gran diferencia en el comportamiento de
los dos vehiculos en condiciones iguales. Para las tres pruebas,
la AEROSONDA tuvo un comportamiento de pérdida, y no
alcanz6 una altura estable. Es importante ver el
comportamiento circular realizado por la simulacion del avién
ala voladora. Este comportamiento se debe a que el avidn
ZAGI RC no tiene alerones ni timén de cola que permitan
estabilizar el giro, mientras que el avion tipo cola en V tiene
caracteristicas aerodindmicas que permiten estabilizar el giro
generado, pero no son suficientes para mantener una altura
estable. Es posible que la pérdida en el avion tipo cola en V
sea producida por la baja velocidad en el propulsor, lo cual es
una desventaja al lado del ZAGI RC.

Figura 13. Avidn tipo colaen V

Ala voladora ZAGI RC AEROSONDA

) g
515 £ ~
~-20 ~-1000
-30..
200 %
100 i} 200 2 — =0
0 i
< 10 — 0
y (metros) ~100 400 X (metros) Y (metros) = § X (metros)
Ala voiadora ZAGI RC AEROSONDA
200 100
150 "
g g
£ £-100
E %0 E
~ -
o] -200
-50., 300
200 § 0 §
0 § 8 300 200 i 400
200 = 200 400 = 200
400 0 : 600 00
¥ (metros) 800 -100 X (metros) y (metros| 800 0 X (metros
Ala voladora ZAGI RC AEROSONDA
0 500
-200
)
— -400 s
8 8
£ -s00 £ 00
E E
~ -800 ~
-1000
1000
-1200.. -1500..
0 o1
o 0 )

o o
2 01 : 4

50 . [ 02 =

20
‘ 100 - 7 : 03
¥ (metros) 00 -40 X (metros) y (metros) 030 X (metros)

Figura 14. Comparacion Avion ala voladora ZAGI RC con AEROSONDA
tipo colaen V.

V. CONCLUSIONES

A pesar que el modelo matematico es el mismo para los
dos tipos de aviones, existe una gran diferencia en el
comportamiento de los MAV, generada por los coeficientes
aerodindmicos, de este modo se puede decir con certeza que la
geometria del avion influye totalmente en la trayectoria del
vehiculo.

Se pudo realizar una simulacion a partir del modelo
matematico. A pesar de ser muy simple -debido a que no se
tuvieron en cuenta perturbaciones exteriores, como el cambio
de la densidad del aire a diferentes alturas-, este modelo
permite dar una idea global del funcionamiento del vehiculo, y
abre paso a trabajos futuros sobre la automatizacion del avién
ala voladora.

A partir de las simulaciones realizadas con los parametros
de la AEROSONDA vy del ZAGI RC, se puede decir que un
avion tipo la voladora, es mas estable que el avién tipo cola en
V, debido a que con las mismas condiciones iniciales, el avion
ZAGI RC logro una altura estable mientras que la
AEROSONDA entr6 en perdida total. Este comportamiento
puede ser generado debido a la poca propulsion dada, pero es
una desventaja en comparacion con el ZAGI RC, debido a que
mayor potencia de propulsion puede implicar un costo mayor
y un aumento en la masa.

Dentro de los resultados obtenidos, se observa como el
avién ZAGI RC de tipo ala voladora puede mantener una



altura estable, incluso cuando este entra en pérdida debido a
condiciones iniciales como bajas velocidades. A partir de esto
se destaca el hecho que el MAV de tipo ala voladora no es
inestable cuando se generan cambios bruscos del angulo de
ataque indicando una estructura firme para realizar controles.
Aunque estos resultados fueron buenos dentro de la
simulacion, es pertinente resaltar el hecho que al hacer pruebas
reales, las perturbaciones exteriores pueden desestabilizar el
MAYV contradiciendo los resultados obtenidos. Se recomienda
para trabajos futuros el uso de perturbaciones dentro del
modelo matematico para dar resultados mas precisos del
comportamiento real del MAV.
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