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Resumen— Este articulo aborda el problema de estimadin
de las reacciones aerodiamicas de una miniaeronave de
ala fija. El algoritmo de estimacibn propuesto se basa en
la técnica de Inmersbn e Invarianza. El desempéo del
estimador se evalla a trags de experimentos, utilizando
mediciones entregadas por una Unidad de Medion Inercial
y un Sistema de Posicionamiento Global. Las variables
estimadas se utilizan para reconstruir las mediciones, los

= Al realizarse con la aeronave real, y todos los compo-

nentes instalados, se obtienen estimados mas precisos.
Muchos de los movimientos de la aeronave y condi-
ciones de vuelo no pueden ser producidos en tlneles
de viento y paquetes de CFD.

En el caso de miniaeronaves el costo del uso del tlnel
de viento y el precio de los paquetes de CFD, es

resultados obtenidos son satisfactorios. comparable a la realizacion del vuelo.

Palabras clave: Inmersbn e Invarianza, reacciones Desde hace 60 aflos se han realizado esfuerzos para
aerodinamicas, Unidad de Medicdon Inercial, Sistema realizar la identificaciobn de aeronaves. En particulae est
de posicionamiento global. problema se trata de forma general en (Raol, 2004) y
(Klein, 2006). Para entender el uso y las dificultades de
sintonizacion del filtro de Kalman Extendido los trabajes d

Un modelo matematico es fundamental para explicar I¢§€yada, 2007) y (Chowdhary, 2006) son de gran utilidad.
fenbmenos que acontecen en la naturaleza, éste desclifg re_sultgdos obtemdos en (E§trada-Sanche?, 2,008) y
las relaciones entre las diferentes variables que inteevie (Karaglltflnnls y A;tolfl, 2007,) Sugieren que la t.e,cnlca de
en el mismo. Poseer un buen modelo matematico es HUNersion e Invarianza es til para la estimacion de los
gran importancia en la dinamica y control de aeronaves, #&rametros de la aeronave. _ o
cumplirse lo anterior, es posible obtener una buena idea delEN este trabajo se determinan las reacciones aerodinami-
comportamiento que tendra una aeronave en condiciones@@ d€ una aeronave de ala fija, es decir las fuerzas
trabajo reales. Es por ello que cuando se ha decidido és-Momentos aerodinamicos. El algoritmo de estimacion
tablecer un modelo matematico especifico que se consid@fRPUEStO se basa en la técnica de Inmersion e Invarianza
describe la dinamica de la aeronave, es de vital impomandfStolfi, 2003) y se realizan experimentos para probar su
estimar las reacciones que surgen de la interaccion entref€Seémpefo. El resto del articulo se organiza como sigue,
aeronave y la atmosfera. en I_a Se'c<_:|on 1] se pre_senta el m_odelo matematu.:q, de

La estimacion utiliza observaciones y mediciones de Hg,cmematlca, la dma_lmlca y del sstema de medicion,
datos de vuelo para lograr su cometido. En la actualiddtf' ©OMo Ia~s herramlgntas que se lft”'zan para evaluar
los paquetes de Dinamica de Fluidos Computacional (CFIS! désempefio del estimador. El disefio del algoritmo de
del ingles Computational Fluid Dynamics) y las pruebas efiStimacion se describe en la Seccion Ill. En la Seccion
tinel de viento permiten obtener informacion valiosaeae 'V S€ Presentan las variables obtenidas por el estimador
del comportamiento de una aeronave sin llegar a constrifife! desempefio del-m|smo. Por (ltimo en la Seccion V se
la aeronave real. Sin embargo, existen varias ventajas d&rgsentan comentarios concluyentes.
la estimacibn de las reacciones aerodinamicas tienes sobr
las otras dos como: .

I. INTRODUCCION

M ODELO MATEMATICO

= Verificacibn de datos obtenidos en paquetes de CFD En esta seccion se establecen las ecuaciones cinematicas
y en el tinel de viento. y dindmicas que describen el movimiento de la aeronave,
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Figura 2. Reacciones aerodinamicas.

en donde
. . L . 1 0 —Sp
Figura 1. Sistemas coordenados ejes tierra y ejes cuerpo.
W = 0 Co CoSop (6)
0 —S¢p CpCyp

asi como el modelo matematico que representa el comer Gltimo, la cinematica rotacional queda definida por
portamiento de la planta motriz y el correspondiente a los ) 4

sensores que se utilizan en los experimentos, necesaréas pa o= W )
poder realizar la estimacion de las reacciones aerodia@m 11-B. Modelo diraimico

de la misma. El modelo matematico del sistema, que se utiliza en el

-A.  Modelo cineratico disefio del algoritmo de estimacién esta dado por

Considere un vector de posician que representa la mVEy +mSQVEy, = Fp ®)
distancia entre el origen del sisterti-y-z- y el origen JQ+ S(Q)JQ Mg

gel I\S/l'StemaCO'\jlbeé’Zbi éste (ltimo é:tuado en el %er;tr%en dondem es la masa/J la matriz de inerciaf% repre-
e Masa (CM) de la aeronave. vector esta definidgy iy |55 fuerzas externas aplicadas/y los momentos

— [r€ e e|T H
sor " d [=°, yd’ #°]", como Ise muestra f]n la Fl%ura 1, lagxternos aplicados, §(02) es una matriz definida de forma
ependencia de respecto al tiempo, se ha omitido para que S(Q)VE,, = Q x V&,,. La forma de la matriz de
simplificar la notacion. Ahora, si se derivarespecto &, . arcia es

se obtiene

T Ixm *Ixy *Ixz
VCGM = r = [x.ev ye, 'ée] (1) J = 7Ixy Iyy *Iyz (9)
. -1 -1 1
en dondeV§,, es la velocidad del CM representada en ] e ye o T .
ejes tierra. La relacion que guardan la velocidad del CM Ademas, la naturalez’a_de las fuerzas y momentos aplica-
representada en ejes cueigd,, y V¢&,, esta dada por dos se expresa matematicamente como

Fb = F4+ Fb+ F
Ve = RVéy @) Y R (10)
b _ T
con Ve = [u, v, wl™y en donde el subindice indica la naturaleza de la variable;
cocy oSy —sp A para aerodinamicd]’ para propulsiva yG para gravita-
R = CpS0Ss — SpCh  SypSeSe + CpCy  CoSp cional. Las fuerzas y momentos aerodinamicos, ver Figura
CySOCH + SypSp  SpSeCs — CypSs  CoCo 2, expresados en el sisteriB;»y v, €stan dados por
(3) b . T
en dondeg es el desplazamiento angular de alabe@l| Fa = [{(’ Y, Z} T (11)
desplazamiento angular de cabeceg gl desplazamiento My = [L, M, N]

angular de guifiada, y se conocen como los angulos @ dondeX, ¥, Z son las fuerzas aerodinamicas que actiian
Euler. Ademas,c, = cos(z) y s, = sin(z). La relacion a lo largo de los eje®x+, Oy Y Oy, respectivamente.
inversa de (2) es L, M y N son los momentos aerodinamicos que act(ian

e _  pTyb alrededor de los eje® s, Oy Y Oys, respectivamente.

Véuw = R Vou (4) i Z
Las fuerzas propulsivas estan dadas por
dado queR~! = R”. Ahora, definienda) = [¢, 6, %] y b T
i i T F; = |[T,0,0] (12)

a la velocidad angular en ejes cuerpo came: [p, g, r|*,
ésta Ultima se relaciona con la razbn de cambio de I@nh dondel’ es el empuje entregado por la planta motriz. El
angulos deEuler, como sigue modelo matematico del empuje se escribe a continuacion

0 = Wi (5) T = 2hsT, (13)
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en dondep(h) es la densidad del aire a la altitud de vueldl-D. Compatibilidad de datos y Ciclo de validaci

h, po €s la densidad del aire a nivel medio de mar en Ningan instrumento utilizado para medir una cantidad
condiciones ISA (del inglés International Standard Atmogisica se encuentra exento de error, en la practica éstos

sphere)r es la posicion del aceleradofly es el empuje ,seen errores aleatorios y sistematicos. De los arsrior

maximo estatico a nivel medio del mar. El vector de fuerzgg|, |os errores sistematicos pueden ser aminorados. Las
gravitacional en ejes tierra esta dado gt = [0, 0, g]

A ) ) . causas de estos errores son fundamentalmente tres: errores
por lo cual,I'; se define comd’, = R IG. de calibracion, errores de posicionamiento-alineagi@n-
II-C. Sistema de mediah rores relacionados a la respuesta dinamica del sensor, en

. - . . Klein, 2006) se puede encontrar méas informacion respect
El sistema utilizado para medir las variables de I]é )sep .y

LT . o este tema. Para comprobar que los datos medidos por
dinamica y cinemaética de la aeronave se basa en el MT]

. . . . .. el MTi-G son atiles para la estimacion de las reacciones
G, un dispositivo que integra una Unidad de Medicion P

. L . . aerodinamicas, se deben integrar las siguientes ecwcion
Inercial (IMU, del inglés Inertial Measurement Unit) y un 9 9
Sistema de Posicionamiento Global (GPS, del inglés Global V%, = a}, + LRFE+ S(Qm)VEy,
Positioning System), el sistema montado en la aeronave se 7 w-1Q,,
muestra en la Figura 3.

_ (16)
utilizando a®, y Q,, entregadas por el MTi-G y & y

V&, como estados. Este procedimiento es conocido como
compatibilidad de datos.

Se deben comparar los valores obtenidos en la integracion
de VCbM y 7 con los valores entregados por el MTi-G,
para verificar que son consistentes; si los datos obtenidos
al integrar (16) son idénticos &y V{,, entregados por
el MTi-G, entonces basta con resolver algebraicamente las
ecuaciones de la dinamica traslacional, para obtener las
fuerzas aerodinamicas, en caso contrario se debe buscar
algln método que sorteé esta dificultad.

Por (ltimo, para determinar si la estimacion de las
reacciones aerodinamicas es satisfactoria, se debemante
(7) y (8) utilizando aQ2, n y V{,, como estados y a las
fuerzas y momento estimados como entradas, para después
comparar los datos obtenidos en la integracion con los val-

Figura 3. Sistema de medicion. ores entregados por el MTi-G. Si ambos conjuntos de datos
se asemejan, se puede considerar que la estimacién de las

La IMU esta integrada por acelerobmetros, giroscopio®acciones aerodinamicas es aceptable, este procethmien
y magnetometros; el GPS entrega valores de posicionsg conoce como ciclo de validacion.
velocidad respecto a un sistema de referencia inercial. De- .
bido a que los acelerometros estan montados en la aeronave I1l. DISENO DEL ESTIMADOR
sus mediciones estan definidas coaio= [a%, a%, a%]T, 1II-A. Estimador de Fuerzas
cuyo modelo matematico es

Considere el sistema

b b b 1 b -

a’ = Vou + SV — Fa 14) Vi = L (F4+Fh+ FL) — S(QVEy, an
por lo tanto, si se divide la primera ecuacion de (8) entre ab L(Fb+F})
m, se resuelve parg’,, y se sustituye en (14), se obtiene . .

el sistema anterior puede ser reescrito como
a® = L (F}+F2 (15) )
" s ) , Vcl?g- = C + % (Fg) - S(Q)VCIZM (18)

se debe notar que la mediciobn de un acelerbmetro nor- y o= X

malmente estd contaminada por ruido de una magnitud )
importante, es por ello que la salida del mismo no dep® donde X =¢ == (F} +Fp). Se desea estimar
ser utilizada de forma directa, en su lugar en este trabaFoz Jf,Fb* por lo tanto, definiendo a los errores de esti-
se propone un estimador que reduce los efectos del ruid@!acton como

Los giroscopi_o; miden las ve_loc_:idades angulare_f, en ejes er = (—p+h (x) (19)
cu_erpoﬂ, ya de_ﬂmdas con anterioridad. Los magnetomgtros es = C—patPBa(x)
miden la magnitud del campo electromagnético de la tierra, _ - o
es decir la orientacion respecto al sistefha.y« ., por lo €N dondep; y j;(x) son funciones auxiliares por definir,
tanto se cuenta com. Por (ltimo el GPS mide y V5,,.  Parai =1, 2. El objetivo es quelim e; = 0. Es decir que
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lim ¢ = p1 — B1 (x), para lo cual se necesita estudiar Idll-B. Estimador de Momentos
t—o0
dinamica del error de estimacion, la cual esta dada por  Considere el sistema

& = (—prt Bﬂl(x) X 0 JO = —S(Q)JQ+ My (29)
¢s = C—pot aﬁz(x) ¥ y la salida .
' Q = [pqr] (30)
Ahora, resolviendo (19) paray ¢ Se desea estimav/ 4, definiendo el error de estimacion
g = e1+p—51(x) (21) como 21 = Z —Ma+ f1(Q) 31
¢ = ex+p2—P2(x) Zo = 22*MA+f2(Q) (1)
y sustituyendo (18) y (21) en la dinamica del error den dondez; y f;(£2) son funciones por definir. EI objetivo
estimacion (20) se tiene es lograr quelim z; = 0, parai =1, 2. Por lo tanto se
— 00

debe lograr que la dinamica ¢tg, z;]” sea asintoticamente

. . aﬂl(X) _
= 2 e 6%( X) =t lex +p1 = B1 (0] gstable. La dinamica del error de estimacion esta dada po
és = (—pot 32;:() le1 + p1 —51( )] 22) s A Mas 6f1(sl) 0
o 32
definiendo las derivadas de las funciones auxiliaieg p-, 59 = Ao — Ma+ afazs(lQ)TQ (32)
como )
r resolviendo (31) pardd, y M4, se tiene
- — _ 981 (x) _ N
pr = p2 5; )+ =5 [ = b1 (0] 23) My = z+[(Q) -2 33)
pr = 22007 [p — B (x)] Ma = 22+ f2(Q) — 2
la dinamica del error de estimacion queda como Al sustituir (29) y (33) en (32), el sistema resultante es
21 = §1*32*f2( )+22
. osT
o aﬁa)(< )Te1 N . (24) ; afél)s(zm {71 Q)JQ+ 2+ [1(Q) — 1]}
é2 = aZ—XX e1+ C 732 = ZQ — MA
6f2(Q) J~ JQ + 21+ f1 (Q) — 21]
deflnlendoaﬂl(") =0y aﬂl(") = 0, derivandoé; res- o0 { (34%
pecto al tlempo una vez,y sustltuyendpen el resultado definiendo
N ALY ) 2= s+ f()
er = —5 e te T
) omioT,  omT s (25) _OAT {71 S(Q)TQ + 5 + ()]}
€1 ax @ + - ax €1 +¢ éz _ afgnfz) {J [—S(Q)JQ+ 5 + fl(Q)]}
agrupando términos ) _ (35)
y sustituyendo en (34), se obtiene
s oot om0t _ oz 26 T
é1 ! e ¢ (26) o = _Bfés(lQ) ()72} + 2 )
.. . T, ..
asumiendo quél| < o y definiendo - D T e
derivandoz; respecto al tiempo una vez, y sustituyendo
3 T .9 T 1
BT = oKy BN = K, (1) en el resultado
el sistema (26) puede reescribirse como 3 = 6f1 Q) {J7 51} + 2
L _6f1(Q) _ af2()T
€1+ Kié1 +Koer < o¢ (28) = o0 {J 21} o0 {J Zl} ]\(4;7)
por lo tanto, seleccionand&’; y K. de forma tal que agrupando terminos
el polinomio del Iaglo izquierdq en (28) sea Hurwitz, 5+ 6f1(s1 {J 1y }+ 6f2(sl {J } — _ s
converge a una vecindad del origen. En realidatkpende (38)

de V&, ny Q, sin embargo esta suposicion ha sidoysymiendo queNT4| < oy y definiendo
utilizada frecuentemente en trabajos de control de aeesnav

como (Astolfi2, 2007) y (Pflimlin, Souéres y Hamel, 2004). afl(“) = Ks3J ; afz(Q) = K, (39
El significado fisico de esta restriccion es el de consi

erar movimientos lentos en la aeronave, por lo tanto,

considera que las fuerzas cambian lentamente. 24+ K32+ Kazn < oum (40)

OleI sistema (38) puede reescrlblrse como
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En la Figura 5, se muestra la trayectoria seguida por la

el polinomio del lado izquierdo en (40) sea Hurwitz, aeronave durante el experimento.

converge a una vecindad del origen.

IV. RESULTADOS EXPERIMENTALES

Se realizaron experimentos para verificar el desempe 150

del estimador propuesto.
Las principales caracteristicas de la aeronave se en lisi
a continuacion:

= Envergadural.745m

= Longitud: 1.420 m

» Superficie alar0.466 m?
= Peso0:3.8kg

El periodo de muestreo utilizado fue déms, se alma-
cenaron los datos de vuelo pd®min. Las condiciones
iniciales, para los procesos de Compatibilidad de datos
Ciclo de Validacion, fueron tomadas de los datos iniciale
entregados por el MTi-G.

En la Figura 4 se muestra el modelo geométrico de
la miniaeronave realizado en un paquete de CAD (del Los resultados obtenidos en la compatibilidad de datos
ingles, Computer Aided Design), utilizado para obtener laS€ presentan en la Figura 6. La linea continua representa
componentes de la matriz de inercia las variables medidas por el MTi-G y la linea interrumpida
las variables obtenidas de la integracion. Se puede drserv
que la reconstruccion no es lo suficientemente buena para
la resolver de forma algebraica.

100

50

z[m]

-50
400

200 300

200
100

=200 -100

y[m] x[m]

Figura 5. Trayectoria de vuelo.
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£ 20
= 10
= 40
£ 20
> 0
7 20
£ o
Figura 4. Modelo geométrico de la miniaeronave. 3 -20
= 05 ‘ ‘ ‘
IS =
Los valores de los parametros conocidos de la aerona = _0_2 i i i i
se presentan la Tabla 1. - 1 : : > S 0
e - £ 0%_\ i
| Parametro | Valor | Parametro | Valor | ® -1 . " . . -
m (kg) 3.828 | I, (kgm?) | 0.2689 g, ‘ ‘ ‘ -
g (m/s?) 9.81 | Iy, (kgm?) | 0.3557 =1 5 ====== = ':3_ = T -
h (m) 2240 Izz (k/’g ’I’I’L2) 0.5663 tiempo [s]
po (kg/m3) 1.225 | I, (kgm?) | —0.0005 Figura 6. Compatibilidad de datos.
p(h) (kg/m3) | 0.9188 | I, (kgm?) | 0.008065
To (N) 9.81 | I,. (kgm?) | —0.0004 Las reacciones aerodinamicas obtenidas por el estimador

se presentan en la Figura 7. Se observa que la estimacion
de momentos es afectada por el ruido.

Los parametros del estimador se presentan en la TablaLos resultados obtenidos en el ciclo de validacion se
2. Se debe notar que para los elementos mostragos presentan en la Figura 8 y en la Figura 9. La linea continua
representa el elemengg de la matrizi. representa las variables medidas por el MTi-G y la linea
interrumpida las variables obtenidas de la integraci@. S

Tabla 1. Parametros de la aeronave de ala fija.

| Parametro) Valor | Parametro| Valor | AR : ”
observa que para la validacion rotacional, la reconsibacc
ka1, k1 —65.1, -6.5 kay, k1 | 50,15 es buena en el caso de las velocidades angulares, no lo es
koo, k1p | —65.125, —8.125 | Kap, ksy | 50,15 asi para las posiciones angulares. En el caso de la vdidaci
kas, k13 —65.15, —9.75 kaz, kss | 50,15 traslacional se observa cierta divergencia en los valoges d

Tabla 2. Parametros del estimador la velocidades traslacionales.
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Figura 7. Estimacion fuerzas y momentos.
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Figura 8. Ciclo de validacion rotacional.

V. CONCLUSIONES

El problema de la estimacion de las reaccionegg,

tiempo [s]
Figura 9. Ciclo de validacion traslacional.

aerodinamicas, es posible modificar el modelo matemético
de la dinamica traslacional para incluir el efecto de la ve-
locidad del viento. Por lo tanto como trabajo futuro, quedan
por resolver algunos puntos como la estimacion de los
coeficientes aerodinamicos que conforman las reacciones
aerodinamicas, determinar si el nimero de Reynolds es un
factor que influye en estos coeficientes de manera impor-
tante y determinar la importancia de incluir la velocidat de
viento en el modelo dinamico.
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