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ABREVIATURAS

A: Alargamiento Alar.

A Estrechamiento Alar.

DSP: Procesador Digital de Senal (del ingles Digital Signal Processor).
CPU: Unidad Central de Proceso.

ALU: Unidad Aritmética-Logica.

I/O: Puertos de Entrada (I) y/o Salida (o).
MAC: Instruccién matematica de un procesador DSP para Multiplicacion y
Acumulacion.

MOPS: Millones de Operaciones por Segundo en un DSP.

A/D: Conversion Analogico / Digital

EPROM: Unidad de Memoria borrable con luz ultravioleta.

EEPROM: Unidad de Memoria borrable Eléctricamente.

PWM: Modulaciéon por Ancho de Pulso.

PLD: Dispositivo Logico Programable.

ASIC: Circuito de aplicacion especifica (del ingles Application Specific Circuit).

FPGA: Dispositivo Logico Programable en Campo (del ingles Field Programmable
Gate Array).

CPLD: Dispositivo Légico Programable Complejo.

VHDL:  Lenguaje de Descripcion Hardware.



CAPITULO 1

INTRODUCCION

Las actuales técnicas en la investigacién sobre robots aeroespaciales apuntan
hacia el desarrollo de vehiculos cada vez mas completos que permitan ser
utilizados en el desarrollo de trabajos de alto riesgo y/o de gran exactitud. Entre
estas tareas se encuentran las labores de busqueda y rescates, la
investigacién cientifica, tal es el caso del estudio de los cambios climaticos, la

contaminacién ambiental, el control y prevencién de incendios forestales, etc.

También es un campo de potencial aplicacion el de los sistemas de informacién
geografica, el control del transito vehicular, y la transmisiéon de noticias en vivo

desde lugares remotos.

Desde una éptica un poco mas cientifica, el desarrollo de proyectos como el
aqui planteado, permitiria a nuestro medio académico incursionar en una rama
de la robética totalmente nueva, pues no solo sugeriria la aplicacién de la teoria
del control en aeronaves, sino que, a su vez, involucra la utilizacion de nuevas
herramienta de desarrollo hardware y software para la implementacién de
sistemas de control embebidos como son los controladores DSP, los
dispositivos l6gicos programables FPGAs, la implementacién de técnicas de
fusibn de datos en sistemas multisensor, y el desarrollo de los mismos

sensores como tal.

El trabajo propuesto consiste en disefar y construir un sistema de control
embebido de vuelo para estabilizacion y mantenimiento del curso de vuelo de
una aeronave no tripulada (UAV) radiocontrolada desde una estacion en tierra.

El algoritmo de control serd capaz de mantener estable y orientado el vuelo
(posicion, velocidad, potencia del motor, rata de ascenso y descenso al
aterrizaje) de acuerdo con la necesidad del operador ubicado en tierra

(estacion de control).



Para ello, es importante dividir las partes que conformaran el sistema con el

objetivo de realizar su descripcion de una mejor manera.

En el capitulo2 se desarrolla un estudio breve de los conceptos basicos
utilizados en el andlisis y el disefio de aeronaves, y la teoria del vuelo. En el
capitulo3 los principios de estabilidad y control del avion, un tema de gran
relevancia en el desarrollo de este trabajo. El capitulo 4 hace referencia a los
tépicos basicos que se deben conocer alrededor de un sistema fuzzy,
posteriormente, En el capitulo 5 se muestra algunos conocimientos muy
basicos en torno a la tecnologia DSP (procesadores Digitales de Sefal), y la

l6gica programable (FPGA y CPLDs), su arquitectura y desempefio.

Ya en el capitulo 6 se trata la descripcion detallada de la aplicacion en este
trabajo de grado. En el capitulo 7 se encuentran los resultados obtenidos a
partir de la secuencia de pruebas establecidas en el laboratorio, Y finalmente

en el capitulo 8, unas conclusiones y recomendaciones.



CAPITULO 2

CONCEPTOS BASICOS DEL DISENO DE AERONAVES Y EL VUELO

En los comienzos de la aviacidon las aeronaves se disefiaron para experimentar
en dos operaciones basicamente: realizar despegues y aterrizajes en forma
exitosa, lo cual significaba sin estrellarse. Aquel ingenio al mostrar sus
potencialidades llevd a los disefiadores a exigir mucho mas de sus creaciones.
Rapidamente se iban descubriendo “secretos” importantes de disefio que
serian de crucial relevancia en las caracteristicas de rendimiento de las

mismas.

En la actualidad el disefio y construccion de los aviones es una de las obras de
la ingenieria Electrénica y la Aeroespacial mas grande que jamas haya
realizado el hombre. El creciente avance de aplicaciones innovadoras en las
ciencias computacionales ha permitido que en el desarrollo de proyectos
aeronauticos los ingenieros puedan simular, predecir, y realizar modificaciones
si es del caso, minimizando los errores y mejorando el rendimiento de sus
aeronaves, ofreciendo también como resultado una reduccion en los costos de
fabricacion y en los ciclos requeridos para introducir nuevos aviones en el

mercado.

Es asi que se desarrollara un analisis breve concerniente a las areas que
involucra el disefio y construccion de un aerovehiculo. De ésta manera, se
trataran cuatro aspectos basicos, haciendo referencia en esta primera parte a
la ciencia Aerodinamica, para luego estudiar los sistemas de estabilidad y

control.

Hace ya algunos afios cuando disfrutaba de un libro titulado “La conquista del
Espacio” en el que encontré una frase que versaba asi: "Dadme un motor lo

bastante poderoso y volaré subido en la puerta de un establo”; y la verdad es



que es muy significativo, pues si aplicamos la potencia adecuada a una hélice
lograremos desplazar por el aire un ala muy eficaz.

No obstante si lograsemos modelar un aerovehiculo de manera tal que sus
superficies produzcan sustentacién y poca resistencia, dispondriamos de una

metodologia mucho mas favorable.

Basados en esto, iniciemos poniendo de manifiesto que cuando una aeronave
se encuentra en vuelo, actuan sobre ella cuatro fuerzas basicamente: la

sustentacioén (L), el peso (W), la resistencia (D), y el empuje (T) (Figura 2-1).

Sustentacion (L1

Resistencia

— oaw;

9 o

Peso A

Figura 2-1. Fuerzas aerodinamicas sobre una aeronave en vuelo.

La aerodinamica estudia el efecto del aire sobre un objeto cuando entre ambos
existe un movimiento relativo. Para hacer posible que una aeronave vuele, sus
alas deben producir suficiente sustentacion con el objetivo de lograr vencer la
fuerza de la gravedad, de este modo tanto la sustentacion como la resistencia
son dos fuerzas predominantes que actuan sobre el aerovehiculo
convirtiéndose en los factores que influyen en forma directa en la geometria de

sus alas, fuselaje y demas partes externas.



2.1 ORIGEN DE LAS FUERZAS AERODINAMICAS

Las fuerzas aerodinamicas y los momentos que se generan sobre un perfil alar
cuando este se desplaza a través del aire son generadas basicamente por una

distribucion de presiones (p,t) sobre el mismo.

Dichas presiones actuan tanto en forma perpendicular como tangencial
respectivamente con relacién al perfil. El efecto neto de estas dos presiones
(p,t) sobre el mencionado cuerpo aerodinamico crea una fuerza resultante a la

que llamaremos R, y de igual manera a un momento M (Figura 2-2).

Figura 2-2. Descomposicion de las fuerzas aerodinamicas sobre un perfil alar.

Esta fuerza resultante origina otros dos pares de componentes mas, que son
las que se conocen como sustentacion (L), resistencia (D), fuerza normal (N), y
axial (A). De esta manera se puede ver que tanto las fuerzas de sustentacion y
resistencia son las componentes de R, perpendicular y paralela
respectivamente, con respecto a la componente del viento relativo Vo ; En
forma analoga, se hace referencia a la longitud denotada C , como la cuerda
media (es la distancia entre el borde de ataque y el borde de fuga del plano
alar), con el proposito de descomponer con respecto a dicha dimensién
caracteristica del perfil las fuerzas axial y normal en vectores perpendicular y

paralelo a C respectivamente.



Asi, si se denomina a o como el angulo de ataque, y se define como el formado
entre la cuerda y la componente de viento relativo, se podria decir también que
es el formado entre el vector representativo de la fuerza L y el vector N, o de
igual manera entre las fuerzas de resistencia y la axial como lo expresa la

siguiente relacion geométrica:

L=Ncos (o) - Asen(c)

D=Nsen (c) + A cos ()

2.2. COEFICIENTES DE SUSTENTACION Y RESISTENCIA

Si se coloca un ala completa dentro de un tunel de viento (dispositivo capaz de
originar una corriente de aire a una velocidad y densidad determinadas, en el
que es posible medir las fuerzas aerodinamicas mediante la simulacién con
modelos a escala de los prototipos), y se experimenta posicionando su perfil a
diferentes angulos de ataque, al medir las fuerzas de sustentacién y resistencia
( L, D) que se originan para cada angulo o respectivamente, se obtendria una
expresion denominada coeficiente de sustentacion (C.), matematicamente

dado por:

C.=L/(qa*S)

En donde q sera la presidon dinamica, S la superficie de las alas, y L la fuerza
de sustentacion producida. Este coeficiente adimensional al representarlo en
funcién del angulo de ataque permite deducir que en un rango de valores para
dicho angulo cuanto mayor sea este mayor sera la sustentacion, y por

consiguiente su coeficiente C;.

Procediendo en forma similar con respecto a la resistencia (D), se veria que las

fuerzas de friccién varian con respecto a la velocidad y la densidad del aire, y



también respecto al angulo de ataque; pero la verdad es que el coeficiente de

resistencia Cp solo dependera de éste ultimo (a), y lo definimos como:

Co=D/(qx*S)

2.3 SUSTENTACION Y RESISTENCIA

Sobre un perfil alar se origina una distribucién de presiones de forma que el
extrados esta sometido a una succidén considerable con respecto a la que se

presenta en el infrados, generando de esta forma una fuerza ascencional.

Considerando ahora el plano alar, las moléculas de aire que se mueven sobre
el extrados realizan un recorrido mas largo, por lo que su movimiento sera mas
veloz respecto al intrados. Esta aceleracion del aire en la parte superior de las
alas dara como resultado un decremento comparativo en la presion,
produciendo de esta forma lo que se conoce como sustentacion (L) debido a
que se crea una presion en el extrados diferente a la del intrados y mucho

menor que ésta.

Si bien esto es atribuible al teorema de Bernoulli, 1o cierto es que las
diferencias de presién del aire se deben a una compleja circulaciéon de éste
alrededor del ala, particularmente en el borde de fuga, en el que la corriente de

aire se mueve en forma de remolinos.

Al existir esta diferencia de presiones, en las puntas del ala se crean corrientes
de aire transversales de abajo hacia arriba, las que se superponen con la
corriente longitudinal. En las puntas de las alas al terminarse la superficie que
soporte la diferencia de presiones, se incrementa la corriente lateral de manera
considerable dando lugar a la formacién de torbellinos. Estos se deben a que
en dicho punto confluyen las corrientes de aire tanto del extrados como del
intrados, siendo mas veloz la primera respecto a la otra (condicidbn necesaria

para la sustentacién), haciendo que la mayor presion del intrados produzca una



corriente hacia arriba la cual al encontrarse con el flujo de mayor velocidad del

extrados da lugar a los citados torbellinos.

De esta manera se puede decir que la intensidad de los torbellinos sera tanto
mayor como lo sea la diferencia de presion en el ala, lo que en otras palabras

significaria una relacion directa con el coeficiente de sustentacion.

Antes de continuar, no se podria pasar inadvertidas dos definiciones de vital
importancia en el tema: La capa limite y el numero de Reynolds. La primera
esta constituida en realidad, por multiples capas “delgadas” de aire. Cuando el
aerovehiculo esta en vuelo, la capa molecular de dicho fluido que se encuentra
en contacto directo con la superficie alar permanece adherida a ésta. Después
se crea un deslizamiento entre las demas capas, las que conforme distan de la
superficie incrementan su velocidad hasta el punto en el que alcanzan el 99 %
de la que lleva la corriente libre. De esta manera, cuando el movimiento del aire
dentro de la capa limite fluye en forma paralela, se denominara laminar,

observandose este fenémeno en las proximidades al borde de ataque del ala.

Contrario a esto, en la medida en que el fluido se aleja del borde de ataque, las
fuerzas de rozamiento disiparan cada vez mas energia de dicha corriente,
arrojando como resultado un aumento en el espesor de la capa limite, hasta el
punto en que a una cierta distancia del mencionado borde se empiezan a
producir perturbaciones de tipo ondulatorio, las que convierten la corriente

laminar en turbulenta.

De otro lado, la utilidad mas directa del numero de Reynolds, es la prediccion
de la resistencia de friccion de una superficie. Como ya se anotaba, el punto de
transicion entre el flujo laminar y el turbulento tiene lugar a una cierta distancia
del borde de ataque. Experimentalmente se ha observado que dicho fenbmeno
depende no solo de la velocidad del fluido, sino también de la viscosidad. La
expresion caracteristica del numero de Reynolds introduce un parametro

adimensional que combina tanto velocidad como viscosidad asi:

RN=V.I/v



Donde:
V: velocidad, I: distancia al borde de ataque,

v: coeficiente cinematico de viscosidad.

Apoyandose en esto, se puede entrar a definir otra fuerza participe en este
proceso, denominada resistencia (D). De esta existen tres tipos fundamentales

como son: la de friccion o rozamiento, de forma, y la inducida.

Las dos primeras son una consecuencia directa del efecto de desplazar un
cuerpo a través de un fluido (en nuestro caso el aire), aunque en realidad la
resistencia de friccidon o rozamiento es debido a la capa limite. Finalmente la
resistencia inducida es un producto derivado de la sustentacién producida por
las alas, pues como ya lo menciondbamos los torbellinos de punta alar
absorben gran cantidad de energia ligada a la sustentacion, dando lugar a este
tipo de resistencia. El efecto de estos torbellinos, ligados y libres, es una
deflexion hacia arriba del flujo de aire delante del borde de ataque, y hacia

abajo detras del borde de fuga.

Si se prosigue en la descripcion de las fuerzas que actuan sobre las aeronaves,
se mencionara otra denominada el peso (W), ésta se debe a la fuerza de
atraccién gravitacional. En un vuelo a la altura de crucero el peso es
contrarrestado por la sustentacion (L), y el empuje igual a la resistencia, lo que
genera como resultado un vuelo a nivel, de lo contrario al aerovehiculo buscara
ésta condicion de equilibrio entre las fuerzas bien subiendo o descendiendo de

forma inmediata.

Examinemos ahora otros aspectos caracteristicos de los perfiles y los planos

alares:

e La relacidbn Sustentacion — Resistencia (L/D): considerada uno de los
parametros decisivos al momento de medir la eficiencia aerodinamica de un
perfil, pues se les considera eficientes cuando al producir sustentaciéon

ofrecen una minima resistencia. Esta relacion para un aerovehiculo como
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tal ya terminado, tiene un impacto significativo en cuanto a la aerodinamica
de éste, permitiendo conocer cual sera su desempefo en vuelo, y por

consiguiente sus prestaciones.

e EIl alargamiento (aspect ratio): Basicamente se podria esbozar como la
relacion que existe entre la envergadura del ala y la cuerda del perfil. Asi,
un ala de gran alargamiento es aquella en la que su envergadura es varias
veces mayor que la longitud de su cuerda. Esta relacion podra variar desde
valores puntuales como 3 6 4 en aeronaves muy rapidas, hasta 20 6 30 en

algunos planeadores.

Tomando como referencia el comportamiento aerodinamico del ala, que en
conclusiéon es la forma de los perfiles, estos son ya en la mayor parte de las
nuevas generaciones de aviones, del tipo supercritico, los cuales retrasan la
apariciéon del flujo supersénico, reduciendo asi la intensidad de las ondas de

choque con la consiguiente disminucion de la resistencia aerodinamica.

Los perfiles supercriticos tienen un espesor relativo mayor que el de los perfiles
convencionales, produciendo un mayor coeficiente de sustentaciéon, y un bajo
coeficiente de resistencia aerodinamica; de igual manera favorecen la
construccion de alas con menores angulos de flecha, lo que hace aumentar

aun mas el coeficiente de sustentacion, sin afectar la resistencia aerodinamica.

2.4 SUSTENTACION AERODINAMICA (Los Elementos Sustentadores)

Existen algunos elementos constitutivos de las aeronaves los cuales no
contribuyen a la produccion de fuerzas sustentadoras, o sea, aquellas partes, o
conjuntos de ellas, en los que el vector resultante generado por las fuerzas
aerodinamicas elementales no tiene una componente perpendicular a la
direccion del movimiento relativo. Estos dispositivos generan una resistencia

parcial al desplazamiento de la aeronave que se ha denominado resistencia



11

parasita. De esta forma, elementos como el tren de aterrizaje son una fuente

de resistencia parasita.

De otro lado, aquellas partes del avion en las que la resultante tiene una
componente perpendicular a la direccion del movimiento, aunque también
presenten una resistencia al avance, pueden ser utilizados para mantener en el
aire al avién, haciendo que la componente perpendicular a la direccion del
desplazamiento del aerovehiculo se oponga y contrarreste la accién de la

fuerza gravitatoria.

Como es natural, el rendimiento sera tanto mejor cuanto mayor sea la
componente vertical (Sustentacion L) con respecto a la componente horizontal

(resistencia D), suponiendo el avién en vuelo horizontal.

Los elementos sustentadores fundamentales de un avion reciben el nombre de
células sustentadoras o alas. En algunos aparatos especiales como los
helicopteros y los autogiros, las células sustentadoras estan constituidas por

unas palas giratorias mas bien conocidas como rotor.

Figura 2-3. Deflexion de una corriente de aire.
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Antes de entrar en el estudio detallado de las alas, realizaremos algunas
consideraciones teoricas basicas y veremos cdmo se produce la sustentacion

en algunos casos elementales.

2.5 DEFLEXION DE UNA CORRIENTE DE AIRE

Si una corriente de aire, la cual se supondra en movimiento uniforme, choca
tangencialmente con una superficie curva, la corriente de aire sufrird una
deflexion o desviacion gradual, y a la salida de la superficie curva el flujo
seguira una direccién diferente de la que tenia antes de entrar en contacto con

la citada superficie (Figura 2-3).

Si entre las caracteristicas de la superficie se pueden resaltar las de
suavemente lisa y su curvatura no muy grande, es posible admitir
tedricamente que el fluido de aire no sufrira disminucién en su velocidad
absoluta. Pero, para producir el cambio de direccidén, la superficie habra
ejercido sobre el aire una determinada fuerza, y si se aplica el analisis de la
tercera ley de Newton, el aire habra producido sobre la superficie una reaccién

igual y en sentido contrario a dicha fuerza.

Asi, supdbngase que la direccion de la corriente de aire, a la salida de la
superficie curva, forma un angulo " E " con la direccién original, manteniendo la
misma velocidad absoluta " V ". se puede entonces representar a estas
velocidad por medio de dos vectores, "ab" y "ad" , correspondientes en
magnitud y direccion a la velocidad antes y después de pasar por la superficie

curva.

De acuerdo con la hipotesis hecha anteriormente, asumimos que la direccion
de "ab" es horizontal. Evidentemente, para obtener el vector "ad" tendremos

que sumarle al vector "ab" el vector "bd". Pero por otra parte, podemos

considerar el vector "bd" como resultante de dos (2) vectores componentes: el
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vector "bc" horizontal y de sentido opuesto a "ab"; y el vector "cd" vertical y en

la direccion de "ab" al vector "ad". Por consiguiente se puede decir que:

"ad"=l'acll + l'cdl'
"ac"=V *cos E

"ed"=V *sen E

De esta manera, el efecto de deflexion habra sido: disminuir la componente

horizontal de la velocidad asi:

"ab" - V
"ac"=V *cos E

y aumentar la componente vertical de la velocidad :

desde:

0 hasta "cd"=V *sen E

Es asi que, si cada particula de aire tarda un tiempo ¢ en sufrir la deflexion al
pasar por la superficie curva, dichas variaciones de velocidad produciran las

aceleraciones tanto horizontal (ah) como vertical (av):

"ah" = (V- V*cos E)/ t
"av" = V*(sen E/ t)

El producto de la masa de aire que sufre la deflexibn por estas dos
aceleraciones nos ofrecera (de acuerdo con las leyes de Newton) las
componentes (horizontal Fh y vertical Fv) de la fuerza F de deflexion, pudiendo
obtenerse la reaccion Fs sobre la superficie curva, igual y de sentido opuesto a
F. Vemos asi, que la reaccién Fs tendra una componente vertical Fvs hacia
arriba (sustentacion) y otra componente horizontal Fhs en la direccion del

movimiento del fluido (arrastre).
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Siempre que una corriente de aire sufre una deflexién, independientemente de
la naturaleza de la causa que la produce (superficie curvada, ala del aeroplano,
etc.) ha actuado una fuerza exterior sobre el aire para cambiar la direccion de
la corriente y, como consecuencia, se produce una reaccion del aire igual y de
sentido contrario a dicha fuerza, sobre el objeto, cuerpo o superficie, causa de
la deflexion. Asi, esta reaccion se podra considerar siempre integrada por las
dos componentes: Sustentacion y Arrastre.

2.6 PLANO INCLINADO CON RESPECTO AL VIENTO RELATIVO

Se ha visto que cuando un plano inclinado, con su borde delantero mas
elevado que el borde posterior, se mueve horizontalmente, la accion del aire
produce una resultante inclinada hacia atras y hacia arriba, que podemos
suponer integrada por dos componentes: una vertical y hacia arriba, que sera
opuesta al peso que pudiera gravitar sobre el plano, elevandole o permitiéndole
mantenerse en el aire (sustentacion), y otra horizontal y hacia atras que se
opondra al movimiento del plano ofreciendo una resistencia al avance que sera
necesario vencer (arrastre). Evidentemente, la mayor eficiencia se obtendra
cuando la componente vertical sea lo mayor posible, y en cambio, la
componente horizontal sea lo mas pequefio posible, o en realidad, cuando la
relacion entre dichas componentes (la horizontal y la vertical) llamada
RENDIMIENTO AERODINAMICO (L/D) sea maxima. Este rendimiento
aerodinamico varia para cada angulo de ataque.

Si al plano se le da una curvatura, aunque sea ligera, la sustentacion
aumentara como también lo hara la resistencia al avance. Por otra parte, las
superficies, planas o curvadas, practicamente sin espesor no son apropiadas
para su empleo en aviacibn como elementos sustentadores ya que para
impedir su deformacién seria necesario utilizar dispositivos externos que

contribuiran considerablemente al incremento de la resistencia al avance.
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Se emplea pues, un tipo de elemento sustentador que, aunque en aeronautica
es usual designarlo como planos o superficies sustentadoras, son realmente
cuerpos con una seccidn longitudinal mas o menos curva llamados PERFILES
los cuales reducen en gran parte la resistencia al desplazamiento aumentando
el rendimiento aerodinamico, y que por asemejarse tanto en forma como en
funcionamiento con las alas de las aves, reciben el nombre de "alas de un

avion”.

2.7 TEORIA DE LA SUSTENTACION EN EL ALA

La sustentacion en las alas se debe basicamente a la superposicion de dos
flujos: uno uniforme y rectilineo; otro, circulatorio. Tanto la forma geométrica,
como la inclinacion del perfil alar con respecto a la direccion del fluido en el
cual se desplaza (aire), tendran una influencia directa y de gran importancia en
la distribucién de las presiones que originan la fuerza de sustentacién (L) en las

aeronaves.

En un ala con perfil aerodinamico, al moverse horizontalmente en el aire, con
un cierto angulo de ataque positivo, esta tiende a dejar un "vacio" detras de
ella, al mismo tiempo que produce una compresion sobre el aire que encuentra

en su camino.

Como consecuencia se origina una distribucion de presiones, de manera que el
extrados estara sometido a una presion menor respecto a la que pudiera tener
el intrados. El flujo de aire que transita por encima del plano alar es atraido
hacia la zona sometida a la menor presion, con lo que aumenta su velocidad
relativa, mientras que el aire que pasa por debajo del ala es frenado y
"encaminado" hacia abajo, razén por la que esta diferencia de velocidades
puede ser representada mediante un torbellino de eje horizontal y paralelo a la

envergadura.

Es asi que, si se produce sustentacion, es debido a la creacion de una presion

sobre el extrados mucho menor de la que existira en el intrados. Al
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presentarse esta diferencia de presiones particularmente, en las puntas de las
alas se crean unas corrientes transversales de aire, sobre toda la longitud del

ala (envergadura) desde abajo hacia arriba (Figura 2-4).

BAJAS
PRESIONES

ALTAS
PRESIONES

Figura 2-4. Distribucion de presiones sobre el ala.

Como resultado del fendmeno anterior se presenta entonces una superposicion

de una corriente transversal con la longitud.

Por otra parte, en el plano inclinado, cuando la incidencia tendia a cero, la
sustentacion disminuia hasta anularse (por no existir flujo circulatorio) cuando
el plano se encontraba en la direccion del viento relativo. Pasada esta posicion,
el viento atacaba al plano por la cara opuesta, la circulacion era de sentido
contrario y se producia una accion del viento sobre el plano con una

componente hacia abajo, que podemos definir como sustentacion negativa.

Analogamente sucede con las alas. Si se asume que en un plano alar todos los
perfiles tienen sus cuerdas paralelas, para una determinada incidencia de
dichos perfiles la sustentacién se anula. Para este valor de incidencia, la linea
recta que atravesando desde el borde de fuga, en cada perfil, se encuentra en
la misma direccion del viento relativo, se llamara cuerda de sustentacion nula.
Loégicamente, respecto de esta cuerda el angulo de ataque tendra un valor

cero cuando la sustentacion sea nula.
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Vemos pues, que en todos los casos (salvo para el angulo de ataque de
sustentacién nula) se formaran alrededor del ala en movimiento relativo con
respecto al aire, un torbellino transversal que compuesto con el flujo uniforme y
rectilineo del viento, produce una sustentacion positiva o negativa con relaciéon
al angulo de ataque de sustentacion nula (partiendo del angulo de ataque de
sustentacién nula, se denominan incidencias positivas a aquellas situaciones
en las que el borde de ataque tiende a levantarse con respecto del borde de

fuga, e incidencias negativas las que tienden a hacerlo descender).

2.7.1 ALAS DE ENVERGADURA FINITA

La teoria del ala de envergadura finita se debe fundamentalmente a Prandit. El
encontro la relacion existente entre la circulacion del torbellino transversal y la
velocidad descendente o de deflexion sufrida por la corriente de aire al

encontrarse con un plano alar de envergadura finita.

También hallé que la mitad de la velocidad de deflexion final se adquiere por
delante del centro de presion del ala, por lo que ésta se encuentra
practicamente con una corriente de aire inclinada.

Prandlt realizé un descubrimiento fundamental. Experimentando con alas del
mismo coeficiente de sustentacién y de igual superficie, vio que la diferencia
entre el coeficiente de resistencia teodrico y el obtenido en las experiencias era

siempre la misma para cada alargamiento.

Es decir, que la resistencia esta compuesta de dos partes: una constante para
cada perfil llamada resistencia del perfil, y otra que depende del alargamiento

denominada resistencia inducida.

Ahora bien, el flujo de aire, por delante del borde de ataque del ala, tiene una
velocidad ascendente, debida al torbellino central o transversal del ala, mas o
menos disminuida a causa del efecto de los torbellinos marginales, ya que la
velocidad tangencial de estos, entre los margenes laterales del ala, es

descendente; en cambio, por detras del borde de fuga la velocidad tangencial
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descendente de los torbellinos marginales se suma con la velocidad

descendente también, del torbellino central o transversal del ala.

El flujo de aire que circula a una cierta distancia por delante del ala no resulta
afectada por ninguna componente vertical; no obstante, detras del ala la

corriente tendra una cierta deflexion hacia abajo.

Se entiende que cuando las alas se desplazan a través del aire, le imprimen a
este una velocidad descendente dando lugar a la creacién de una fuerza en
direccion hacia arriba, como resulta, y cuyo valor se podria describir de la

siguiente manera:

F=m dv/dt

Donde:
F es la fuerza hacia abajo.
m: es la masa de aire deflectada por las alas.

dv/dt: aceleraciéon

Conociendo la velocidad inducida (dirigida hacia abajo y por lo tanto negativa),
en el centro aerodinamico, se da lugar a que el angulo de ataque del perfil del

ala se reduzca en comparacion al angulo de ataque del ala referenciado a V.

A esta variacion experimentada para el angulo de ataque se le ha denominada

angulo de ataque inducido, y se va a representar mediante la Figura 2-5.
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Linea de la cusrda del ala

Figura 2-5. Angulo de ataque inducido (Vr es la velocidad resultante)

Asi, si se tuviese la oportunidad de situarse en el ala, se observaria que el flujo
de aire que recibe el perfil no vendria en la direccion de la velocidad V
(corriente de aire), sino en la direccién de la velocidad Vr, resultante de la
velocidad V y de la velocidad inducida w, conformando la cuerda del ala con la
direccion del viento relativo el angulo de ataque, en lugar del angulo de ataque
alfa, correspondiente a la velocidad V.

a0 =a-ai

Podemos entonces, llamar angulo de ataque efectivo o real de ataque al valor

00.

Como consecuencia de lo anterior, se genera una fuerza resultante sobre el

perfil, la cual es perpendicular a la direccién de la velocidad resultante Vr.

Si se desarrolla una descomposicion vectorial de la fuerza sobre el perfil
(Figura 2-6), se observa que el valor de la componente de la sustentacion (L)
es menor respecto al de la fuerza resultante sobre el perfil; ademas estas dos
componentes forma un angulo. La otra componente en la direccion del vuelo
sera una fuerza de resistencia (Di) al avance a la cual llamaremos resistencia

inducida.
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Linea de la cuerda |y I Li

Angulo geométrico B
de atague.
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V

Wiento relativo. -

Direccidn del flujo local

Direccidn de la linea de 1a
cuerda

Figura 2-6. Deduccion vectorial para la resistencia inducida

De la Figura 2-6 podemos deducir lo siguiente:

Di =L sen ¢,

Como los valores de «, son generalmente pequefios, entonces podemos

hacer la siguiente aproximacion:

sen « = «

Llegando al siguiente resultado:

Di=L o

En donde el angulo de ataque inducido podriamos hacerlo equivalente a la

siguiente expresion:
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Por lo que la resistencia inducida tomaria el siguiente valor:

Di = LLZ
TAR

2.8 LAS ALAS: Su Diseno e Influencia en el Desempeno de las Aeronaves

Se analizara brevemente como influyen las alas y su forma geométrica en las

caracteristicas del perfil y en el rendimiento de las aeronaves.

En su forma mas basica, se puede describir las alas como aquellas superficies
con caracteristicas geométricas muy bien definidas (forma, espesor, longitud,
etc.) que al desplazarse en el aire permiten obtener la ya conocida fuerza de

sustentacion L.

Desde que se dio inicio al desarrollo de las primeras aeronaves los disefios
estructurales de las alas se compusieron de secciones perfiladas, colocadas en
paralelo unas con respecto a otras, sujetas mediante bastidores de madera y

recubiertas con tela.

Si se desea caricaturizar un poco el dilema actual en el disefio de aeronaves,
en el cual se desea hallar un punto intermedio en lo que se podria llamar el
avion ideal desde la 6ptica de los diversos especialistas, se diria que: el
ingeniero a cargo del disefio aerodinamico concebira un vehiculo con alas tan
delgadas como las hojas de un libro, intentando evitar cualquier aumento en la
resistencia; quien tiene a su cargo el disefio del sistema de propulsion casi que
invadiria todo el espacio disponible, pues para el lo mas importante seria dotar
al aerovehiculo de un enorme y potente motor. El especialista en estructuras,

simplemente cimentara su creacidon en un par de vigas con forma de |
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cruzandolas entre si, y lo bastante resistentes. Lo anterior lo mencionamos ya
que tanto la aerodinamica, las estructuras, la propulsion, los sistemas de

control, etc., son tépicos de vital importancia en el disefio de los aviones.

Actualmente, con la incursién en el mercado aeroespacial de los modernos
sistemas de propulsidbn, se ha abierto el camino para el desarrollo de
aeronaves mas veloces y de alto desempefo, lo que ha exigido una arduo
trabajo en los procesos de disefio, predominando como factor crucial las

caracteristicas aerodinamicas de las alas, su configuracion y su estructura.

Ahora bien, como una consecuencia directa de la gran potencia generada por
la propulsién en las aeronaves, observaremos que ha de incrementarse la
velocidad, lo que conllevard a que el aparato requiera de mayores niveles en

su velocidad al momento del despegue y del aterrizaje.

Es asi que, para lograr manejar todos estos acondicionamientos, cuando
disefiemos las alas, se debe tener muy en cuenta las necesidades de
sustentacion en las diferentes etapas del vuelo (despegue, crucero, aterrizaje).
Para ello, como se vera mas adelante, la configuracion del ala facilitara la
modificacibn de su area de sustentacion mediante la utilizacion de aletas
moviles localizadas a nivel del borde de fuga y del borde de ataque de las alas,
llamadas dispositivos hipersustentadores. Estos dispositivos mas
comunmente conocidos con el nombre de FLAPS, son los que permitiran
lograr la sustentacion suplementaria. Cuando estan fuera (desplazados hacia
abajo con relacién al resto del ala), estas aletas aumentan la superficie y
mejoran la curva del perfil alar, proporcionando al avion una mayor fuerza de

sustentacion a velocidades bajas.

De igual forma, una vez en vuelo y alcanzado un cierto nivel de velocidad, se
procedera a recoger los flaps con lo que se disminuira el area efectiva de
sustentacién y se modificaran nuevamente las caracteristicas del perfil alar,

reduciendo de esta manera la resistencia al avance.
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Con el propésito de mantener un curso predeterminado, el avion debera ser
guiado. Para ello, el piloto y/o el sistema de navegacion y control de vuelo
dirigiran el avion inclinando hacia arriba, hacia abajo, de lado, o bien,
desviandolo hacia la derecha o la izquierda, para lo cual se utilizan otros

dispositivos moéviles (aletas) llamado superficies de control.

Dichas superficies operan valiéndose del chorro de aire que pasa sobre el
avion. Normalmente estan dispuestas en la misma direccion que la corriente de
aire, pero al moverlas desvian el flujo que pasa sobre ellas. Generalmente
encontramos estos dispositivos en los extremos de las alas, y reciben el

nombre de Alerones.

Los alerones operan (sobre la inclinacion lateral) mediante el movimiento
diferencial de sus aletas. En este sentido, cuando uno de ellos se mueve hacia
arriba, el de la otra ala se mueve hacia abajo, generando una fuerza
descendente sobre uno de los semiplanos alares (el del alerbn que sube), y
analogamente, haciendo que la otra semiala suba (la del alerbn que baja),

iniciando de esta forma el giro de la aeronave.

Por otro lado, no podremos dejar de mencionar otras superficies moviles
dispuestas sobre la gran mayoria de las alas: los frenos aerodinamicos.
Estos se encuentran localizados en la cara superior de las alas (extrados) y se
utilizan con el objetivo de crear oposicion al flujo de aire, creando resistencia al
avance y por consiguiente permitiendo disminuir en forma eficiente la velocidad

del avién.

Existen variadas formas presentes en las aeronaves actuales; asi, podemos
encontrar alas con formas rectangulares, elipticas, Trapezoides, con flecha

positiva, flecha invertida, alas delta, en doble delta, etc.

Para cada estilo de configuracion aerodinamica existen una cierta cantidad
particular de ventajas e inconvenientes inherentes a su rendimiento vy
desempefio respectivamente. Por ejemplo, entre las plantas alares mas

comunes se encuentran las rectangulares muy utilizadas en aeronaves para la
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ensefianza de vuelo a futuros pilotos; las alas en flecha seran muy
comunmente encontradas en aviones de transporte de pasajeros y carga en
regimenes de vuelo transénico; y plantas como las delta se han destinado para

SuU uso en naves capaces de rebasar la barrera del sonido, como los militares.

2.9 LAS ALAS: Terminologia, Tipos y Variaciones en el Disefo

Aerodinamico

Como ya se ha visto, las alas, superficies productoras de sustentacion o
planos, son elementos de forma adecuada, destinados a producir la
sustentacién aerodinamica de un avién gracias a su movimiento respecto al

aire.

Debido a que estos elementos son cuerpos, se observara, evidentemente,
algunas caracteristicas propias de ellos, como son: su altura, longitud,
espesor; y si los vemos como planos (superficies sustentadoras), es debido a
que sus dimensiones fisicas en longitud vy espesor aventajan en gran

porcentaje su dimensioén respecto de su altura.

Se puede definir al conjunto de superficies aerodinamicas de un avidén, capaces

de originar la fuerza de sustentacién, como célula sustentadora.

Pero antes de referirse sobre los diferentes tipos de plantas alares, sera
importante que familiarizarse con la terminologia basica en lo que el tema de
las alas se refiere. A manera de apoyo, en la Figura 2-7A, y la Figura 2-7B, es

posible localizar tanto en el perfil como en el ala las partes en mencion.
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Eje vertical del fuselaje

Angulo
Diedro

FIGURA 2-7B. Aspecto grafico de la terminologia del ala.

2.9.1 LOS PERFILES
Se denomina perfil alar a aquella seccién vertical que conforma el ala y cuya

orientacion es la misma a la direccién del movimiento del avién.

2.9.2 EL BORDE DE ATAQUE

Es el punto de contacto inicial donde todos los perfiles que constituyen el ala
‘chocan” con la corriente de aire o también llamada viento relativo. Se puede

entonces decir que el borde de ataque es la linea o parte delantera de un ala.

2.9.3 EL BORDE DE FUGA

También conocido con el nombre de borde de salida del ala, constituye toda la
seccion posterior de la misma, o sea, el de conjunto de puntos a lo largo de los

cuales el viento relativo se empieza a alejar del ala.
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2.9.4 LA CUERDA

Se conoce como cuerda a la distancia entre el borde de ataque y el borde de
fuga. Es posible considerar esta medida como una referencia permitiendo
conocer, de acuerdo a su inclinacion, la incidencia o angulo de ataque del

perfil y por consiguiente del ala.

2.9.5 EL EXTRADOS Y EL INTRADOS

El extrados es la superficie que cubre el contorno superior alar y que une el
borde de ataque con el borde de fuga. Analogamente, el intrados se refiere a

toda la parte inferior del ala la cual también une dichos bordes.

Normalmente el extrados muestra una convexidad bastante marcada en su
parte delantera. El intrados por su parte, puede ser convexo o plano, o conjugar
varias de estas caracteristicas. Es asi pues, que en los perfiles conocidos
como simétricos, el intrados tiene la misma curvatura con relacion al extrados
difiriendo en que esta se encuentra invertida respecto a la anterior, siendo

simétricos respecto de la cuerda tanto el extraddés como el intrados.

2.9.6 SUPERFICIE ALAR

Las alas tienen diferentes formas y dimensiones segun su aplicacion. El area
de una superficie sustentadora generalmente es conocida como aquella que se
extiende transversalmente, sin interrupcion, de extremo a extremo, a través del
fuselaje, gondolas de los motores, etc. De igual manera, los alerones, flaps, y
frenos aerodinamicos, elementos que estudiaremos con mas detalle
posteriormente, se consideraran como parte integral de la superficie del ala,

obviamente fijados en su posicién neutral.
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2.9.7 LA ENVERGADURA

La envergadura es la longitud transversal maxima de un plano alar entre sus

extremos, de un lado al otro del avion.

2.9.8 EL ALARGAMIENTO (A)

Se puede describir el alargamiento como la relacidn existente entre la

dimension de la envergadura alar y la cuerda media.

A = Envergadura / cuerda media

2.9.10 EL ESTRECHAMIENTO (1)

Se describe matematicamente mediante el cociente entre la cuerda del perfil
que hace contacto con el fuselaje (Cc) vy la cuerda del perfil de la punta del

plano alar (Cp).

A=Cc/Cp

2.9.11 EL ANGULO DIEDRO

En la mayoria de los casos, las alas pueden presentar sus extremos a una
altura diferente respecto de la ubicacion de su centro; es decir: que los planos
conformados por las cuerdas de los perfiles sucesivos en cada semiala forman

un angulo. Cuando esto sucede se dice que el ala forma un angulo diedro.

El diedro formado puede tener su arista hacia abajo, en cuyo caso lo
denominaremos diedro positivo, o en caso contrario (hacia arriba) al que
llamaremos angulo diedro positivo. En la mayor parte de las aeronaves es
frecuente encontrar que sus alas forman un cierto angulo diedro con arista
central hacia abajo, debido a que esto contribuye a la estabilidad lateral del

avion.
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2.9.12 TIPOS DE ALAS

Se ha visto algunos de los términos mas comunes y necesarios en el
tratamiento del tema del disefio y construccion de alas. Ahora, ya es tiempo de
conocer algunos de los tipos mas basicos de alas que existen y por
consiguiente sus ventajas y desventajas.

2.9.12.1 ALAS RECTANGULARES

Aunque en la actualidad son cada vez menos utilizadas en los aviones
modernos, podemos decir que las alas rectangulares fueron las primeras en ser

utilizadas.

El ala con forma rectangular, es de construccién sencilla y econdmica. Sin
embargo, las perdidas marginales que se originan en sus extremos provocan
turbulencia de gran consideracion, lo que es causa del consiguiente

decremento de su rendimiento aerodinamico.

2.9.12.2 ALAS ELIPTICAS

Es quizas la planta de ala que ofrece uno de los mas altos rendimientos
aerodinamicos, anotando que su eje mayor debe estar alineado con el sentido
de la envergadura. Pero esta forma geométrica, en cuanto a construccion de

alas se refiere, es de dificil fabricacion y revestimiento.

Como por otra parte, el rendimiento aerodinamico ofrecido por las alas
trapeciales se aproxima en un gran porcentaje al de las elipticas, y la
construccion de estas ultimas es mas sencilla, no son muchos los tipos de

aeronaves que emplean el ala eliptica como planta de sus alas.
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2.9.12.3 ALAS TRAPECIALES

Actualmente es muy comun observar un sinnumero de aeronaves provistas en
su disefio con alas trapeciales, es decir, aquellas constituidas por dos trapecios

simétricos y que se unen por sus bases mayores.

Las dos semialas se empotran en el fuselaje por medio de las citadas bases
mayores, quedando este en el medio de ambos planos. En las alas trapeciales
la cuerda del perfil en el extremo del ala es menor que la cuerda perteneciente
al perfil en el encastre. Asi, la relacidon entre ambas cuerdas se llama

estrechamiento.

2.9.12.4. ALAS EN FLECHA

Con la necesidad de volar cada vez a mayores velocidades, los ingenieros
aeroespaciales se vieron obligados a desarrollar un nuevo tipo de planta alar
con el proposito de que fuesen utilizadas en vuelos a grandes velocidades con
numeros de Mach elevados. Es asi que, se inicio el estudio del efecto de esta
forma alar para observar que sucedia cuando se realizaban vuelos a pequefios
numeros de Mach, particularmente en lo concerniente al problema de las
velocidades de aterrizaje, o lo que es igual, la influencia de las alas en flecha

sobre el coeficiente de sustentacidbn maximo Clmax.

Se ha podido entonces comprobar que la alas en flecha permiten a los aviones
desplazarse eficientemente a altas velocidades aunque no son muy favorables

a velocidades bajas.

2.9.12.5 ALAS DELTA

A pesar de que en algunos aviones, muy veloces, se han utilizado alas
trapezoidales formando una gran flecha, en las que la cuerda del perfil en la

punta casi es nula (base menor del trapecio), transformando la geometria del
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ala en dos triangulos obtusangulos simétricos, en los ultimos afos se ha venido
experimentando y perfeccionando el concepto de plantas alares con forma de
triangulos isésceles, o mas bien conocidos con el nombre de alas delta, cuyo
borde de fuga es perpendicular al aje del fuselaje del avién, y geométricamente
hablando, esta conformado por la base de dicho triangulo.

Aqui y como en el caso anterior, las alas delta, las cuales son de vital
importancia en los vuelos supersénicos, presentan serios problemas al

momento de volar a bajas velocidades (pequefios numeros de Mach).
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CAPITULO 3

PRINCIPIOS DE ESTABILIDAD Y CONTROL DEL AVION

El control y la estabilidad de los aviones esta regida por lo que se conoce
segun la fisica como momentos. Estos estan referenciados al centro de
gravedad de las aeronaves y como respuesta a estos fenbmenos se presentan

en ellas unos movimientos rotacionales.

Eje Vertical

Eje
Longitudinal h

-
\' ) Eje lateral

Figura 3-1. Sistema de ejes coordenados del avion.

Consideremos un avidén que se desplaza en una direccion determinada (Figura
3-1). Su centro de gravedad (punto en el cual se concentra todo el peso del
avion) se denota como CG. Se puede entonces fijar un sistema de ejes
ortogonales con relacién a la aeronave cuyo origen es su centro de gravedad, y
en el que denotamos como eje X al que se prolonga a lo largo del fuselaje, eje
Y a lo largo de la envergadura (perpendicular al eje X), vy el eje Z

perpendicular a los anteriores.
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Asi, el movimiento transnacional del avién esta dado por componentes de
velocidad U, V, W dispuestas a lo largo de las direcciones de los mencionados
ejes X, Y, Z, respectivamente. De igual forma, el movimiento rotacional se
podra referir mediante componentes de velocidad angular P, Q, R, todas estas
alrededor de los ejes X, Y, Z, respectivamente también. Estas velocidades son
debidas a los momentos presentados sobre este sistema de ejes y los cuales

denominaremos como A, B, C.

Basandose entonces en los movimientos rotacionales del avion alrededor de
sus tres ejes, podemos llamar Roll, al generado por el momento A y cuya
velocidad angular es P alrededor del eje X. Pitch, al movimiento rotacional
sobre el eje Y ocasionado por el momento B y su velocidad angular Q, y
finalmente el Yaw, producido por al momento C sobre el eje Z, con una
velocidad angular R.

Existe entonces para cada uno de estos ejes un tipo de control basico: los
alerones, el elevador, y la deriva, los cuales se disefian con el objetivo de lograr
controlar los citados momentos presentes en los movimiento del avién. Estas

superficies de control se pueden apreciar en la Figura 3-2.
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Timon de Cola
Vertical

Estabilizador Horizontal

Estabilizador
Vertical

Flap Derecho Flap Izquierdo
Aleron lzquierdo

Aleron Derecho

Figura 3-2 Superficies de control del avién.

Como se puede apreciar, los alerones se encuentran dispuestos hacia el borde
de fuga de las alas, cerca de sus puntas. El elevador en la parte posterior del
estabilizador horizontal, y la deriva en el borde de fuga del estabilizador
vertical. Cuando se produce un viraje, los momentos sobre la aeronave

cambian, como veremos a continuacion.

3.1 EL CONTROL LATERAL (ROLL)

Los alerones son superficies de control primario de las aeronaves que
proporcionan el control en la inclinacion sobre su eje longitudinal X, también

llamado movimiento lateral (Roll) de la misma.

Si se considera la Figura 3-3, uno de los alerones se deflecta hacia arriba y el
otro hacia abajo, creando una diferencia en la fuerza de sustentacion producida

sobre las alas, contribuyendo asi al momento del Roll, A.
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ALERON DEFLECTADOQ

Plano alar que sube —— HACIA ARRIBA
I

ALERON .
DEFLECTADO Plano Alar que baja

HACIA ABAJO

Figura 3-3 Superficies de control primario lateral en el avion.

Este movimiento hace variar la cuerda del ala respectiva con el movimiento del
alerén hacia abajo, incrementandola, y por ende también la sustentacion.
Analogamente, el movimiento contrario (hacia abajo) decrementa la cuerda, y

de igual forma la sustentacion disminuye.

En el control mediante los alerones en una avidén existe una parte compleja, y
es que, se presenta un fendmeno llamado Yaw adverso. Un alerén que se
mueve hacia abajo respecto del borde de fuga de su plano alar crea una
resistencia bastante considerable con referencia al alerén del ala opuesta que
se mueve hacia arriba en la misma proporcion. Por consiguiente, esta
resistencia causada por el aleron que baja causara que el avion gire hacia el
lado sobre el cual se encuentra dicha superficie. Para vencer el efecto Yaw
adverso, los alerones de un avién estan dispuestos para moverse en forma
diferencial, obteniendo como resultado una fuerza diferencial de sustentacién

sobre las alas respectivamente.
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3.2 EL CONTROL LONGITUDINAL (PITCH)

En la Figura 3-4, el elevador se deflecta hacia arriba, creando una fuerza de
sustentacion negativa en la cola del avion, lo cual contribuye al momento del
Pitch B.

Movimiento de la nariz
hacia arriba

Flujo de aire deflectaco por el
movimiento del elevador

——— { —
Viento Relativo

Movimiento de la cola hacia abajo

Angulo de ataque

Figura 3-4 Accion del elevador en vuelo.

El elevador es la superficie de control de vuelo que gobierna el movimiento
longitudinal del avion alrededor del eje lateral Y (Pitch). Cuando el piloto “tira”
de la palanca de mando el elevador se mueve hacia arriba; la fuerza del viento
relativo sobre la superficie del elevador tiende a ejercer presién sobre la cola
(hacia abajo), causando asi que la nariz del avion sube y por consiguiente el
angulo de ataque de las alas se incrementa. La accidén contraria tiene lugar
cuando la palanca de mando se “empuja” hacia el tablero de instrumentos del

avion.

Durante el vuelo, la operacion del elevador es verdaderamente importante,
especialmente a bajas velocidades. Cuando la potencia del motor esta en un
punto minimo y el avién planea la posicidon del elevador determinara si la
aeronave cabecea, o planea con el angulo correcto, o definitivamente esta en

perdida.

Es importante recordar que el avibn no necesariamente ascendera cuando el
piloto “tire” de la palanca de mando, pues la verdad, esto se logra mediante la
potencia desarrollada por el motor la cual determinara la rata de ascenso del

avion. Sin embargo, la posicion del elevador es crucial al momento de



37

establecer la rata de ascenso mas eficiente, o un angulo de planeo éptimo

cuando el nivel de potencia del motor es minimo.

3.3 EL CONTROL DIRECCIONAL (YAW)

La inclinacion sobre el eje Z es llamada movimiento direccional (Yaw). Si se
hace referencia a la Figura 3-5, es posible observar que la deriva es la
superficie de control vertical que usualmente esta unida a la parte posterior del
estabilizador vertical. Este dispositivo se ha disefiado con el objetivo de permitir
aplicar momentos sobre el eje Z (movimiento rotacional sobre el eje del Yaw,
donde C es el momento, y R es su velocidad angular) del avion, esto es, para

realizar un viraje hacia la derecha o la izquierda sobre su eje vertical.

Flujo de aire deflectado

Movimiento de la cola

Figura 3-5 Accion del timo de cola vertical en el avion.
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El movimiento de la deriva es controlada por los pedales desde la cabina de
mando. Asi cuando el pedal derecho es presionado, la deriva se inclina hacia
ese mismo lado creando un incremento en la presion dinamica del aire sobre
ese mismo costado. Este incremento en la presion causa que la cola del avién
gire hacia la izquierda y su nariz hacia la derecha. No obstante, aunque
parezca que esta superficie de control cause que el avion gire, totalmente, este

necesita ser guiado en el proceso con el propdsito de optimizar los virajes.

Todos estos conceptos y definiciones hacen parte del lenguaje basico de lo que
en Ingenieria Aeroespacial se conoce como estabilidad y control del avion.

3.4 CONCEPTOS DE ESTABILIDAD ESTATICA Y DINAMICA EN EL AVION

Que tan bien vuele un avién y como este permita su facil control son temas
estudiados en lo que se conoce como estabilidad y control del avién. Por
estabilidad se entiende que es la tendencia del avidén a retornar a su posicién

de equilibrio después de haber sufrido alguna perturbacién externa.

Esta perturbacion podria ser generada por las acciones de control del piloto, o

por fenbmenos atmosféricos tales como rafagas de viento, o aire turbulento.

Una aeronave debera tener la suficiente estabilidad para que el piloto no llegue
a fatigarse debido a la constante manipulacion de los diferentes controles de
mando con el propdsito de estabilizarlo manualmente. No obstante, aviones
con un bajo nivel de estabilidad aerodindmica pueden ser operados, aunque
serian algo inseguros, a no ser de que estén provistos de algun sistema de
estabilidad artificial por medio de dispositivos especiales llamados sistemas
incrementadores de estabilidad. Es asi que aquellas aeronaves
inherentemente inestables requeriran de un sofisticado sistema computarizado

que ofrezca al aero-vehiculo una estabilidad artificial que le permita volar.
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En este sentido, se deben cumplir con dos condiciones necesarias para que
una aeronave logre volar con éxito: el avion debera ser capaz de alcanzar un
equilibrio en vuelo, y este debe tener la capacidad de maniobrar dentro de un

amplio rango de velocidades vy altitudes.

El disefio y el desempefio del sistema de control son una parte integral de la
estabilidad del avion. Para alcanzar el equilibrio, o para desarrollar las
maniobras, el avién debera estar equipado con ciertos controles aerodinamicos
y propulsivos. En el estudio de la estabilidad del avién, estaremos interesados
en qué es lo que hace a una aeronave estable? Como disefar el sistema de
control y qué condiciones son necesarias para alcanzar un buen desempefio

del sistema.

3.5 LA ESTABILIDAD Y EL ESTADO DE EQUILIBRIO

Se puede decir que todos los aviones deben poseer estabilidad dentro de un

determinado margen de seguridad que facilite su vuelo.

Se define entonces, /a estabilidad como la habilidad inherente de una aeronave
de desarrollar fuerzas o momentos que tiendan a retornar al avidén a su posicién
de equilibrio después de haber sido “sacado” de su condicion estable. En otras
palabras, un avion estable retornara a su condicion original de vuelo si sufre

una perturbacion externa, como por ejemplo, aire turbulento.

Una aeronave se encontrara, de esta forma, en su estado de equilibrio cuando
la sumatoria de todas las fuerzas y momentos que actuan sobre el sean iguales
a cero, continuando este en una condicion regular de vuelo. Si se presentase
alguna perturbacién a esta condicién de equilibrio debida a rafagas o a
deflexiones en los controles de vuelo, el avidon experimentara aceleraciones
causadas por los momentos o fuerzas desbalanceadoras. Existen asi, dos tipos

de estabilidad: la estatica y la dinamica.
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3.6 LA ESTABILIDAD ESTATICA

La estabilidad estatica es la tendencia de un cuerpo a retornar a su estado de
equilibrio después de ser objeto de una fuerza externa perturbadora. Un

ejemplo de los diferentes tipos de estabilidad estatica se ilustran la Figura 3-6.

Estable Neutral Inestable

SISTEMS ESTATICAMENMTE SISTEMA ESTATICAMENTE MEUTRAL SISTEMA ESTATICAMENTE INESTABLE
ESTABLE

=000,

- —— l\._’

o=/ [T\ L——X
e —

Figura 3-6. Tipos de estabilidad estatica.

Si se considera una esfera ubicada sobre una superficie curva (concava).
Imaginemos que esta concavidad es similar a la exhibida en la Figura 3-6 a, y
ademas la esfera se encuentra en reposo dentro de esta superficie. La esfera
estara estacionaria; este es su estado de equilibrio, lo cual significa que los
momentos que actuan sobre ella son iguales a cero. Ahora, si se mueve la
esfera hacia uno de los lados de la superficie base (perturbacion) y luego la
dejamos en libertad, la esfera rodara hacia el fondo de la concavidad (posiciéon
de equilibrio original). Entonces se afirmar que, si las fuerzas y momentos que

actuan sobre el cuerpo causadas por una perturbacion externa tienden
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inicialmente a retornar dicho elemento hacia su posiciéon de equilibrio, este es

estaticamente estable.

Ahora se invierte la posicion de la superficie concava, como se muestra en la
Figura 3-6 b. Si se ubicase la esfera en la parte mas alta de esta superficie
(precisamente en toda la cresta), los momentos seran cero y entonces la esfera
estara en equilibrio. Sin embargo, si se aplicase ahora una fuerza externa
sobre la “bolita” esta tendera a rodar hacia abajo por uno de los lados de la
superficie, alejandose de su punto de equilibrio. A un sistema como este se le
denomina estaticamente inestable. Finalmente, se coloca la esfera sobre una
superficie horizontal. (Figura 3-6 c). Esta representa las caracteristicas de

estabilidad neutral.

3.7 ESTABILIDAD ESTATICA LONGITUDINAL

Podemos pues deducir de la grafica que, la estabilidad de un avidén alrededor
de su eje lateral es denominada Estabilidad Longitudinal. Si este es llevado a
una condicion de vuelo en picada (nariz hacia abajo) y sus controles son
liberados, entonces el avion debera retornar hacia su nivel de vuelo estable,
automaticamente. Es asi que, si este avidn no tuviese estabilidad longitudinal,
dado el ejemplo que mencionamos, entonces tenderia a incrementar su angulo
de picada después de iniciado este movimiento, o posiblemente se presentaran
movimientos oscilatorios bruscos respecto de su fuselaje (nariz arriba — nariz

abajo), sin que el piloto pueda llegar a lograr control sobre la aeronave.
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La localizacién del centro de gravedad del avion con respecto a su centro de
sustentaciéon determina en un alto porcentaje como sera su estabilidad
longitudinal. Por ejemplo, en la Figura 3-7 se muestra un caso de estabilidad
longitudinal neutral. Note que el centro de sustentacion coincide exactamente

con el centro de gravedad (CG) del avién.

Sustentacion (L)

= - q
¥ -

Peso W)

Figura 3-7 Avion con estabilidad neutral.

La Figura 3-8 ilustra el centro de sustentacion por delante del centro de
gravedad del avién. Este tipo aero-vehiculo exhibirda una estabilidad negativa
(estaticamente inestable), y por consiguiente una indeseable presencia de
momentos de pitch ascendentes durante el vuelo. Es de anotar que, por
ejemplo, si se presentara una fuerza perturbadora externa, el momento del

pitch tenderia a incrementarse en magnitud.

Sustentacion (L)

. @\g}
a9 o

Pe=zo (W)

Figura 3-8 Avidn con estabilidad negativa.
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De otro lado, una aeronave cuyo centro de sustentacion se localice por detras
por detras del centro de gravedad (Figura 3-9), producira una estabilidad
negativa. Pero, algunas fuerzas ejerceran un balance sobre la componente
hacia abajo producida por el peso. Esto se logra haciendo que , al diseiar el
avion, al flujo de aire que es desviado hacia abajo por detras del borde de fuga
de las alas, “golpee” la parte superior del estabilizador horizontal con el objetivo
de crear una fuerza descendente generada en la cola, que contrarreste la
tendencia del cabeceo (pitch) y ofrezca estabilidad positiva (Estaticamente

estable).

Sustentacion (L)

i 7
Y

Peszo (W)

Figura 3-9 Avidn estaticamente estable (estabilidad positiva).

3.8 ORIENTACION Y POSICION DEL AERO-VEHICULO

La orientacion y la posicion de una aeronave pueden ser definidos en términos
de un conjuntos de ejes fijos de referencia. Esta orientacién puede ser descrita
mediante tres rotaciones consecutivas cuyo orden es importante. A estas

rotaciones se les ha denominado angulos de Euler.

Asi el comportamiento espacial de una aeronave lo podemos describir
mediante seis parametros: tres de naturaleza translacional representados en
las aceleraciones sobre sus tres ejes X, Y, Z, y otros tres componentes de

orden rotacional relacionados a la velocidad angular (Figura 3-10).
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Figura 3-10. Descripcion de los movimientos translacionales y rotacionales del

sistema.

Para hacer posible la medicion de estos parametros se ha dotado al sistema de

tres sensores de aceleracion (acelerometros) y tres giroscopios los cuales

estan especialmente dispuestos dentro del aero-vehiculo. Representemos

entonces mediante los angulos de Euler el comportamiento, definiendo los ejes

asi: movimiento del Roll (balanceo) con el angulo «a, el Pitch (cabeceo)

mediante B,y el Yaw (guifiada) mediante el angulo y (Figura 3-11).
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Figura 3-11. Rotaciones consecutivas ordenadas realizadas sobre los tres ejes

del avion.

La orientacion del aero-vehiculo se obtendra entonces referenciada a un
conjunto de ejes fijos posicionados en la superficie terrestre en la siguiente
manera. Imaginémonos que la aeronave exhibe una posicién determinada en la
que su sistema de ejes es paralelo respecto de la referencia. Se aplica
entonces la secuencia ordenada de rotaciones. Se determina la aceleraciéon
respecto del sistema de referencia (X, Y, Z) y por medio de la transformacion

matematica basada en los angulos de Euler llegamos a que:

/ cos(y) # cos(a) . _ —cos{a)esin{d) #sin(y)
) o . =sinfvy) = cos(3) )
—sin(y)#sin{J)+sin{o) b sin(a) + cos(y)

AT A
y | = | sin() *sin(a) + cos(y cos(~y) # sin( 3] = cos(a) Ay
A 7) s () ) (3] ) Ay
A- . cos(v) # cos(3) ) ) A
Z ~ cos(a) # sin(y) I sin()  sin(a) x

k cos( /) # sin(a) - sin(/3) cos( ) * cos(a)
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De igual manera, ahora se calcula la velocidad angular, también mediante la

transformacion matematica basada en los angulos de Euler, y se obtiene

siguiente:

A = () cos(a) sinfor) Aa

My 1 sin{o) = tan(3) = cos(a) * tan(3) FAY 4
Ay 0 —sin(a)/cos(F)  cos(a)/cos(3) A"

lo
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CAPITULO 4

MODO DE OPERACION DE UN SISTEMA FUZZY LOGIC

La légica difusa es una rama de la inteligencia artificial que se funda en el
concepto "la adaptacion". Esto permite manejar informaciéon vaga o de dificil
especificacion. Es entonces posible con la légica difusa gobernar un sistema
por medio de reglas basadas en el 'sentido comun' las cuales se refieren a

cantidades indefinidas.

Las reglas involucradas en un sistema fuzzy, pueden ser determinadas con
sistemas adaptativos que aprenden al ' observar ' como operan las personas
los dispositivos reales, o estas reglas pueden también ser formuladas por un
experto humano. En general la l6gica difusa se aplica tanto a sistemas de
control como también para modelar cualquier sistema continuo de ingenieria,

fisica, etc.

Esta es entonces definida como un sistema matematico que modela funciones
no lineales, convirtiendo unas entradas en salidas acordes con los

planteamientos légicos que usan el razonamiento aproximado.

Se fundamenta en los denominados conjuntos difusos y un sistema de
inferencia fuzzy basado en reglas de la forma "IF - THEN", donde los valores
linglisticos de la premisa y el consecuente estan definidos por conjuntos

difusos, es asi como las reglas siempre convierten un conjunto borroso en otro.

La Logica Difusa, que hoy en dia se encuentra en constante evolucion, nacio
en los anos 60 como la légica del razonamiento aproximado. Segun esta
teoria, el grado de pertenencia de un elemento a un conjunto va a venir
determinado por una funcion de pertenencia, que puede tomar todos los

valores reales comprendidos en el intervalo [0,1]. La representacién de la
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funcién de pertenencia de un elemento a un Conjunto Difuso se representa

segun la Figura 4-1.

(grado) funcidn de pertenencia

Ao e

10 15 25 a0

Figura 4-1. Representaciéon de una funcién de pertenencia para un conjunto
difuso.

e LOS CONJUNTOS DIFUSOS.

La mayoria de los fenbmenos que encontramos cada dia son imprecisos, es
decir, tienen implicito un cierto grado de difusidad en la descripcién de su
naturaleza. Esta imprecision puede estar asociada con su forma, posicion,

momento, color, textura, o incluso en la semantica que describe lo que son.

La definicidon exacta de cuando la temperatura va de templada a caliente es
imprecisa, no podemos identificar un punto simple de templado, asi que
emigramos a un simple grado, la temperatura es ahora considerada caliente.
Este tipo de imprecision o difusidad asociado continuamente a los fendmenos
es comun en todos los campos de estudio: los sistemas de control, fisica,
ingenieria, etc. Aceptamos la imprecision como una consecuencia natural de

nuestro mundo.

Generalmente, simplemente se aproximan los eventos a modelar a funciones
numeéricas y se escoge un resultado en lugar de hacer un analisis del
conocimiento empirico. Sin embargo al procesar la informacion se entiende de

manera implicita la imprecisién de la informacion facilmente. El ser humano
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esta capacitado para formular planes, tomar decisiones y reconocer conceptos
compatibles con altos niveles de ambigiedad. Considere las siguientes

sentencias:

e Latemperatura del motor esta baja.
e El avion esta inclinado hacia la derecha.

e El nivel de vuelo es alto.

Sea U una coleccidén de elementos de tipo a, se dice que U es el universo de

discurso y que a es uno de sus elementos.

Para un conjunto difuso que se encuentra dentro de un universo su
caracteristica particular sera una funcién de pertenencia que tomara valores en
un intervalo comprendido entre 0 y 1 ([0, 1]). De esta forma, es posible
representar un conjunto difuso B como un grupo de pares ordenados de un

elemento de tipo a y con funcién de pertenencia.

Los conjuntos clasicos se definen mediante un predicado que da lugar a una
clara division del Universo de Discurso X en los valores "Verdadero" y "Falso".
Sin embargo, el razonamiento humano utiliza frecuentemente predicados que

no se pueden reducir a este tipo de division.

Por ejemplo, tomando el Universo de Discurso formado por todas las posibles
temperaturas del motor de una aeronave, se puede definir en dicho universo el

conjunto A como aquél formado por las temperaturas "altas".

Por supuesto, es imposible dar a A una definicibn clasica, ya que su
correspondiente predicado no divide el universo X en dos partes claramente
diferenciadas. No podemos afirmar con rotundidad que una temperatura es
"alta" o no lo es. El problema podria resolverse en parte considerando que una

temperatura es "alta" cuando su valor supera cierto umbral fijado de antemano.
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Se dice que el problema tan sélo se resuelve en parte, y de manera no muy
convincente, debido a que el umbral mencionado se establece de una manera
arbitraria, y por otro lado podria darse el caso de que dos temperaturas con

valores muy diferentes fuesen consideradas ambas como "altas".

Evidentemente, el concepto "temperatura alta" asi definido nos daria una

informacion muy pobre sobre la temperatura del mencionado motor.

La manera mas apropiada de dar solucién a este problema es considerar que
la pertenencia o no pertenencia de un elemento x al conjunto A no es absoluta
sino gradual. En definitiva, definiremos A como un Conjunto Difuso. Su funcion
de pertenencia ya no adoptara valores en el conjunto discreto {0,1} (légica
booleana), sino en el intervalo cerrado [0,1]. En conclusiéon podemos observar

que los Conjuntos Difusos son una generalizacién de los conjuntos clasicos.

La funcion de pertenencia se establece de una manera arbitraria, lo cual es uno
de los aspectos mas flexibles de los Conjuntos Difusos. Por ejemplo, se puede
convenir que el grado de pertenencia de una temperatura de "45°c" al conjunto
A es 1, el de "25°%" es 0.4, el de "6°c" es 0, etc. cuanto mayor es el valor de

una temperatura, mayor es su grado de pertenencia al conjunto B.

Para operar en la practica con los Conjuntos Difusos se suelen emplear
funciones de pertenencia del tipo representado en la Figura 4-2.

funcidn de pertensncia

)

Figura 4-2 Tipos de funciones de pertenencia.
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En la figura 4-2 se pueden observar dos tipos de funciones de pertenencia de
los existentes. El tipo triangular que puede ser un caso concreto del trapezoidal
en el que los dos valores centrales son iguales, y el de forma de campana

gaussiana.

De otro lado, si se toma el Universo de Discurso de la posicion de vuelo. El
Conjunto Difuso "inclinado" representa el grado de pertenencia respecto al
parametro actitud de vuelo que tendria una aeronave en cada instante del
vuelo. Es decir, el conjunto expresa la posibilidad de que el avién se incline en
un fragmento de tiempo del vuelo sobre su trayectoria. Un Conjunto Difuso
podria ser considerado como una distribucién de posibilidad, que es diferente a

una distribucién de probabilidad.

Se puede observar que los Conjuntos Difusos de la figura 4-3 se interceptan,
por lo que una inclinacién x; podria tener distintos grados de pertenencia en dos
conjuntos al mismo tiempo: "inclinado" y "medio inclinado". Esto indica que
posee cualidades asociadas con ambos conjuntos. El grado de pertenencia de
x en A, como ya se ha sefialado anteriormente, se representa por m a(x). El
Conjunto Difuso A es la unién de los grados de pertenencia para todos los

puntos en el Universo de Discurso X, que también puede expresarse como:
X
A= j P (x)
X
X

Utilizando la notacion de los Conjuntos Difusos, pa(x)/x es un elemento del

conjunto A.
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Figura 4-3 Ejemplo de Conjuntos Difusos.

e Operaciones entre Conjuntos Difusos.

Los Conjuntos Difusos se pueden operar entre si del mismo modo que los
conjuntos clasicos. Puesto que los primeros son una generalizacion de los
segundos, es posible definir las operaciones de interseccién, unién y

complemento haciendo uso de las mismas funciones de pertenencia.

En realidad, estas expresiones son bastante arbitrarias y podrian haberse
definido de muchas otras maneras. Esto obliga a considerar otras definiciones
mas generales para las operaciones entre los Conjuntos Difusos. En la
actualidad se considera correcto definir el operador interseccién, y el operador

union.

e Variables Linguisticas

Los Conjuntos Difusos son capaces de captar por si mismos la vaguedad
linglistica de palabras y frases comunmente aceptadas. La habilidad humana
de comunicarse mediante definiciones vagas o inciertas es un atributo

importante de la inteligencia.

Una Variable Lingtiistica es aquella cuyos valores son palabras o sentencias

que van a enmarcarse en un lenguaje predeterminado. Para estas variables
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linglisticas se utilizara un nombre y un valor linglistico sobre un Universo de
Discurso. Ademas, podran dar lugar a sentencias generadas por reglas
sintacticas, a las que se les podra dar un significado mediante distintas reglas

semanticas.

Los Conjuntos Difusos pueden utilizarse para representar expresiones tales

como:

o La temperatura del motor es alta.
e La velocidad es normal.

e Lainclinacién de viraje es normal.

Las expresiones anteriores pueden dar lugar a expresiones linglisticas

mas complejas como:

e Latemperatura del motor no es alta.
e La velocidad es normal pero no muy baja.

e Lainclinacién de viraje es normal y muy cerrada.

Tratando de esta forma los distintos modificadores linguisticos pueden ir

calculandose todas las expresiones anteriores.

En el caso particular del presente trabajo de grado, el algoritmo de control se
desarrollara con base a las técnicas de logica difusa con lo que se pretendera
realizar todos los procesos de optimizacion, e incrementacion en la

estabilizacidén y controlabilidad de la aeronave.

Esta seccién se denomina el controlador difuso, el cual estara compuesto por

cuatro partes principales:
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v" Un primer modulo al que se le denominara difusor: Este mide los valores de
las entradas, adapta la escala de los valores de las entradas segun los
correspondientes valores del universo del discurso. Ademas, transforma los

datos de entrada en valores linguisticos.

v La base de conocimientos en la cual reside toda la informacién respecto a la
aplicacién en la que basa su desarrollo. Basicamente es una base de datos
acompafiada de una base de reglas linguisticas (fuzzy). Aqui estan

contenidas las definiciones necesarias para las reglas de control.

v Lalégica que es el nucleo del controlador fuzzy.

v" Un modulo de correcciéon que convierte el rango de valores de las variables

de salida a los valores de los respectivos universos de discurso.
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CAPITULO §

PROCESADORES DIGITALES DE SENAL (Arquitectura y Desempefio)

Los DSP se han utilizado principalmente en aplicaciones de avanzada
tecnologia, por lo que tal vez no sean sistemas tan convencionales como los
PC. Actualmente los desarrollos basados en estos procesadores estan
creciendo cada vez mas, pues ahora se incluyen dentro de equipos muy

“familiares” como televisores, equipos de sonido, e incluso juguetes.

Los DSP se caracterizan por su gran capacidad computacional en el manejo de
algoritmos de proceso digital, alto grado de paralelismo entre sus elementos
funcionales, y arquitectura Harvard como se tratara mas adelante. Una de las
tendencias actuales de los DSP es incluir cada vez mas rasgos propios de
microprocesadores generales como son: gran capacidad de direccionamiento
de memoria, puertos I/O, timers, un amplio conjunto de registros, entre otros.
Han mejorado los tiempos de respuesta a las interrupciones y el tiempo de
conmutacion se ha disminuido considerablemente, en algunos casos, mediante
la incorporacién de mas bancos de registros. Asi uno de los avances cruciales
ha sido el aumento de la memoria interna. Todas estas caracteristicas permiten
la incorporacion de los DSP a sistemas dedicados (Embedded), posibilitando
combinar funciones de control y proceso en tiempo real sobre el mismo

dispositivo.

5.1 ARQUITECTURA DE LOS DSP

Muchas aplicaciones con procesadores digitales de sefial emplean un disefio
casi que similar respecto a sus caracteristicas basicas. La primera de ellas es
la capacidad de resolver rapidamente ecuaciones de la forma: a = bX+b,
manipulando grandes cantidades de datos a través de los buses, por medio de

dicha operacién matematica. La segunda caracteristica de un DSP es su
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configuracion de memoria, incorporando dentro de si médulos de memoria que

funcionan a gran velocidad.

Como una tercer caracteristica podemos citar su bajo consumos de energia, lo
que permite alimentar sus aplicaciones con baterias convencionales (pilas) sin

que esto limite la autonomia de operacion de los dispositivos.

Los DSP basan su organizacion interna en lo que se denomina Arquitectura
Harvard (Figura 5-1); ésta emplea dos sectores de memoria por separado: uno
para los datos y otro para programas. De igual manera hace uso de dos buses
diferentes: el primero para el trafico entre la unidad central de proceso CPU y
los datos, y el segundo para la transferencia de informacion entre la memoria
de programas y la CPU, permitiendo asi mover instrucciones y datos

simultaneamente.

oo Kwmaer | CPU [oimmeay | oe
Iemony Memory
o

Moo Kriwm | CPU  [orwmway 0o
Memorny Memory
oy (e sy
Lo

Comtwoller

dah

Figura 5-1. Arquitectura Hardvard en un DSP.
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Los DSP contienen cinco elementos o unidades basicas: la unidad aritmética
l6gica ALU, la unidad de memoria, la unidad de control, y las unidades de
entrada y salida.

5.1.1 Unidad Aritmética Légica ALU.

Es el sector del procesador en donde se ejecutan las operaciones aritméticas y
l6gicas entre los datos; generalmente trabaja usando palabras de 16 bits. El
tipo de operacion que se realizara se determina a través de las sehnales
provenientes de la unidad de control. Los datos utilizados por la ALU podran
provenir tanto de los bancos de memoria, como de las interfaces de entrada.
Una vez se realizan las operaciones sobre los datos, la ALU puede transferir

los resultados al acumulador.

5.1.2 La Unidad de Memoria.

Aqui se guarda el codigo binario (grupos de digitos) que representan
instrucciones, las que seran ejecutadas por el sistema DSP, y los datos que
seran procesados por el programa. La operacion de la memoria es manejada
por la unidad de control, seleccionando la  operacibn a
realizar(Lectura/Escritura).

5.1.3 Unidades de Entrada y Salida.

La unidad de entrada esta conformada por los dispositivos que le permitan
adquirir datos al sistema DSP. A través de estos elementos se hace posible la
captura de datos de cualquier fenémeno ya sea de naturaleza fisica, quimica,
etc., para ser procesados. Al igual que en los anteriores casos, la unidad de
control juega un papel importante pues determina hacia dénde debe dirigirse la

informaciéon de entrada. Algunos dispositivo de entrada muy comunes en los
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sistemas DSP son los conversores A/D, los timers, y los puertos de

comunicacion.

Por otro lado, la unidad de salida consta de elementos utilizado para transferir
los datos hacia el exterior del sistema. Estos dispositivos son igualmente
manejados por la unidad de control, y el ejemplo mas claro de una de éstas
unidades son los conversores D/A, o las salidas PWM (Modulacion por Ancho

de Pulso) de los procesadores.

5.1.4 La Unidad de Control

Es parte vital de la arquitectura DSP. Se encarga de gobernar todas las
unidades a través de sefales de temporizacion y control. Dentro de la
arquitectura de un procesador digital de sefial, claramente se diferencian las
unidades anteriormente descritas, resaltando que la ALU, la unidad de control y
algunos otros registros importantes se combinan en un solo elemento

denominado Unidad Central de Proceso CPU.

La unidad de multiplicacibn/acumulacién o mejor MAC. Es considerada el
nucleo del procesador digital de sefial, y gracias a ella es posible dar solucion a
las ecuaciones de la forma: a = bc + d, con una gran rapidez y de forma
repetitiva, marcando esto la gran diferencia entre los DSP y los
microprocesadores convencionales, pues éstos Uultimos carecen de dicha

unidad.

La caracteristica de las unidades de proceso viene muy marcada por el tipo de
datos que maneja cada procesador: Datos de punto fijo, y datos de punto
flotante, pero existen diferentes velocidades de trabajo y unidades
especializadas para agilizar todas las operaciones que se llevan a cabo en ella.
De acuerdo a esto también se seleccionan los procesadores, segun ésta
caracteristica en aplicaciones puntuales, pudiendo nombrar algunos : Como

procesadores de punto fijo el TMS320C2X o C5X, de Texas Instruments, el
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DSP56XXX de Motorola, y en la clase de punto Flotante el TMS320C3X vy el

DSP96002 de los fabricantes nombrados respectivamente.

Se puede hacer referencia a la velocidad de un DSP mediante la expresién
MIPS (Millones de Instrucciones por Segundo) lo que equivale a medir la
cantidad de instrucciones que es capaz de realizar el procesador en un
segundo de tiempo ; de igual manera y gracias al alto grado de paralelismo
que ofrecen los DSP (lo que implica la realizacion de operaciones simultaneas
en una unidad de tiempo) también se expresa la velocidad como funcién del

numero de operaciones asi : MOPS (Millones de Operaciones por Segundo).

5.1.5 DESEMPENO DE UN DSP

Cuando un DSP soporta una combinacion de funciones de control y proceso,
los requerimientos se hacen divergentes. Por un lado ha de procesar un gran
numero de interrupciones con el minimo tiempo de retardo entre la entrada y el
instante en que los resultados estén disponibles, propio de un tratamiento en
tiempo real. Y por otro lado, ha de manejar funciones de control, que son

funciones, a nivel de sistema.

Para manipular adecuadamente ésta situacién, se ha recurrido al uso de
sistemas operativos o microkernel de tiempo real. Estos normalmente reunen
un nucleo multitarea con un conjunto de servicios que controlan los recursos
del sistema. Gracias a éste nucleo, se pueden ejecutar multiples procesos en
forma jerarquizada, designando en cada tarea un cierto nivel de prioridad,

segun su importancia, permitiendo una adecuada utilizacion de la CPU.

En general, la necesidad de un sistema operativo depende de la(s) tarea(s)
que se realicen. En tareas simples donde se ejecuta siempre una sola funcién
repetitiva, o donde las prestaciones computacionales del DSP se optimizan al
maximo, la utilizacion de sistemas operativos supondria una sobrecarga. Sin
embargo, cuando el numero de tareas y la complejidad se incrementan en un
desarrollo basado en DSP, los sistemas operativos se podran emplear para

asignar los recursos del sistema y permitir la funcionalidad en modo multitarea.
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En las aplicaciones de proceso digital en tiempo real se requieren altas
prestaciones computacionales que se combinan con altos indices de
interrupcién, gran ancho de banda para datos y/o minimo retardo entre el
instante de adquisicién y el momento en que los resultados estén disponibles.
En sistemas dedicados (embedded), ademas se han de manejar funciones de
control y planificacién de procesos.

Basandose en lo anterior, si se maneja un estricto concepto de lo que es
tiempo real, entonces no solo importaran los resultados computados, sino
también el instante en que éstos se producen. Por ello cada aplicacion tiene
unos limites absolutos que deben ser satisfechos para su correcto
funcionamiento. Asi entonces se tendra en cuenta conceptos tan importantes
como el tiempo de respuesta de una interrupcién, que es el que transcurre
desde el momento en que se sefiala un evento hasta que se ejecuta la primera
instrucciéon de rutina. También el retardo entrada/salida, pues dependiendo de
la aplicacion, existe un limite maximo de retardo entre el momento del
muestreo y el instante en el que los resultados estan disponibles. Este valor de
retardo nunca debera sobrepasar el tope maximo existente, para asegurar el

correcto funcionamiento de la aplicacion.

5.1.6 DSP vs MICROPROCESADORES, Analisis Comparativo.

Para analizar si una arquitectura no basada en DSP es apta para el procesado
de senales en forma Digital, se puede comprobar cdémo responde a una serie

de caracteristicas basicas como son :

1. Aritmética de alta velocidad y precisidén : se tratara en la mayoria de los
casos de sistemas que deben responder en tiempo real, siendo
caracteristicas vitales la velocidad de calculo, y disponer de formatos
especiales para los datos.

2. Flujo de Datos rapido y constante : es importante tener en todo momento el

mayor grado de utilizacion posible de las unidades de calculo.
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3. No sobrecargar los bucles: Pues en realidad un programa para una
aplicacion DSP es en ocasiones un algoritmo repetitivo y con una cantidad
considerable de datos a manejar.

Descargar la CPU del trabajo de controlar los saltos y decrementos de los
punteros, pasando esta funcidén a otras unidades, aumentara el rendimiento del
sistema.

A otras arquitecturas como la RISC o por ejemplo los procesadores en paralelo,
se les puede suponer una gran velocidad en la ejecucion de instrucciones,
pues ésa es su finalidad. Asi RISC surge como una nueva opcidén ante los
convencionales procesadores CISC, intentado desechar la creciente
complejidad que éstos presentan en cuanto a direccionamiento y tipos de
instrucciones distintas, para mediante herramientas mas sencillas potenciar su

rendimiento.

Es aqui entonces cuando surge un paralelo entre estos procesadores (RISC) y
los DSP. En un procesador RISC sus disefiadores consideran la instruccion de
multiplicar como algo redundante, ya que se puede obtener mediante sumas
sucesivas. Esto podria pasar desapercibido en un sistema computacional de
propésito general, donde esta operacion no se presenta muy a menudo, pero
en una aplicacibn DSP, es una operacion basica ya que se requiere en
numerosas ocasiones. Asi pues mientras los RISC intentan introducir en sus
nuevos modelos la instruccion de multiplicar (pues en los antiguos no existia),
los procesadores digitales de senal llegan a tal punto que integran

multiplicadores para desarrollar calculos en un solo ciclo.

Es importante saber cuando y donde utilizar un procesador digital de sefial,
pues es un elemento muy ventajoso en el calculo de complejas operaciones
matematicas, el manejo de datos y el costo, ademas presenta una amplia gama
de posibilidades en el momento de escoger el procesador DSP que mas se

ajuste a los requerimientos del sistema que deseamos desarrollar.
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5.2 LOS DISPOSITIVOS LOGICOS PROGRAMABLES: FPGAs y CPLDs

Los requerimientos y la complejidad de las aplicaciones basadas en sistemas
digitales se han incrementado en un alto porcentaje en los ultimos afios, a tal
punto que su implementacion con circuitos integrados convencionales (por
ejemplo la serie 74LSxx) basada en compuertas légicas se ha convertido en
algo bastante inpractico de realizar debido a la baja escala de integracién y a
su desempeinio.

La actual tecnologia ofrece soluciones a estas necesidades, integrando en un
mismo chip, circuiteria de alta densidad que, de otra manera, solo seria posible
implementar con una munerosa cantidad de chips simples, con el consiguiente
ahorro de consumo, espacio fisico, y costo. En este sentido, existen formas de
integrar en un solo dispositivo toda una circuiteria de alto desempefo. Una de
estas formas es el disefio de dispositivos ASIC (Application Specific Circuit). La
otra opcidén, mas econdmica y que se encuentra al alcance de los disefiadores,
consiste en la utilizacién de los Dispositivos Ldgicos programables que son
chips en los que la funcionalidad interna ofrece la posibilidad de ser redefinida.

De otro lado, en los ultimos afios se ha acortado en gran medida "la brecha
que separa el hardware del software". Los ingenieros de hardware han creado
la mayor parte de sus nuevos circuitos digitales en lenguajes de programacion
como el VHDL y frecuentemente la orientacidon hacia la utilizacion de
dispositivos FPGAs y CPLDs. ;Qué son estos circuitos y como estos cambian

el destino de los sistemas empotrados (embedded) en sus bases de disefo?

Ya desde hace algunos afios, la capacidad promedio de los dispositivos l6gicos
programables han venido creciendo a un ritmo bastante acelerado. El numero
maximo de compuertas en una FPGA se encuentra actualmente alrededor de
500000, y este valor esta aun en crecimiento, duplicandose casi cada 18
meses. Entretanto, el precio de estos chips esta disminuyendo cada dia mas.
Actualmente, los ingenieros de hardware y software describen sus aplicaciones
l6gicas en términos para lenguajes de alto nivel, y luego proceden a "poner" el

resultado de la compilacion dentro de un dispositivo de silicio (chip).
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Existen en el mercado varias clases de dispositivos para légica programable,
desde pequenos chips con capacidad para implementar un pufado de
ecuaciones ldogicas, hasta una "enorme" FPGA dentro de la cual podemos
configurar el nucleo de un procesador y sus periféricos. Ademas de clasificar
un dispositivo ldégico programable por su tamafo, uno de las rasgos mas

importantes en ellos es su arquitectura.

5.2.1 DISPOSITIVOS LOGICOS PROGRAMABLES SIMPLES (PLDs)

Los dispositivos l6gicos programables simples (PLDs) fueron los primeros chips
en su genero, los cuales se desarrollaron con el propésito de poder
implementar aplicaciones basadas en loégica digital, en hardware. En otras
palabras, con ellos era posible reemplazar un conjunto de circuitos ldgicos
integrados convencionales, como por ejemplo los pertenecientes a la serie

74L.Sxxx, e intercambiarlos con uno solo de estos chips PLD.

Dentro de esta gamma se encontraban las PAL (Programmable Array Logic)
que consistian en una matriz de compuertas AND y una compuerta fija OR. Es
asi, que era posible implementar funciones légicas en forma de sumas de

varios términos como entradas a la matriz de compuertas AND.

También pertenecen a esta clasificacion los PLA (Programmable Logic Array).
Se diferencian de sus antecesoras en que a la salida de la matriz AND se
encuentra, a su vez, una matriz de compuertas OR, de forma que a la salida de
cada OR se halla un flip-flop cuyas salidas son conectadas nuevamente con la

matriz de entrada.

Dentro de cada PLD se encuentra un conjunto de elementos llamados
macroceldas las cuales se encuentran completamente conectadas. Estas
macroceldas estan compuestas por una determinada cantidad de lbgica
combinatoria (por ejemplo compuertas OR, AND, etc.) y algunos flip-flops,
siendo posible implementar dentro de cada macrocelda una ecuacién

booleana.
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5.2.2 CPLDs

Con el correr de los afios, la densidad dentro de estos chips se ha
incrementado, siendo natural que los fabricantes de PLDs evolucionaran su
producto logrando una mayor capacidad al interior de cada dispositivo, a los
que denominaron CPLDs. Probablemente los CPLDs mas populares en el
mercado actual son los fabricados por la empresas XILINX y ALTERA.

Para propésitos mas practicos, se puede imaginar a un CPLD como un
conjunto de multiples PLDs simples empaquetados dentro de un solo chip. La
gran capacidad de los CPLDs ofrece la posibilidad de implementar una o mas
ecuaciones légicas, o mejor aun, desarrollar proyectos de alta complejidad. En

la Figura 5-2 se observa un diagrama en bloques de la constitucion interna de

u—— =
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Figura 5-2. Diagrama en bloque s de la estructura interna de un CPLD.

Cada uno de los bloques l6gicos mostrados en la Figura 5-2 se puede decir
que equivalen a un PLD simple. Asi, los CPLDs actuales contienen una gran
cantidad de bloques légicos a su interior. Todos estos bloques légicos se
encuentran formados, a su vez, por macroceldas interconctadas mediante
minusculos alambres. A diferencia de la conexioén interna de un PLD, la matriz

de interconexién dentro de un CPLD puede o no estar totalmente conectada.



65

5.2.3 FPGAs

Estos dispositivos difieren por completo respecto a los ya mencionados. Esta
diferencia radica en que las FPGAs se componen de celdas individuales
rodeadas por una gran cantidad de caminos por los cuales dichas celdas se
interconectan entre si. En la Figura 5-3 podemos apreciar la arquitectura tipica
de una FPGA.

‘ Bloque légico
' Bloque de I/O

m—  [nterconexion
Programable

Figura 5-3 Diagrama en bloques de la composicién interna de una FPGA.

Esta se compone de tres partes basicas ,asi:

1. Los bloques légicos.
2. Interconexiones programables.

3. Los bloques de entrada y salida (1/0O)

Los bloques de entrada y salida (I/O) conforman un anillo alrededor del
dispositivo (su contorno). Cada uno de estos ofrece la posibilidad de trabajar
tanto como entrada, salida, o en modo bidireccional, siendo accesados a través
de los pines del chip, los cuales también son en su mayoria de proposito

general (I/O).

Este anillo encierra todo un arreglo de bloques légicos y las conexiones entre

ellos. A estas conexiones se les denominan caminos de interconexion
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programables. En este sentido, la programacién de estos dispositivos FPGAs
se realiza actuando sobre estos caminos de interconexion, realizando la

comunicacion de unos bloques légicos con otros.

Los bloques logicos de las FPGAs de XILINX se llaman CLB (Configurable
Logic Block), y estan compuestos por una seccion de légica combinacional, dos
flip-flops, y circuitos adicionales de multiplexado. Estos bloques estan

interconectados mediante una matriz de comunicacion en el interior del chip.

Gracias a todas estas magnificas caracteristicas, podemos concluir que la
arquitectura de una FPGA es lo bastante mas flexible que la de un CPLD. Esto
las convierte en elementos muy eficientes en lo que se refiere a aplicaciones
pipeline, y en cuanto a densidad, en cuestidén de compuertas por chip; ademas

de que su costo es menor que el de un CPLD.

5.2.4 PROCESO DE DISENO Y DESARROLLO DE HARDWARE

El proceso de disefio y desarrollo de hardware con logica digital no es muy

diferente , a simple vista, al realizado en aplicaciones empotradas (embedded) ,

Un esbozo de la estructura del hardware y sus caracteristicas se realiza
mediante los llamados lenguajes de descripcion hardware de alto nivel,

usualmente VHDL.
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El procedimiento general para el desarrollo de hardware mediante dispositivos

l6gicos programables se muestra en la Figura 5-4.

v
. Disefio Inicial ——’. Simulacion -
3

Place and
Route
|

¥

Figura 5-4. Procedimiento para el desarrollo hardware usando Logica

Programable.

Quiza, una de las diferencias mas notable entre los disefios de hardware y
software es la forma como el ingeniero concibe las ideas de solucion a los
problemas. Los desarrolladores de software casi siempre tienden a " pensar
secuencialmente”; las lineas de cddigo fuente que escriben son ejecutadas en
dicho orden. Durante el disefio inicial del hardware, los desarrolladores deben "
pensar en paralelo”, pues todas las sefiales de entrada al dispositivo son
procesadas en paralelo. Por consiguiente, las declaraciones en el lenguaje de
descripcion hardware permite crear unas estructuras que se ejecutan al mismo

tiempo.

Al paso del disefio inicial, le sigue el de la simulacion. En este segmento se
ejecuta el disefio y se confirma mediante la simulacion que para un conjunto de
entradas dado se producen en las salidas las sefales correctas (las
esperadas). No obstante, se pueden presentar algunos problemas relacionados
con la capacidad del dispositivo y los tiempos de ejecucion en el hardware,

pero aun asi, el ingeniero podra constatar si su disefio légico se encuentra
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funcionalmente correcto, antes de pasar a la siguiente etapa del proceso

disefno.

La compilacion del hardware solamente se iniciara después de que se ha
confirmado que la representacion funcional es correcta. Esta etapa la
conforman una representacion intermedia del disefio hardware Ilamada
sintesis, y un proceso de traduccion llamado place and route. Este involucra
la ubicacion de las estructuras légicas descritas por el resultado de la sintesis,
sobre las actuales macroceldas, interconexiones, y respecto a los pines de

entrada y salida del dispositivo seleccionado.

Como resultado del place and route, se obtiene una cadena de bits, la cual
puede mirarse como el dato binario que debera ser cargado dentro de la CPLD
o la FPGA, con el objetivo de que dicho chip configure el disefio hardware
deseado.

5.2.5 PROGRAMACION DE LOS DISPOSITIVOS DE LOGICA
PROGRAMABLE

Una vez se tenga la cadena de bits, resultado de los procedimientos
anteriormente mencionados, se va a necesitar de un dispositivo que permita

"bajar"” esta informacioén al dispositivo logico.

Una de las caracteristicas principales de las FPGAs es que deben ser
reprogramadas cada vez que se inicia la alimentacion eléctrica al circuito.
Cuando el chip no recibe energia, toda la informacion contenida en el se
volatiza. Por ello es necesario proveer, junto al chip FPGA, una medio para
cargar de nuevo la informacion en él. Lo mas usual es disponer de una unidad
de memoria, de acuerdo a lo sugerido por el fabricante, como por ejemplo una
EPROM, EEPROM, memoria serial, etc., de manera que se produzca un

volcado de este programa cada vez que se inicie la alimentacion al circuito.
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En el caso de las CPLDs, el software de desarrollo permite la utilizacién de
programadores provistos de su adecuada interfaz. Una vez que la simulacion
ha sido exitosa, se realiza la programacion sobre el chip por medio del
quemador. Esto se da, gracias a que los dispositivos CPLD gozan de tener
memoria interna, bien sea EPROM, EEPROM, o FLASH.

Los CPLDS mas modernos, también proporcionan la posibilidad de ser
reprogramados dentro de su circuito de aplicacion, sin que exista la necesidad
de retirarlos de su circuito impreso. Esto posibilita borrar su contenido, y la

reprogramacion interna, a través de una interface llamada JTAG.
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CAPITULO 6

DESCRIPCION DE LA APLICACION

El trabajo de investigacion desarrollado en este proyecto de grado, consistio en
el disefio, prueba, e implementacién/construccion de un sistema de control
embebido de vuelo para estabilizacidon y mantenimiento del curso de vuelo de
una aeronave no tripulada (UAV) radiocontrolada desde una estacion en

tierra.

6. 1. CONCEPTOS SOBRE EL CONTROL DE UNA AERONAVE

Antes de iniciar con la descripcion del sistema de control de vuelo propuesto,
es muy conveniente hacer una breve explicacion de la manera como funcionan
las aeronaves, sus dispositivos de sustentacién, y control primario

(aerodinamico) de vuelo.

Las fuerzas aerodinamicas creadas por la interaccion de las aeronaves con el
aire son de gran importancia para el vuelo. Al desplazarse por el aire, el avidén
crea una corriente de aire que alcanza grandes velocidades. A esto se le llama
“‘viento relativo”. Las presiones que ejerce este aire sobre las superficies de las
alas y la cola hacen posible el vuelo estable. En las alas curvadas, el viento

relativo genera sustentacion, una fuerza que contrarresta a la de la gravedad.

Las superficies horizontales de la cola actuan en el viento como una veleta
tendida en sentido horizontal, manteniendo a nivel el avion, el cual conserva
dirigido su rumbo gracias al plano vertical de deriva. Mostrando varias
superficies méviles (Figura 6-1) en diversas posiciones (diferentes angulos) con
respecto al viento relativo, la aeronave es sometida completamente a este flujo

de aire con el objetivo de poder controlarla.
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TIMCM

Figura 6-1. Dispositivos de control primario en la aeronave de la aplicacion.

Estas superficies moviles a las cuales nos referimos estan ubicadas en las
alas, y en la cola del avion, y son las que permiten su control. Los Alerones,
inclindndose en direcciones opuestas en los bordes de fuga del ala, desvian el
flujo de aire para subir o bajar las puntas de las alas (Roll). En el plano
horizontal de cola, un borde movible, el timén de profundidad, inclina la nariz de
la aeronave (Pitch), y controla el angulo de encuentro con el aire, llamado
angulo de ataque. El timon de direccidén, ubicado en el plano vertical de la

deriva, es el dispositivo que permitira el control de giro lateral (Yaw).

Asi, para el despegue, al desplazarse el avidbn a gran velocidad por la pista,
este se va acercando gradualmente a la velocidad de sustentacién o de vuelo.
El flujo de aire que corre por el ala produce sustentacion, pero no la suficiente
para el despegue. El piloto inclina el timéon de profundidad, sube la nariz y
acentua el angulo de ataque del ala. Mientras mayor sea este angulo, mayor

sera también la fuerza de sustentacion generada por el ala.

El aerovehiculo se elvara cuando la fuerza de sustentacidon, o ascencional sea
igual a su peso total. Sin embargo, un angulo de ataque mas acentuado, si bien
favorece la sustentacidén, también crea mas resistencia (friccién): es mas dificil

que el avion atraviese por el aire.
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De otro lado, el motor debera generar mayor potencia cuando se trata de
ascender que cuando solo ha de avanzar horizontalmente, pues el principal
factor del vuelo es el movimiento de avance: el avién debe ir lo bastante rapido

para que el viento relativo pueda producir la sustentacion necesaria.

Haciendo referencia por un momento a nuestro caso particular en el que la
aeronave a utilizar sera propulsada por un motor de hélice, esta es en realidad
un ala que gira en un plano vertical, y la fuerza que genera es denominada

empuje.

Una vez el avién alcanza su altura de vuelo (crucero), el avibn se nivela y
comienza a seguir su trayectoria. Ahora, en vuelo directo y horizontal, todas las
fuerzas que actuan sobre él estan en equilibrio. EI empuje es igual a la
resistencia, y la sustentacibn compensa exactamente el peso del aeroplano. Si
no se presentara este equilibrio entre alguna de estas fuerzas, la nave lo
buscaria inmediatamente ascendiendo o descendiendo hasta encontrar el

punto de equilibrio.

Para mantener el vuelo horizontal, se debera coordinar de manera precisa el
angulo de ataque y el empuje. Si disminuye éste (esto es si el motor se
desacelera) el avibn empezara a perder altura. Para ponerlo horizontal se
podra escoger entre dos opciones: incrementar la aceleracion en el motor para
restablecer su anterior fuerza de empuje, o inclinar el avion un poco hacia
arriba para aumentar el angulo de ataque del ala y generar mas sustentacion.
En este caso se habra alterado las condiciones de vuelo: aunque se
desplazaria horizontalmente, el resultado es que la velocidad de vuelo se

decrementara.

Una aeronave que vuela en linea recta decide virar hacia un determinado lado
(segun su ruta), por ejemplo hacia la derecha, entonces para lograrlo debe
mover momentaneamente los alerones con el proposito de bajar la punta
derecha del ala y subir la izquierda, con lo cual inclinara lateralmente todo su

cuerpo (fuselaje y las alas).
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La sustentacion del ala operara ahora hacia adentro y hacia arriba; la fuerza de
sustentacidén hacia adentro empuja el avion a una linea curva de vuelo, pero la
fuerza centrifuga reacciona al viraje en direccion opuesta, con lo que

contrarresta la sustentacion hacia adentro y el aeroplano gira suavemente.

El timén vertical, solo se utilizara en, este caso, para contrarrestar el
movimiento de guifiada (Yaw). De otro lado, en los virajes de una aeronave, el
timoén de profundidad (elevador) se inclina un poco hacia arriba para dar a las
alas mayor angulo de ataque; esto compensara el porcentaje perdido en la
fuerza de sustentacion debido al efecto del movimiento de giro.

6.1.1. EL ATERRIZAJE

Varios son los factores que determinan la actitud que tomara un avién en su
proceso de aterrizaje: su tipo, tamafno, carga, el viento, el estado del tiempo,
etc. Asi pues, el objetivo siempre sera el de posar el avidon sobre la pista a la

menor velocidad posible.

Para ello, podemos guiarnos por medio de las siguientes pautas. Primero, se
debe reducir la potencia del motor: la nariz baja y el avion descendera
suavemente. Al acercarse a la pista, se reducira aun mas la potencia y se
inclinara el timon de profundidad para dar a las alas un mayor angulo de
ataque. El resultado serd un descenso “empinado”. Al llegar a la pista, se
aumentara casi al maximo el angulo de ataque: el avion se “enderezard” y casi

tomara la velocidad minima de vuelo, tocando el suelo suavemente.

6.1.2 DIAGRAMA EN BLOQUES

A continuacion se presenta el diagrama en bloques del sistema a desarrollar,
como un apoyo ilustrativo.
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DIAGRAMA EN BLOQUES DEL SISTEMA FUZZY PARA CONTROL DE YUELOD.

6.1.3 COMPUTADOR DE VUELO FUZZY (Hardware y Software)

Su disefio esta basado en un procesador digital de sefial DSP, optimizado para
control, acompafiado de sus unidades periféricas (filtros, unidades de memoria,

unidades de potencia para el control de los servomecanismos).

Este dispositivo permitira a una aeronave no tripulada (radiocontrolada desde

una estacion en tierra), optimizar sus movimientos y procedimientos de vuelo
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en lo que se refiere a estabilidad, control y seguimiento del curso de vuelo

determinado.

El algoritmo de control se desarroll6 con base a las técnicas de légica difusa
con lo que se pretendid realizar todos los procesos antes mencionados
(optimizacion, estabilizacidon y mantenimiento del curso de vuelo). Es asi que
podemos denominarle a esta parte como el controlador DSP difuso, el cual

esta compuesto por cuatro partes principales:

v Un primer moédulo al que se le denominara difusor.

v Otro compuesto por la légica que permitira tomar las decisiones.
v" Una base de conocimiento.

v" Un modulo de correccion.

Al modulo de difusibn estaran directamente relacionados los datos

provenientes de los sensores de vuelo.

6.1.4 ESPECIFICACIONES

= Computador de Vuelo: Sera desarrollado sobre una QT alrededor de un
procesador digital de sefal (controlador DSP) de 16 bits entre cuyas
caracteristicas se encuentra la de realizar 10 MIPS y operar con punto fijo.
Este dispositivo incluira sus dispositivos de memoria (EPROM / EEPROM),
RAM, y periféricos tales como un convertidor A/D de 10 bits de resolucion y
8 canales de entrada, y un conversor D/A con 10 bits de resolucion.
Acompania a su vez a estos elementos, una FPGA (dispositivo légico
programable) el cual mediante la opcion que ofrece de poderse reconfigurar
en forma dinamica, sera la encargada de servir como una interface flexible
para el transporte de datos entre los diferentes dispositivos equipo en

tiempo-real.

= SENSORES Se construirdn todos los sensores ha ser utilizados, bajo

dimensiones fisicas bastantes reducidas. Estos incluyen: Un altimetro
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capaz de medir la altura en funcién de la presién atmosférica, y con un
rango de medidas entre los 400 y los 1600 metros, estara constituido a
partir de dos transductores de presion de montaje superficial, y un
amplificador de instrumentacién cuyo objetivo sera el de acondicionar la
sefal analbgica proveniente de los mencionados transductores para su
posterior lectura en la unidad de conversion A/D. El medidor de Ila
Velocidad del Aire basado en un tubo metalico llamado pitot, medira
niveles de la velocidad a la que se desplaza la aeronave con respecto a la
superficie terrestre. Al igual que en el caso anterior, se utilizd un
amplificador de instrumentacion con el propésito de acondicionar su sefial
analégica y permitir su ingreso al conversor A/D. El Sensor de RPM para
el motor es un dispositivo por medio del cual a través de un fotosensor y un
amplificador operacional en configuracién de amplificador, sera capaz de
medir durante el vuelo la vueltas a las que giraran las hélices de la
aeronave. La Unidad Inercial de Medida estara basada en dos
transductores de aceleracién (uno por cada eje: X,Y), y dos giroscopios
(igualmente, uno por cada eje del avidén) y cuyas salidas, analbgicas, seran
enviadas directamente al conversor A/D con el propésito de ser procesadas
digitalmente.

SERVOMECANISMOS: seran los dispositivos actuadores del sistema, los
cuales seran operados por el computador de vuelo a través de una interface
de control (conversor D/A). Estos operan por medio de motores DC de 6
voltios, y se requerira de un motor por cada dispositivo de control primario
de vuelo del aviéon (Alerones, Elevador, Flaps, Deriva, Acelerador del

motor).

SOFTWARE A UTILIZAR: Para el buen desarrollo de este trabajo se
requerira de dos herramientas de trabajo que permitan trabajar,
separadamente, tanto con el procesador digital de sefal DSP, como con el
dispositivo logico programable FPGA. Para ello se ha optado por la
utilizacién de el equipo de desarrollo de INTEL MCU296 para DSPs de la

familia 80C296SA, y su lenguaje ensamblador. De igual manera se utilizara
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la herramienta Foundation de Xilinx que permitira trabajar bajo el lenguaje
VHDL con las FPGAs de la familia XC3000 de la misma empresa (Xilinx).

6.2 SISTEMA FUZZY DE ESTABILIDAD Y CONTROL

6.2.1. SISTEMA HARDWARE

Generalmente los sistemas de aeronaves no ftripuladas (UAV) estan
compuestos de un aero-vehiculo y un equipo en tierra. Para operar todo esto

en conjunto se requiere de tres partes importantes:

¢ El sistema de navegacion
o El operador de mision

e El sistema de estabilidad y control de vuelo

Los dos primero tdpicos no estan contemplados dentro del desarrollo de este
proyecto de grado, por lo que esta dedicado exclusivamente al disefio e
implementaciéon del sistema computarizado y sensorial de estabilidad y control

para una aeronave UAV.

Dependiendo del tipo y la calidad de los sensores, la confiabilidad de la
aplicacién (hardware- software) en cuanto a la exactitud computacional, y por

ende la respuesta comportamental del sistema UAV sera mejor.

6.2.1.1. SISTEMA ABORDO

6.21.1.1. La Aeronave: La aeronave plataforma utilizada para los
experimentos de laboratorio ha sido concebida teniendo en cuenta
los requerimientos de esta tesis. Aunque es un producto de
obtencién comercial (aeromodelo), este ha sido adaptado con el fin

de lograr incluir en su interior el conjunto de sensores, computador
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fuzzy, baterias, etc. que requerira el proyecto para su exitoso

funcionamiento (Figura 6-2).

Figura 6-2 Aeronave a utilizar en este proyecto de grado.

6.2.1.1.2. Conjunto Multisensor: subsistema del cual hacen parte todos los

dispositivos sensores utilizados para la navegacion de la aeronave
no tripulada en este proyecto. Estos son: Una unidad inercial de
medida (IMU) conformada por dos acelerédmetros y dos giroscopios.
Una unidad para la medida de la velocidad del avion, y un altimetro

barométrico.

Sensor del Altimetro Barométrico: La altitud es la distancia vertical entre
el nivel del mar y un punto cualquiera (en nuestro caso el avion UAV). El
altimetro ofrece entonces, una formacion sobre la altura a la cual vuela el
avion. Para hacer buen uso de su informacién es necesario conocer su
principio de operacion y el efecto que la presiobn barométrica y la
temperatura ejercen sobre él. El aire es mas denso o concentrado al nivel
de la tierra que en las alturas. A medida que aumenta la altitud la presién
atmosférica disminuye. La variacién en estos valores de la presién causa
que el altimetro indique los cambios de altitud. Asi, el sensor de altitud es

simplemente un barémetro que mide la presion atmosférica, y presenta al
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sistema Fuzzy una indicacion de la altura del avion. El sensor de altitud, con
unas dimensiones fisicas bastante reducidas, sera capaz de medir la altura
en funcion de la presion atmosférica. El rango de medidas sera de 400
metros hasta 1600 metros, de acuerdo con las necesidades de altura de
vuelo para este proyecto. En la Figura 6-3 y la Figura 6-4, se ilustra el

diagrama circuital del altimetro y su correspondiente transductor.
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Figura 6-3. Diagrama circuital del acondicionador de sefial analogica del

altimetro.
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Figura 6-4. Diagrama circuital de la seccidén del transductor de presién del

altimetro baromeétrico.
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Sensor para velocidad del aire: Se conoce como velocidad del avion a
aquella que es aproximadamente igual a la del aire que impacta contra el
aero-vehiculo cuando este esta en movimiento. El sensor de velocidad es
un instrumento sensible que también trabaja por diferencia de presiones.
Las presiones que se tienen en cuenta son la presion dinamica o de
impacto del aire en uno de los puntos de medida del sensor y la presion
estatica del aire exterior, o sea la presion del aire en reposo al nivel del
vuelo. Estas dos presiones seran iguales cuando el avion este estacionario,
o en tierra. Cuando el aeroplano se mueva en el aire, la presion que
impacta uno de los puntos de medida del sensor sera mas grande que la
estatica (medida por el otro punto del sensor). La diferencia entre estos dos
valores de presion sera finalmente la velocidad del aero-vehiculo. Para el
circuito disefiado, de similar tamafio al anterior, pero con una sonda o tubo
pitot que se debera situar en las alas del aeroplano, lejos del flujo de aire
producido por las hélices del motor, sera conectado mediante dos tubos
plasticos a un transductor de velocidad que enviara al computador fuzzy de
vuelo sefales referentes a la presion estatica y dinamica con el objetivo de
realizar los calculos de velocidad de la aeronave en vuelo. El rango de
velocidad sensada estara entre los 15 y 400 Km/h. En la Figura 6-5 y la
Figura 6-6, se muestra el esquema circuital del circuito sensor completo

medidor de la velocidad de vuelo.
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Figura 6-5. Circuito acondicionador de sefial del velocimetro.
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Figura 6-6. Transductor de presion utilizado en el desarrollo del velocimetro.
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e Sensores de la Unidad de Medida Inercial (IMU): Los acelerébmetros (eje
X, Y) son dispositivos capaces de medir aceleraciones y estan basados en
la medida de la fuerza hacia atras de una masa conocida. Cuando
experimentan una fuerza real hacia adelante, el dispositivo no s6lo mide la
aceleracion a que esta sometido, sino que también mide la aceleraciéon
gravitatoria debido a la atraccion generada por la superficie de la tierra. En
realidad son dispositivos transductores a los que se aplican aceleraciones y

suministran desplazamientos (Figura 6-7).
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Figura 6-7. Sistema de ejes coordenados del avién UAV.

6.2.1.1.1 El Sensor Acelerémetro

Los acelerometros son dispositivos capaces de medir aceleraciones y estan
basados en la medida de la fuerza hacia atras de una masa conocida. Cuando
experimentan una fuerza real hacia adelante, el dispositivo no sélo mide la
aceleracion a que esta sometido, sino que también mide la aceleracién

gravitatoria debido a la atraccion generada por la superficie de la tierra. En
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realidad son dispositivos transductores a los que se aplican aceleraciones y

suministran desplazamientos (Figura 6-8).

a(t) y(®

Acelerometro

A@®) Y(®)

ADXL105

UNCOMMITTED
AMPLIFIER

ADXL 202E8

COM  COM  Agyr Vao Yem ¥in UChAguy

Figura 6-8. Esquema del transductor de aceleracion.

6.2.1.1.2 Las Senales de los Acelerometros

La navegacion sobre la superficie terrestre requiere la medida de las
componentes horizontales de los acelerbmetros, pues la gravitacion actua
unicamente sobre el acelerobmetro de eje vertical, y como ademas sélo interesa
el desplazamiento horizontal de la aeronave o movil terrestre, no se necesita
medir la componente vertical de aceleracion: asi pues, los acelerbmetros estan
montados para medir las aceleraciones a los largo de las direcciones Norte y
Este de la Tierra. La aceleraciéon de un moévil en movimiento respecto a unos
ejes oxyz en movimiento relativo respecto de unos ejes inerciales OXYZ (ejes
fijos en el espacio o en movimiento rectilineo uniforme respecto a éstos) se
puede expresar mediante una suma de vectores en la que se involucra la
aceleracion absoluta del mdévil, la aceleracion relativa, la aceleracion de

arrastre (aceleracion centripeta) y la aceleracién de coriolisis.
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En la Figura 6-9. se ilustra el diagrama esquematico del sistema de

acelerometros.

100K

Figura 6-9. Diagrama esquematico del sistema de acelerometros del aero-
vehiculo UAV.

6.2.1.1.3 EL Giroscopio

El giroscopio puede definirse como un cuerpo de revolucién capaz de girar a
una gran velocidad (2400 RPM) alrededor de su eje. Las propiedades mas

importantes del giroscopio son:

e El giroscopio mantiene su eje de rotacion fijo en el espacio inercial y ofrece
resistencia ante cualquier cambio en su posicion.

e La precesion es la propiedad por virtud de la cual el plano de rotacion
cambia a una velocidad uniforme cuando una fuerza es aplicada. La
precesion es siempre en la direccion que hace coincidir el momento cinético

(eje de rotacion) con el momento de la fuerza.
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Asi, la ley del giroscopio se deduce de la ecuacion fundamental de la dinamica
y dice que el momento de las fuerzas aplicadas a un sistema es igual a la

variacion del momento cinético con respecto al tiempo.

Finalmente, se intenta conjugar en una sola unidad los acelerébmetros y el
giroscopio, se podra obtener una unidad inercial de medicion sobre una
plataforma. Esta se sujeta al movil (un avion, barco, auto, robot moévil, etc)
mediante una suspension cardanica con tres grados de libertad. Los tres
posible errores angulares se podran detectar a través de dos giroscopios con

dos grados de libertad, o tres con un grado de libertad (Figura 6-10).

Figura 6-10. Giroscopio utilizado.

6.2.1.1.4 Las Senales de Precesién de los Giroscopios

Una de las mayores aplicaciones de la plataforma inercial terrestre es en la
navegacion aérea. A medida que un avion se desplaza de su posicion, la
orientacién de los ejes de la plataforma cambia. Para mantener la orientaciéon
de la plataforma (Norte, Este y Horizontal), hay que aplicar a los giroscopios
unas sefiales de precesion definidas mediante vectores de rotacion (rotacion de
arrastre de los ejes de la tierra respecto al espacio inercial, rotacion relativa de

los ejes del avidn respecto a la tierra).
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Como el transductor viene protegido por una pequefa “cajita” solo disponemos
(al igual que con un circuito integrado) de su distribucién de terminales de
salida para su conexion al resto del disefio, como lo muestra la Figura 6-11.
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Figura 6-11. Circuito de conexién del giroscopio.

6.2.1.1.5 Estabilidad del Sistema Inercial

La estabilidad de un sistema viene determinada por su respuesta a las
perturbaciones. Intuitivamente se entiende por sistema estable aquel que
permanece en reposo a no ser que sufra una perturbacién, y en tal caso,
volvera al estado de reposo cuando desaparezca la perturbacion. Igualmente,
la estabilidad en el sistema inercial viene definida por el requerimiento de que
cuando el sistema sufre una perturbacion, éste debe ser capaz de recuperar el

estado anterior a la misma.

El sistema inercial estd sujeto a los errores en los acelerbmetros, las
vibraciones y la calibracién en la plataforma; los errores numéricos cometidos
por el procesador que recibe sus sefales, los errores en la posicidén y velocidad

inicial y los errores cometidos debido al campo gravitacional. Asi pues, para
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que la navegacion inercial sea una técnica fiable, sus errores tienen también

que ser corregidos dentro de lo posible.

6.2.1.1.6 El Computador Fuzzy

Como se menciond en los requerimientos del equipo, se decididé disefiar un
sistema computacional fuzzy que permita desarrollar una estrategia de
incremento en la estabilidad y el control de una aeronave no tripulada (UAV).
Entre las ventajas que tiene este objetivo esta la de obtener una reduccion en
los consumos de potencia, dadas las caracteristicas de portabilidad de toda la
aplicacién, sus dimensiones fisicas (tamafo y peso), pues el espacio
predestinado para alojarse dentro de la aeronave es de aproximadamente 225

cm cuadrados.

De esta manera, el sistema esta basado en la combinacién de un procesador
digital de senales (controlador DSP) de 16 bits, combinado con un dispositivo
l6gico programable (FPGA). Esta combinacion permite al sistema, desarrollar
calculos computacionales del orden de 10 millones de instrucciones por
segundo (MIPS).

El DSP escogido fue el Intel 80296SA debido a sus caracteristicas que facilitan
el tratamiento de sefales analdgicas (sefiales de los sensores), alta escala de
integracion pues todos los dispositivos periféricos se encuentran dentro del chip
(conversor A-D, Timers, Puertos de /O, Salidas PWM), y su velocidad de

operacion. En la Figura 6-12 se observar su arquitectura interna.
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Figura 6-12. Diagrama en bloques de la arquitectura interna de un controlador
DSP 80296SA

El Computador fuzzy de Vuelo se desarrollé sobre una QT alrededor de un
procesador digital de senal (controlador DSP Fuzzy). Lo acompafa a su vez,
una FPGA (dispositivo l6gico programable), Xilinx XC3030-7, el cual mediante
la opcidon que ofrece de poderse reconfigurar en forma dinamica, sera la
encargada de servir como una interface flexible para el trasporte de datos entre

los diferentes dispositivos del equipo en tiempo-real (Figura 6-13).
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Figura 6-13. llustracién del computador fuzzy de vuelo.

6.2.1.2. SISTEMA EN TIERRA

El sistema dispuesto en tierra para el control de la aeronave UAV, no sera mas
que un dispositivo de radio-control comercial (transmisor, receptor) cuyas
caracteristicas de modulacién, frecuencia y consumo de potencia, permiten
llevarlo libremente a un campo abierto y realizar el control de vuelo de
aeromodelos a distancia (Figura 6-14). Entre las caracteristicas del equipo de
radio:

Frecuencia: 72 Mhz.

Modulacién: AM

Tipo de Modulacion: Posicion de Pulso (PPM).

Numero de Canales: 6 canales.
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Figura 6-14. Radio control comercial.

6.2.2 DESARROLLO DEL SOFTWARE FUZZY

6.2.3. DISENO DEL SISTEMA FUZzY

2.9.12.2 Proagrama

Fuzzrr

Motor de Inferencia

Fuzzy Logic Servo
Actuadores

Interfaces de salida de datos

Figura 6-15. Descripcién en bloques del desarrollo del sistema fuzzy planteado.
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6.2.3.1. ENTRADAS Y SALIDAS DEL CONTROLADOR FUZZY

De las caracteristicas anotadas anteriormente se puede enumerar las
siguientes variables como entradas al sistema fuzzy de estabilidad y control del
aero-vehiculo UAV, las cuales proceden de los sensores ubicados dentro del
avion para tal fin, y desde el radiocontrol:

e Aceleracion angular en el eje X (acelerébmetro eje X).

e Aceleracion angular en el eje Y (acelerébmetro eje Y).

e Aceleracién angular en el eje Z (acelerébmetro eje Z).

e Posicion angular en el eje X (Giroscopio eje X).

e Posicidén angular en el eje Y (Giroscopio eje Y).

e Posicidn angular en el eje Z (Giroscopio eje Z).

e Velocidad de la Aeronave (Sensor de velocidad del aire).

e Mandos emitidos por el radiocontrol en tierra.

Con base en esto es posible esbozar los conjuntos fuzzy y sus respectivas
reglas con el proposito de que permitan desarrollar una estrategia
incrementadora de la estabilidad y el control sobre la aeronave haciéndola mas

confiable y segura de pilotar.
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6.2.3.1.1 CONTROL LATERAL

La Figura 6-16 muestra el diagrama en bloques del subsistema fuzzy de

estabilidad y control lateral (roll).

O

» Servomecani

Orden por

radio desde

tierra
Giroscopio
Acelerome

Figura 6-16. Diagrama en bloques del subsistema de estabilidad y control en el

roll.

Ahora vamos a definir las variables linguisticas y sus correspondientes valores.

Asi, las variables manejadas por este subsistema son:

Acelerometro: este describe las variaciones en la velocidad angular del

movimiento de la aeronave UAV.

Giroscopio: Describe la taza de cambio en los angulos de inclinacion del Aero-
vehiculo UAV.

Control_Tierra: Recibe las ordenes emitidas por el operador desde tierra

mediante su radiocontrol.
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Cada una de estas variables asume valores linguisticos que mencionamos a

continuacién:

A_estable, A_muy_abajo, A_full_abajo, A_muy_arriba, A_full_arriba
G_estable, G_muy_abajo, G_full_abajo, G_muy_arriba, G_full_arriba

T _estable, T_muy_abajo, T_full_abajo, T_muy_arriba, T_full_arriba

Con base en estas variables y expresiones linguisticas se podran definir ideas
acerca de como desarrollar un algoritmo Fuzzy para incrementar la estabilidad
y la controlabilidad del avién, alrededor de la seleccion de entradas y salidas

del controlador difuso.

Como un siguiente paso en el disefio, formularemos una serie de planes
(estrategias) de proceso del sistema a través de un grupo de reglas de la forma
IF - THEN. En el subsistema que acabamos de plantear hay tres entradas que

constan de cinco valores linguisticos para cada una, por lo que podremos llegar

a definir 5°= 125 reglas.

La Figura 6-17 muestra la variable linglistica acelerobmetro con sus

correspondientes valores.

181

fullarriba mu'farriha muv;aajo full;aajn

Facht

Figura 6-17. Variable lingusitica acelerometro.
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De igual forma, en la Figura 6-18 se ilustra la variable linglistica Giroscopio, y
también sus valores.

187 |

R | : : AR | :
fullarriba mu'farriba estable muy;:uajn fuII;aajo

Figura 6-18. Variable Lingusitica Giroscopio.

La salida de este subsistema sera la variable linglistica servo, la cual
representa los valores tipicos que se deberan enviar al servomotor, que en

este caso se encarga de gobernar los alerones.

Estas sefnales digitales provenientes del proceso fuzzy son convertidas a su
equivalente PPM, mediante la unidad de I/O del controlador DSP, y estas

exhibiran un comportamiento como el mostrado en la Figura 6-19.

Servo Control Signal

a5 0 5 10 15 20 25
Time {ms)

Figura 6-19. Analisis de tiempos en la sefial PPM de control en los
servomecanismos.
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Al igual que para las entradas, para el control de los servos se ha esbozado un
conjunto de valores tendientes a describir mediante conjuntos difusos el
comportamiento de estos motores de naturaleza DC, con el propésito de lograr
una respuesta optima de todo el subsistema en conjunto (entradas, proceso

fuzzy, respuesta).

Esta variable linglistica y sus valores respectivos se observa en la Figura 6-20.

T
fullpcns'rtiva medpos'rtiva certrado med.egatiw:n full.egativa

Figura 6-20. Variable lingusitica servo, y sus respectivos valores (control de los
alerones).

Ya definidas las entradas y las correspondientes salidas del subsistema, se
procede a construir el conjunto de reglas que finalmente sera, como ya se

decia anteriormente, la estrategia solucion de la aplicacion.
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6.2.3.1.1 CONTROL DIRECCIONAL

La Figura 6-21 muestra el diagrama en bloques del subsistema fuzzy de

estabilidad y control direccional (yaw).

O -
— Controlador

radio desde (direccional)
tierra
Giroscopio
Acelerome

Figura 6-21. Diagrama en bloques del subsistema de estabilidad y control en el

yaw.

Al igual que en la seccién anterior, se definieron las variables linguisticas con

sus correspondientes valores. Acelerometro, Giroscopio, control_Tierra

Sus valores linguisticos son similares (para este caso):

A_estable, A_muy_abajo, A_full_abajo, A_muy _arriba, A_full_arriba

G_estable, G_muy_abajo, G_full_abajo, G_muy_arriba, G_full_arriba

T _estable, T_muy_abajo, T_full_abajo, T_muy_arriba, T_full_arriba

Definiéndose 5° = 125 reglas.

La Figura 6-22 muestra la variable linglistica acelerbmetro con sus
correspondientes valores para el control sobre el eje direccional (Yaw).
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o T T T T
fullarriba mu'farriha estable muv;aajo full;aajn

Figura 6-22. Variable linguistica acelerbmetro en la direccion del eje direccional

(Yaw).

En la Figura 6-23 se ilustra la variable linguistica Giroscopio, y también sus

valores (eje del Yaw).

161

muyarriba estable muyzpajn fullzpajo

fullarriha

Figura 6-23. Variable Lingusitica Giroscopio para el eje direccional.

Este subsistema tendra la variable servo, que en este caso se encarga de

gobernar la deriva o también llamado timén de cola vertical.

Para el control de los servos que controlan el timén de cola vertical se ha

esbozado un conjunto de valores tendientes a describir mediante conjuntos
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difusos el comportamiento de estos motores de naturaleza DC. Esta variable

linglistica y sus valores respectivos se observan en la Figura 6-24.

T
medposrtlvo centrado med.egativo full.egativo

full ositivo
o)

Figura 6-24. Variable lingusitica servo, y sus respectivos valores para el control

del timon vertical.

6.2.3.1.1 CONTROL LONGITUDINAL

La Figura 6-25 muestra el diagrama en bloques del subsistema fuzzy de

estabilidad y control longitudinal (Pitch).

» Servomecani

Orden por
radio desde
tierra
— Giroscopio
Acelerome

Figura 25. Diagrama en bloques del subsistema de estabilidad y control en el

pitch.
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Las variables linglisticas y sus correspondientes valores para el control
longitudinal se asemejan a las del control lateral y direccional.

Acelerébmetro, Giroscopio, Control_Tierra, con las cuales también se llego a

definir un total de 125 reglas para este subsistema.

A_estable, A_muy_abajo, A_full_abajo, A_muy_arriba, A_full_arriba
G_estable, G_muy_abajo, G_full_abajo, G_muy_arriba, G_full_arriba
T_estable, T_muy_abajo, T_full_abajo, T_muy _arriba, T_full_arriba

La Figura 6-26 muestra la variable linglistica acelerometro para el eje de

control longitudinal (pitch) con sus correspondientes valores.

181 |

T T
fullarriba muyarriba estahle muyabajo fullabaju

Figura 6-26. Variable lingusitica aceleréometro (eje del pitch).

De igual forma, en la Figura 6-27 se ilustra la variable linglistica Giroscopio, y

también sus valores.
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fullarriba mu'farriba estable muy;:uajn fuII;aajo

Figura 6-27. Variable Lingusitica Giroscopio (eje longitudinal).

La salida de este subsistema sera la variable linglistica servo, que en este

caso se encarga de gobernar el servomecanismo de movimiento del elevador.

Esta variable linglistica y sus valores respectivos se observan en la Figura 6-
28.

H H i I I T T
fullpcns'rtivo medpos'rtiw:n centrado med.egativo full.egativo

Figura 6-28. Variable lingusitica servo, y sus respectivos valores.

Una vez definidas todas las entradas y sus correspondientes salidas (para
todos los subsistemas) se puede construir todo el controlado fuzzy que

constituye en definitiva la estrategia soluciéon de esta aplicacion.
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CAPITULO 7

PLAN DE PRUEBAS Y RESULTADOS

Con el propésito de lograr demostrar en forma practica los resultados del

presente trabajo se ha esbozado el siguiente plan de pruebas de laboratorio:

e Condiciones Iniciales: Se debe colocar la aeronave sostenida desde su
centro de gravedad (CG) con el objetivo de lograr simular una actitud de

vuelo estable (Figura 7-1).

Suztentacion (L)

o o

Peszao (M)

Figura 7-1 Aeronave en posicidon de vuelo estable en sus tres ejes de control.

e Prueba 1: Ahora debemos introducir una perturbacion sobre el eje Lateral
(Roll), de dos maneras. La primera realizando un movimiento brusco desde
los mandos (Palanca de mando del radio control), y la segunda

manualmente intentando simular una rafaga de viento cruzado (Figura 7-2).
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Figura 7-2 Perturbacion introducida al sistema sobre el eje lateral (Roll).

Resultado obtenido: La aeronave debe retornar a su nivel de vuelo estable
gracias a la accion de compensacion y control del sistema fuzzy. De esta
manera, si el avidon se inclinara hacia el lado derecho, involuntariamente, o por
movimiento brusco del radio-controlador, como respuesta a esta perturbacion,
el controlador, para este caso, debera deflectar el aleron del plano alar derecho
hacia abajo, y por consiguiente el otro alerén hacia arriba. Esto seria la
respuesta esperada tanto en vuelo como en las pruebas estaticas de

laboratorio realizadas al sistema.

e Prueba 2: Generamos nuevamente una perturbacion, pero esta vez sobre
el eje longitudinal de control y estabilidad (Pitch). Emitimos un comando lo
bastante “brusco” como para lograr desetabilizar la aeronave de sus
condiciones de vuelo estable. Posteriormente, de forma manual
perturbamos la condicién de estabilidad sobre el mismo eje intentando
simular un incremento - decremento en el angulo de ataque de vuelo en la

prueba de laboratorio (Figura 7-3).
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Figura 7-3 Perturbacion inducida sobre el eje longitudinal (Pitch) del avidon

Resultado obtenido: Como el movimiento oscilatorio (cabeceo) que se intento
introducir, produjo una variacién en el angulo que la aeronave presenta a la
corriente de aire libre. Como consecuencia directa a esto, al incrementar este
angulo (nariz arriba) el sistema debe responder deflectando el timon de cola
horizontal (elevador) hacia abajo con el propésito de intentar mantener el
angulo de incidencia en vuelo programado segun el disefio aerodinamico de la

aeronave, y por consiguiente haciendo que la nariz baje a su posicion original.

Contrario a esto, en el caso de que el angulo sea menor al de vuelo estable
(nariz abajo), el controlador fuzzy debe deflectar el elevador hacia arriba

logrando el efecto compensador.
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e Prueba 3: Analogamente a los dos procedimientos anteriores se simula una
perturbacién pero esta vez sobre el eje z, 0 eje de estabilidad y control
direccional (tanto de forma manual, como con el radio control) como se

aprecia en la Figura 7-4.
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-
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Figura 7-4 Prueba de estabilidad sobre el eje direccional (Yaw).

Resultado obtenido: Al generarse un momentum sobre el eje Z, o direccional,
de la aeronave, el controlador fuzzy respondera con un movimiento del timén
de cola vertical (deriva) de la siguiente manera: Si la perturbacion se genera
sobre este plano con tendencia hacia la derecha de la nariz de la aeronave, la
deriva exhibira un movimiento hacia la izquierda, y similarmente en el caso

contrario (si la nariz va hacia la izquierda, entonces la deriva se deflectara
hacia el lado opuesto).
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CAPITULO 8

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

Los vehiculos aéreos no tripulados (UAV) ofrecen un gran desafio respecto de
su desarrollo cientifico y técnico en las areas de disefio y desarrollo. Con el
presente trabajo de tesis se pretendié desarrollar una parte muy importante
dentro del disefio de aeronaves que es la correspondiente a los sistemas de
control estabilidad computarizados de vuelo, para nuestro caso particular,

aplicados a una aeronave UAV de alas rectangulares.

La aproximacion, realizada en este trabajo, hacia la construccion de un sistema
embebido para el incremento y mejora de la estabilidad y la optimizacién del
control en vuelo fue basicamente motivada por varias razones: primero, el gran
interés personal por los desarrollos en materia de robética aeroespacial
enfocado hacia el campo de la aviacion no tripulada, y segundo la manera
como es posible combinar los sistemas electrénicos y su innovador desarrollo

dentro de esta magnifica ciencia del futuro.

Partiendo de todo lo que se ha hablado sobre este trabajo de tesis, podemos
decir que se han desarrollado nuevas tecnologias en cuanto a disefio de
sistemas de estabilidad y control aplicando técnicas computacionales en
inteligencia artificial, mediante la aplicacion de tecnologias innovadoras y el

establecimiento de simulaciones y practicas con modelos.

Se logré experimentar bajo una vision futurista y real, con la aplicacion de
Sistemas Fuzzy Logic en el control de aeronaves no tripuladas, con la finalidad
de obtener él mas alto desempefio de estos aparatos generando y validando
tecnologia totalmente disefiada y construida en nuestro pais, a un bajo costo,

altas prestaciones, y un buen nivel de calidad.
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Finalmente, considero que entre los propositos mas importantes de mi trabajo
de investigacion, fue el lograr desarrollar una aplicacion la cual finalmente se
constituya como producto final en un intento por contribuir con un granito de
arena tanto en el desarrollo tecnoldégico, como en el mejoramiento y

sensibilidad de la calidad de vida del ser humano de nuestro pais.
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