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ABSTRACT

This project addresses the design, development, and implementation of a terminal
guidance algorithm for unmanned aerial systems (UAS), focusing on automatic net
recovery. Terminal guidance proves to be critical during the final phase of flight, where
high precision is required to minimize errors and ensure effective convergence toward
the target, especially in hostile environments.

The work analyzes the state of the art in terminal guidance, gathering techniques used
in the industry. Four main algorithms are compared using a low-fidelity simulator, with
the best-performing one being selected based on project metrics and implemented in
embedded software. Finally, it is integrated into a real UAS system and evaluated in
flight.

Keywords: UAS, terminal guidance, flight control, net recovery, proportional navigation,
simulation,

RESUMEN

Este proyecto aborda el disefio, desarrollo e implementacion de un algoritmo de guiado
terminal para sistemas aéreos no tripulados (UAS) enfocado en su recuperacion
automatica mediante red. El guiado terminal es critico en la fase final del vuelo, donde
se requiere alta precision para minimizar errores y garantizar una convergencia efectiva
hacia el objetivo, especialmente en entornos hostiles.

El trabajo analiza el estado del arte en guiado terminal, recoge las técnicas empleadas
en la industria. Cuatro algoritmos principales se comparan haciendo uso de un
simulador de baja fidelidad, se obtiene el ganador segun las métricas del proyecto y se
implementa en software embebido. Finalmente, se integra en un sistema UAS real y se
ensaya en vuelo.
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1. INTRODUCCION

1.1. Propésito.

Tal y como se indica en el titulo, este trabajo tiene como meta el desarrollo,
implementacién y validacién en vuelo de un algoritmo para el guiado terminal de un
Sistema Aéreo No Tripulado (UAS por sus siglas en inglés) para su recuperacion en red.

Durante la mayor parte de la operacion UAS, la plataforma se encuentra a altitudes lo
suficientemente altas para poder navegar empleando un sistema global de referencia
(como el GNSS) y permitir un error de posiciéon de unos metros. Por el contrario, en la
fase terminal del vuelo, durante su recuperacién, la navegacion ha de ser relativa,
tomando como referencia el objeto sobre el cual la posicion de la plataforma ha de
converger y los errores permitidos bajan como minimo un orden de magnitud. Esto
obliga a tener una solucién de navegacién, control y guiado de alta precision entorno al
obijetivo.

El tema de la tesis viene motivado por un acuerdo comercial entre actores descritos en
1.3.5.

1.2. Utilidad.

La industria UAS esta en pleno crecimiento [1] y actualmente entrando en fase de
maduracion. Los casos de uso para estas plataformas tanto en el mundo militar como
en el civil son cada vez mas variados debido a su gran versatilidad, bajo coste de
operacion y facil despliegue.

Dentro de las variadas formas de recuperar un UAS, se encuentra la recuperacion
mediante dispositivos externos de reduccidn de energia cinética empleados
generalmente en plataformas de ala fija carentes de tren de aterrizaje o de una pista
donde aterrizar y su concepto operacional no contemple el despliegue de paracaidas.
Estos dispositivos pueden venir en diferentes formatos y tamafios, y las recuperaciones
pueden realizarse de manera estatica o en movimiento.

La creciente demanda de UAS, sumada a la variedad de dispositivos de recuperacién y
conceptos operacionales hacen de vital importancia disponer de un método preciso y
robusto que garantice un alto porcentaje de éxito en este tipo de maniobras.

1.3. Estado del arte.

1.3.1. Introduccién a los Sistemas Aéreos No Tripulados.

La primera vez de la que se tiene constancia del uso de un dispositivo aéreo no tripulado
fue durante el Asedio a Venecia (1849), donde las fuerzas austriacas desplegaron una
serie de globos flotantes con explosivos cronometrados para detonar sobre la ciudad. A
pesar de los escasos beneficios de esta estrategia, se abrié un nuevo paradigma, y
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durante el siglo siguiente, las tecnologias de vehiculos no tripulados experimentarian un
crecimiento exponencial motivado por programas militares, al igual que la mayoria de
las tecnologias aeroespaciales. Hitos importantes incluyen la primera implementacion
exitosa de un avion controlado por radio en 1916, el desarrollo de blancos aéreos en la
década de 1930, y la sofisticacion durante la Guerra Fria de plataformas guiadas (ahora
también utilizadas con fines de vigilancia) a medida que la electrénica se volvid mas
liviana y potente [2].

En la década de los 2000, la disponibilidad de esta tecnologia, que habia sido
desarrollada con fines tacticos, junto con los avances en fiabilidad, miniaturizacion y
capacidades de los componentes, asi como la abundancia de productos comerciales de
estanteria (COTS), atrajeron a innovadores civiles y aficionados. Hoy en dia, se
encuentran usos de los sistemas aéreos no tripulados (UAS) en diversos sectores
industriales, entre otros [2]:

¢ Video y fotografia

e Sector inmobiliario

e Agricultura

e Construccion e inspecciones
e Salvamento

e Seguros

¢ Meteorologia

llustracion 1: Uso de multicoptero para usos agricolas [3]

El rapido aumento del numero de operaciones UAS ha obligado a los reguladores
aéreos como la FAA o EASA a la construccion de un sistema regulatorio.

1.3.2. Tipos de plataformas.

Los Sistemas Aéreos No Tripulados (UAS) vienen en diversos formatos, pero pueden
clasificarse en cuatro categorias diferentes segun las principales caracteristicas
aerodinamicas de cada plataforma [4]:
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a)

b)

d)

Multirrotor. El tipo de UAS mas conocido por el publico. Son capaces de
mantener el vuelo gracias a los rotores orientados verticalmente que fuerzan el
aire hacia abajo, y también se utilizan para controlar dicho vuelo mediante
cambios en el momento y la potencia que cada uno produce. Segun el numero
de rotores, se pueden clasificar en tricopteros, cuadricopteros, hexacopteros y
octocopteros: tres, cuatro, seis y ocho motores respectivamente. Estas
plataformas son las mas econdémicas del mercado y tienen ventajas como un
formato compacto y la capacidad de mantenerse en vuelo estacionario; su
principal desventaja es su limitada autonomia, con tiempos de vuelo promedio
que no superan los 40 minutos.

Monorrotor. Plataformas similares a los helicopteros que pueden mantener el
vuelo al redirigir el flujo de aire entrante a través de su rotor principal, y que
generalmente son estabilizadas y controladas a través del rotor de cola (excepto
en los disefios coaxiales). Estos UAS suelen estar propulsados por motores de
gasolina, lo que extiende la autonomia en comparacién con los multirrotores.
También pueden transportar cargas mas pesadas, pero tienen un mayor factor de
riesgo asociado debido al tamafio de sus hélices y la falta de redundancia durante
el vuelo.

Ala fija. Vehiculos aéreos que mantienen el vuelo generando sustentacion a
través de superficies aerodinamicas, como los aviones convencionales. Esto les
otorga la capacidad de volar durante largos periodos de tiempo, pero necesitan
pistas largas para despegar y aterrizar o sistemas internos o externos para su
lanzamiento y recuperacion. No pueden mantenerse en vuelo estacionario. Este
es el tipo de aeronave que se empleara en misiones reales del algoritmo
desarrollado.

VTOL hibrido. Combinando las capacidades de las plataformas de multirrotor y
de ala fija, estos disefios pueden ofrecer largos tiempos de vuelo con la capacidad
de mantenerse en vuelo estacionario y despegar y aterrizar verticalmente,
aunque no de manera tan eficiente como sus contrapartes aisladas.

Multi Rotor Drones Fixed Wing Drones

I <&,

Single Rotor Drone Fixed Wing Hybrid VTOL

llustracién 2: En orden: Multirrotores, ala fija, monorrotor y VTOL [5]
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1.3.3.

Arquitectura UAS.

Los UAS son en realidad una combinacion de diferentes subsistemas, siendo los
esenciales:

a)

b)

d)

e)

Aeronave. El vehiculo operado en si mismo (UAV), disefado para realizar

funciones especificas durante la mision. Esto incluye, entre otros:

e Elementos estructurales.

o Subsistema de propulsion.

e Superficies generadoras de sustentacion.

Mando, Control y Comunicacion (C3). Interfaz e infraestructura utilizada para

transmitir informacién del operador al aire y viceversa, procesar esa informacion

y actuar en consecuencia. Esto incluye:

o Autopiloto (AP): dispositivo a bordo cargado con la légica necesaria para
lograr un grado mayor o menor de autonomia. Existen soluciones
comerciales de autopilotos; y versiones de cddigo abierto como ArduPilot.

e Estacion de Control en Tierra (GCS): centro de control basado en tierra (o
mar) donde los operadores pueden introducir comandos en el sistema. Las
GCS profesionales normalmente incluyen una Interfaz Grafica de Usuario
(GUI) con mapas interactivos a través de los cuales se pueden cargar puntos
de referencia para conformar un plan de vuelo.

¢ Enlace de datos: infraestructura utilizada para la transmisién de informacién
desde la tierra al aire y viceversa. Varia desde la Linea de Vision Directa
(LOS), donde las ondas de radio pueden viajar directamente desde la
terminal en tierra a la terminal aérea, hasta mas alla de la Linea de Vision
(BLOS), donde esto no es posible debido a la curvatura de la Tierra y se
utilizan otras técnicas como la comunicacion por satélite.

Periféricos. Dispositivos de apoyo a la operacion como pueden ser dispositivos

GPS, de odometria visual o sensores de presion.

Carga util. Camaras de vigilancia, comunicaciones, sensores aéreos, carga u

otro tipo de terminales que aumenten las funcionalidades del vehiculo y que

dotan de valor al vuelo.

Equipo humano. Tripulacién para garantizar el éxito de la mision desde tierra.

1.3.4. Tipos de recuperacion en UAS de ala fija

Los sistemas de recuperacion de sistemas aéreos no tripulados incluyen:

a)

b)

Aterrizaje en pista. Similar a la manera en la que aterrizan los aviones
tripulados, los UAS que emplean este sistema cuentan con un tren de aterrizaje
fijo o desplegable. A través de una aproximacion controlada y una maniobra de
flare, la plataforma pierde energia cinética y es capaz de posarse en tierra a baja
velocidad. Dos inconvenientes de este método incluyen el tener que acarrear el
peso del tren durante todo el vuelo y la necesidad de la infraestructura asociada.
Recuperacion por paracaidas.: Mediante suelta magnética, mecanica o
explosiva, el UAS podra desplegar un paracaidas que reduzca su velocidad y
descienda lentamente hasta tocar suelo. El paracaidas puede ser acompanado
por un airbag en la panza del avidon. Una de las desventajas principales de este
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sistema es que en la fase de descenso no se tiene control y el viento puede
hacer que la plataforma derive considerablemente desde el punto de despliegue.

c) Aterrizaje en red. El UAS se dirige con una velocidad reducida directamente
hacia una red dispuesta verticalmente. Uno de los mayores desafios de este
meétodo radica en la necesidad de tener precision en la navegacion y guiado para
no fallar el aterrizaje.

d) Aterrizaje en cable. EI UAS, con un gancho desplegado, sobrevuela una
plataforma capaz de alzar un cable que captura la plataforma. EI mayor
inconveniente en este caso es la complejidad del sistema de recuperacion.

llustracion 3: Tipos de recuperacion en ala fija

UAS de tipo multirrotor, monorrotor o VTOL pueden emplear sus sistemas de propulsion
vertical para hacer hover sobre la plataforma de aterrizaje y posarse sin necesidad de
dispositivos externos.

1.3.5. Actores comerciales en el guiado terminal.

Distintos actores comerciales han de colaborar para llevar a término el guiado terminal.
Como se ha mencionado, las operaciones UAS pueden ser de diversa indole, pero, de
forma generar podemos destacar los cuatro principales.

a) Operador de vuelo. Actor que efectia y/o monitorizan la mision. Resulta
fundamental que comprenda como el guiado terminal ese integra dentro de la
misma, que conozcan sus limitaciones y las circunstancias que permiten su uso.

b) Plataformista. Institucion o empresa propietarias del vehiculo no tripulado. Habra
de garantizar que la maniobra de aproximacion terminal puede ejecutarse dentro de
la envolvente de la aeronave. En ocasiones, puede coincidir con el operador.

c) Proveedor de dispositivos de seguimiento. Proporciona los dispositivos visuales,
térmicos, radar, sonar o basados en otras tecnologias que permitan rastrear un
objetivo y trasmitir informacién de posicidon y velocidad relativa al control de la
plataforma.
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d) Proveedor de solucion GNC (Guiado, Navegacion y Control). Proporciona las
I6gicas de guiado, navegacion y control necesarias para completar la mision con el
grado de autonomia requerido. Esta tesis se centra en el desarrollo que debe de
realizar este actor para contribuir a la finalizacién con éxito de un proyecto de guiado
terminal. En concreto, el trabajo ha sido desarrollado dentro del contexto de la
empresa UAV Navigation - Grupo Oesia.

1.4. Objetivos.

El objetivo general de esta tesis, como ya se ha mencionado, es el desarrollo de una
I6gica compatible con software embebido capaz de guiar de manera segura a un avion
de ala fija no tripulado en la fase terminal del vuelo.

Para alcanzar dicho objetivo, se han establecido las siguientes metas:

a) Estudio de algoritmos usados en la industria actualmente y propuestos por la
literatura.

b) Recopilacion y sintesis de légicas potencialmente aptas para implementacion.

¢) Configuraciéon de un simulador de baja fidelidad para la comparativa directa y el
cribado de las soluciones propuestas.

d) Implementacion en software embebido de la légica de guiado terminal
seleccionada en la meta anterior.

e) Simulacién en laboratorio mediante uso de herramientas como SIL y HIL.

f) Integracion con el sistema completo de guiado terminal.

g) Ensayos en vuelo.

1.5. Planificacion.

Este desarrollo forma parte de un marco de proyecto tecnoldgico llevado a cabo dentro
de la empresa UAV Navigation — Grupo Oesia. Por ende, la planificacion se ha debido
adaptar completamente a las necesidades de cliente, disponibilidad de espacio aéreo
para ensayos en vuelo y la gestion de recursos dentro de la compaiiia.

La planificacién que se muestra a continuacién contempla el trabajo de un solo ingeniero
trabajando a tiempo completo (40h semanales) a dicho proyecto fon fecha de inicio en
el 1 de enero (como referencia).

SOTA 1IN
Low Fidelity SIM ]
Alg. Comparisson
Implementacién
Ensayos de Laboratorio
Integracion [ |
Ensayos envuelo |

1-1 6-1 11-1 16-1 21-1 26-1 31-1 5-2

llustracién 4: Planificacion de proyecto
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2. SOBRE UAV Navigation — Grupo

2.1. UAV Navigation — Grupo Oesia.

UAV Navigation — Grupo Oesia (UAVNGO) es una compania privada ubicada en San
Sebastian de los Reyes (Madrid) que desde 2004 esta especializada en soluciones de
guiado, navegacion y control para vehiculos no tripulados.

Gracias a sus soluciones hardware y software robustas versatiles, y fiables, ha logrado
situarse como un actor de relevancia internacional en el sector. Cuenta con una gran
variedad de clientes en 14 paises, incluyendo fabricantes aeronauticos Tier 1 vy
plataformistas de UAVs de altas prestaciones, VTOLs, blancos aéreos, helicopteros y
vehiculos de superficie.

Una de las claves del éxito de UAV Navigation — Grupo Oesia es la capacidad de
desarrollar sistemas AHRS y algoritmos de control de vuelo de forma propietaria, lo cual
supone también una ventaja estratégica a nivel nacional [6].

llustracion 5: Equipo detras de UAV Navigation - Grupo Oesia

2.2. Grupo Oesia.

A su vez, Grupo Oesia es una compania fundada enteramente con capital privado
espanol cuya misién es suministrar tecnologia puntera a los sectores de seguridad,
defensa y aeroespacial, a la par que crear un mundo mas eficiente, seguro y sostenible.

Actualmente esta conformado por las empresas Oesia Networks, Tecnobit, Cypherbit,
UAV Navigation e Inster; todas ellas punteras en los sectores digital, defensa, cifra,
vehiculos no tripulados y telecomunicaciones respectivamente. Gracias a la aglutinaciéon
de talento en distintos sectores interrelacionados, el grupo consigue generar un
ecosistema donde la innovacion pueda proporcionar tecnologias disruptivas en el futuro
[7].
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3. DESARROLLO PRELIMINAR

3.1. Estudio del Estado del Arte (SOTA).

El proyecto comienza con un andlisis del estado del arte a cerca del guiado terminal.
Esto incluye el conocimiento de las tecnologias actualmente empleadas, asi como de
propuestas formuladas en la literatura que todavia no han sido puestas en practica a
nivel comercial.

En el sector defensa se encuentra el uso mas extendido del guiado terminal de la mano
de los misiles de intercepcién. Su concepto de operacion suele incluir una primera fase
de aproximacion mediante un control tradicional con una precision de varios metros, y
una fase terminal que exige un control especifico que permita la navegacion en funcion
del comportamiento de un objetivo y disminuya error por debajo de 1 m.

Diversas leyes de control pueden ser empleadas, entre las que destacan:

a)

b)

Guiado por la Linea de Vision (Line of Sight - LOS). Se clasifica como un
esquema de guiado por tres puntos ya que involucra a un sistema de referencia
tipicamente estacionario, un interceptor y un objetivo. Se denomina con el
término LOS debido a que el interceptor ha de ser capaz de llegar al objetivo
adaptando su cinematica a la linea de vision entre el punto de referencia y el
objetivo. Este tipo de guiado se emplea normalmente en misiles tierra-aire,
generalmente acompanados de una estacion de tierra que constituye el punto
de referencia y que ilumina al objetivo con un rayo laser cuyo haz conforma dicha
linea de vision.

Guiado por Persecucion Pura (Pure Pursuit - PP). Se clasifica como un
esquema de guiado por dos puntos ya que solo estan involucrados el interceptor
y el objetivo. El interceptor ha de tratar de alinear su velocidad a lo largo de la
linea de vista entre el interceptor y el objetivo. Esta estrategia se asemeja a un
predador dando caza a su presa en el mundo animal. El guiado PP ha sido
empleado generalmente en misiles aire-tierra.

Guiado por Rumbo Constante (Constant Bearing - CB). Es también un
esquema de guiado por dos puntos con la misma geometria que el guiado PP.
La diferencia entre ambos reside que en el guiado CB, el interceptor ha de alinear
su velocidad relativa con respecto al objetivo. Dicho objetivo es equivalente a
reducir la velocidad angular de la linea de vista a cero de tal forma que el
interceptor mantenga un rumbo constante con respecto al objetivo (de ahi el
nombre), lo cual asegura la interseccion siempre y cuando el objetivo no sea mas
veloz que el perseguidor. Este tipo de guiado ha sido empleado tradicionalmente
en misiles aire-aire, ademas de ser una ley centenaria que los marineros
emplean para evitar colisionar en alta mar (cambiando el rumbo para evitar
situaciones de rumbo relativo entre navios constante). El método mas comun
pata la implementacion del guiado CB es mediante Navegacién Proporcional
(PN) [8].
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En este estado del proyecto, resulta fundamental entender el alcance de la mision tipo
que se pretende llevar a cabo y la informacién que los optrénicos son capaces de
recoger y proporcionar al autopiloto encargado del control. Principalmente, cabe
destacar que lo mas sencillo y fiable de calcular desde un dispositivo de seguimiento
integrado en la aeronave y completamente independiente de tierra y de otras fuentes de
informacion, son los angulos y velocidades angulares de la linea de vision en el
esquema de dos puntos. Ademas, la distancia al objetivo se puede estimar en base al
tamano del dicho objetivo en el campo de vision, si bien no de manera lo suficientemente
precisa como para emplear este dato en el control. Con esto en mente, se han propuesto
las siguientes leyes de control para una mayor exploracién en simulacién.

¥
[ L

Oy

Interceptor 4

Reference

Y.

=l
&

llustracion 6: Formulacion geométrica de Guiado por Linea de Vista (izquierda) y Guiado Rumbo
Constante (derecha) [8]

3.1.1. Algoritmos de guiado propuestos.

Tras el analisis del estado del arte en materia de algoritmos de guiado terminal, se
proponen cuatro posibles soluciones: guiado por navegacién proporcional, en su
formulaciéon fundamental y corregida; guiado por senda y rumbo fijos, y guiado por
errores angulares. También nombrados como Prop Nav, Prop Nav Corrected, Path Fix y
Error Correction respectivamente.

3.1.1.1. Navegacion Proporcional (Prop Nav).

Como se explica en la seccion 3.1 c), la Navegacion Proporcional es el método mas
extendido en el Guiado por Rumbo Constante. Se basa en provocar en la aeronave una
velocidad de rotacién directamente proporcional a la rotacion de la linea de vision entre
la aeronave y el objetivo; de ahi el nombre.
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v

a

p

llustracion 7: Esquema bidimensional de la geometria LOS. v denota velocidad; a, aceleracién; A angulo
de la linea de vision, p, pursuer (perseguidor); y t, target (objetivo).

Los angulos que determinan la linea LOS se miden con respecto al sistema de
referencia del avion y se definen como elevacion (€) en el eje longitudinal, y azimut (y)
en el lateral. El criterio de signos para estos angulos es solidario con el criterio de los
angulos de cabeceo y guifiada respectivamente (positivo hacia arriba y derechas). El

sentido de los ejes cuerpos de la aeronave siguen el criterio tradicional: 1, se encuentra

. , .y . - .
en el plano de simetria del avion apuntando hacia el morro; J;, es perpendicular al plano

—
de simetria y recae sobre el ala derecha; y kb completa el triedro.

L S

llustracion 8: Esquema tridimensional de la geometria LOS.
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Teniendo como observador la propia aeronave, el mismo problema se puede representar
en una Pantalla Principal de Vuelo, donde la posicion del objetivo viene determinada por
la tupla de angulos [g, y].

0
13
-

LEEErernnn 3

135—

|

6NSS 570 ' ' 3[307] ' 330

llustracion 9: Representacion de LOS con observador la propia aeronave (la linea de visién se convierte
en un punto en el horizonte local). Similar a la observacion de la camara u optrénico

La ley de guiado basado en la navegacion proporcional puede formularse de la siguiente
manera en el contexto desarrollado. Donde el vector de velocidades angulares
comandadas con respecto a cada uno de los ejes del avion [p., q., 1] viene dado por
las relaciones (1), (2) y (3).

Pc = kp]'/ (1)
qc = kqé ()
r.=k,y (3)

Donde k,, kg y k- denotan ganancias de control ajustables.

El guiado proporcional tradicional no incluye la correccion lateral mediante comando de
alabeo. Uno de los factores contribuyentes a esto reside en que este tipo de ley de
guiado se usa en misiles, los cuales suelen ser controlados por medio de aletas o
empuje vectorial. Debido a que el algoritmo de control desarrollado tiene su caso de uso
en aeronaves de ala fija que cuentan con alerones, correcciones de rumbo mediante
alabeo son posibles y un estandar en la aviacion tradicional.

Otra formulacion equivale en este problema es mediante el analisis de las velocidades.
o P

‘ 176]

Donde p(t) = P, (t) — Pr(t) denota el vector de linea de vista y k es el vector

ganancia. En la literatura, este vector ganancia puede aparecer en funcién de la
distancia entre el objetivo y el perseguidor. Sin embargo, tal y como se ha mencionado,

(4)
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esta distancia resulta dificil de estimar de manera precisa en un entorno real, por lo que
se decide que sera constante durante toda la maniobra.

Nétese que el guiado por rumbo constante resulta equivalente al algoritmo de
persecucion pura (PP) cuando el objetivo es estacionario. En esencia, la diferencia entre
ambas logicas es si la velocidad del objetivo se tiene en cuenta en el control. Esto hace
que la légica basada en la navegacién proporcional sea versatil y pueda cubrir con la
misma precision tedrica un objetivo estacionario en tierra y un objetivo movil en tierra o
aire.

Debido a la naturaleza de este algoritmo, las maniobras que se describen se pueden
clasificar en dos tramos bien diferenciado; salvando pequefas oscilaciones debidas a la
propia dinamica de la plataforma en vuelo, y siempre y cuando el movimiento del objetivo
sea rectilineo y uniforme, o estacionario. La primera fase sera un movimiento no
rectilineo en el que el guiado oriente la aeronave hacia rumbo de colision, debido a unas
velocidades angulares de LOS alejadas de 0. La segunda fase consiste en un
movimiento rectilineo donde las correcciones son minimas debido a que la aeronave ya
esta orientada y las velocidades angulares de LOS oscila ligeramente en torno a 0; en
este caso, se dice que la aeronave ha entrado en el triangulo de velocidades.

Una de sus ventajas principales es que, en este tipo de guiado, no se precisa conocer
la distancia hasta el objetivo. Esto es fundamental ya que una correcta y precisa
estimacion de la distancia entre el perseguidor y el objetivo mediante optrénica no
resulta sencillo, como se ha mencionado anteriormente.

p_commanded f ™

_,,\p& .
y_dot
R“"‘\ I_commanded
Terminal ——» Kr »  Inner control loop » Actuators
/ Ga, Go, Or
£_dot q_commanded
- JJ,K[U/' ’

= O 9

AHRS

llustracion 10: Navegacién Proporcional. Diagrama de flujo

3.1.1.2. Navegacion Proporcional Corregida (Prop Nav Corrected).

Se propone una modificacién al guiado por control de rumbo base explicado en el punto
anterior. Esta consiste en mejorar la estimacion del movimiento relativo del objetivo
teniendo en cuenta la estimacion de velocidad angular de la propia aeronave. De esta
manera se busca compensar las oscilaciones de corto periodo inducidas por el propio
movimiento de correccién del UAV.
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La informacion de las velocidades angulares de la aeronave [p, g, 7] proviene de la
unidad de estimacion de actitud y rumbo (AHRS).

La ley de control seria la descrita en ecuaciones (5) (6) y (7) (el sufijo o denota
observado):

pe = kp(Yo + p-sin (atan (;)) +7) (5)
qc = kq(€p — p - cos (atan (;)) +q) (6)
7. =k, (Yo + p-sin (atan (;)) +7) 7)

La contribucion de las velocidades angulares g y 7" resulta clara en la correccién de €

y ¥, ya que un movimiento de cabeceo o guifiada produce un desplazamiento relativo
aparente en el objetivo de igual velocidad angular en elevacion y azimut
respectivamente. La relacion con el movimiento de alabeo no resulta tan directa, pero
se puede deducir teniendo en cuenta que un movimiento de alabeo induce un
desplazamiento relativo circular del objetivo en torno al eje G de la aeronave. Por tanto,
mediante geometria se plantea y resuelve el problema.

—kp 1 Y AP d-dt

v

X Jb

&
d=.e*+y? a=atan(;)

llustraciéon 11: Cambio en LOS inducido por el alabeo p. Planteamiento geométrico.

Del planteamiento geométrico se obtiene,
Agg=p-d-dt-cosa (8)
Ay; =p-d-dt-sina (9)
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Finalmente, aplicando la definicion de las velocidades angulares en elevacion y azimut:

) Ae £
= g = eos (atan ) (o
. —dy . €
Y, = 1. dt = —p-Ssin (atan (;)) (11)
Siendo,
E=§8)— & (12)
Y=Y~ Vi (13)

De donde se deducen ecuaciones (5), (6) y (7).

Nétese que existe un caso en el que las ecuaciones (10) y (11) no estan determinadas.

Esto ocurre cuando ¥ = 0; caso que puede ser protegido y en el que la solucion de las
velocidades angulares inducidas serian las descritas en (14) y (15). Estas relaciones se

obtienen aplicando lim &;(y) , lim y;(y).
y—-0t y—-0t

Ae

= =0
d-dt

W= aTae T

é (14)

—p - sgn () (15)
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llustracion 12: Navegacion Proporcional. Diagrama de flujo
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Esta ley de control es aplicable solo en caso de que la estimacién del movimiento relativo
del objetivo en el dispositivo de seguimiento no tenga en cuenta la propia dinamica del
perseguidor.

3.1.1.3. Guiado por Senda y Rumbo Fijos (Path Fix).

Este guiado esta basado en el guiado estandar de control del autopiloto. En vuelo
nominal, se fija una senda y rumbo objetivo que crean una pata tridimensional que dirige
a la plataforma hacia un punto o waypoint (WP) concreto. Con esta estrategia, se
propone un algoritmo que actualice en tiempo real la pata de longitud infinita que une el
perseguidor con el objetivo.

Terminal

¥ £
+ p_commanded

b J

Ga, de, Or

Inner control loop Actuators

Y

. n_commanded
u a8

AHRS

llustracion 13: Guiado por Senda y Rumbo Fijos. Diagrama de flujo.

La ventaja principal de este método radica en que, si el objetivo permanece estatico,
una sola iteracion del estimador seria suficiente para construir la senda a seguir.

3.1.1.4. Guiado basado en errores (Error Correction).

Siguiendo una filosofia similar a los casos anteriores, y entendiendo que el objetivo del
algoritmo de guiado ha de hacer coincidir la senda de descenso del UAV con la linea de
vista entre perseguidor y objetivo, se propone controlar directamente la actitud de la
aeronave en funcion del error entre la senda deseada y la actual.

La ventaja frente a la opcion anterior radica en que, potencialmente, resulta mas efectiva
al simplificar el bucle de control interno y dar mas oportunidad de ajuste fino.

3.1.2. Nota sobre el control de actitud.

Para cerrar el guiado de la aeronave hacia el objetivo, es necesario gestionar la manera
en la que se actua sobre las superficies de control. Dado un comando de actitud,
cualquier autopiloto comercial es capaz de orientar la aeronave hacia dicha actitud
mediante bules de control internos. Al ser este un problema ya resuelto, el desarrollo de
este trabajo se centrard en generar los comandos de rumbo, tasa de descenso,
cabeceo, alabeo y/o guifiada necesarios. Las leyes de control que unen estos comandos
con la actuacioén en la aeronave se consideran fuera del alcance de este proyecto.
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llustracién 14: Guiado basado en errores Diagrama de flujo

3.2. Simulacién de algoritmos.

Con la intencion de hacer un cribado inicial de los tres algoritmos propuestos, se ha
programado un simulador de baja fidelidad.

El objetivo es comprobar si al menos uno de los algoritmos funciona como ley de guiado
para la meta del proyecto y es facilimente implementable. Si ninguno cumple con ambos
requisitos, una investigacion mas exhaustiva ha de tener lugar. Si mas de uno cumplen,
una comparativa tendra lugar para posterior discriminacion y eleccién del algoritmo que
sera utilizado en el software embarcado.

Ningun algoritmo sera afinado al maximo de su potencial ya que esto requeriria una fase
preliminar mas extensa. Se considera suficiente que los algoritmos presenten un
comportamiento solvente y con potencial de ajuste.

3.2.1. Implementacién del simulador.

El desarrollo de la herramienta de simulacion ha tenido lugar usando el lenguaje de
programacion Python en su version 3.72.

El simulador esta compuesto de los siguientes elementos claramente diferenciados en
scripts de Python (.py):

a) Interfaz principal. Es la encargada de la monitorizacién y secuenciaciéon de las
distintas funciones que tienen lugar en la simulacion. A través de ella el usuario
especifica las condiciones iniciales del problema y la ley de control que se ha de
seguir. También almacena la informacion necesaria para la posterior evaluacién
de cada iteracion.

b) Modelo cinematico. Contiene las ecuaciones de movimiento que describen el
vector de estado de la aeronave simulada a lo largo del tiempo. Dado que el
objeto de estudio es puramente cinematico, no se precisa de un modelo dinamico
que incluya también el célculo de fuerzas. También por simplicidad, se ha
asumido que los movimientos laterales y longitudinales de la aeronave no estan

acoplados, por lo que las ecuaciones describen de manera totalmente
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d)

independiente el movimiento en el plano horizontal y vertical. Cuenta con
limitaciones tipicas propias de una aeronave como el angulo de cabeceo minimo
y maximo o las velocidades angulares maximas en los tres ejes.

Controlador. Contiene las leyes de guiado que, en funcion del estado de la
aeronave y del objetivo, tendran como resultado en tiempo real una serie de
comandos de actitud. Este controlador tiene tres versiones; una por cada
algoritmo propuesto. En cada caso, el controlador va asociado a una serie de
parametros que han de ser ajustados.

Visualizador. Dado un log de una simulacion cualquiera, esta herramienta
permite el postprocesado de la informacion. Cuenta con varios modos que
permiten al usuario observar tanto en formato bidimensional como tridimensional
la trayectoria seguida en la simulacion; asi como servir simplemente como
graficadora o también como cinematica donde observar el movimiento de las
partes.

Model In The Loop
Angles . Strategies:
TBEEFIHQ 1. Prop_Nav HesdnBe ! Inner Control
evice 2. Prop_NAV_C | e Loop
- - A — The
Simulator | gates 3. Path_Fix >
4_ Error_Corr
F .
UAw Target
Paosition Position P2 % |
Y vy

Kinematic Model - Longitudinal & Lateral Uncoupled

llustracion 15: Arquitectura del simulador de baja fidelidad

Los archivos necesarios para la ejecucion, postprocesado y visualizacién de las
simulaciones se muestran en la Tabla 1.

3.2.2.

Simplificaciones del modelo.

Una serie de simplificaciones se han realizado con respecto a un modelo dinamico de 6
grados de libertad y alta fidelidad. Estas incluyen:

a)

b)

c)
d)
e)
f)

Se calcula el desplazamiento en dos planos, longitudinal y lateral,
completamente desacoplados.

Omision del modelo aerodinamico. La simulacién sera puramente cinematica,
con un retraso en el cambio de actitud del UAV simulado para recrear el efecto
de la inercia.

El angulo de asiento de la velocidad coincide con el angulo de cabeceo.

El angulo de rumbo coincide con el angulo de guifiada.

No se incluyen efectos del viento.

No se introducen errores en la estimacion de la posicion relativa entre UAV y
obijetivo.
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Archivo Tipo Descripcion

LPF.py Archivo Python | Clase. Filtro paso bajo

makeVideo.py Archivo Python | Creador de videos a partir de fotogramas

object.py Archivo Python | Clase. Simula la cinematica de una masa
puntual

plotSimulations.py | Archivo Python | Postprocesado, visualizacién y obtencion

de métricas de las simulaciones

pursuer.py Archivo Python | Subclase de objeto. Simula el perseguidor

RateCalculator.py Archivo Python | Clase. Calculadora de velocidades
angulares en tiempo real

simulator.py Archivo Python | Ejecuta las simulaciones propuestas y
guarda los datos de estas

target.py Archivo Python | Subclase de objeto. Simula el objetivo

utils.py Archivo Python | Incluye herramientas matematicas

necesarias en la simulacion como
funciones ad-hoc y rotaciones matriciales

simulationOutput.txt | Archivo Texto Recoge las métricas tras el postprocesado
Figures Carpeta Recoge las graficas tras el postprocesado
Output Carpeta Recoge los datos de las simulaciones

3.2.3.

Tabla 1: Archivos de simulacion

Casos ejecutados.

Una serie de casos tipo se han ejecutado.

a)

b)

c)

d)

)

h)

NoMovingTarget. El perseguidor comienza orientado hacia el objetivo. El
objetivo no se desplaza. Este caso simula un objetivo quieto en el suelo.
MovingTarget. El perseguidor comienza orientado hacia el objetivo. El objetivo
se aleja linealmente en direccion horizontal. Este caso simula un objetivo que se
desplaza en el suelo.

HighSlope-MovingTarget. Mismo caso que el (b), pero el perseguidor comienza
con una pendiente demasiado pronunciada.

LowSlope-MovingTarget. Mismo caso que el (b), pero el perseguidor comienza
con una pendiente plana.

WrongSlope. Mismo caso que el (b), pero el perseguidor comienza con una
pendiente contraria a la necesaria para alcanzar el objetivo.

TooFast. El perseguidor comienza orientado hacia el objetivo. La velocidad del
objetivo es mayor a la del perseguidor.

SinusoidalMovement. E| perseguidor comienza orientado hacia el objetivo. El
objetivo se desplaza describiendo una funcion sinusoidal.

CricularMovement. E| perseguidor comienza orientado hacia el objetivo. El
objetivo se desplaza describiendo una circunferencia.

Como se indica, los diferentes casos se distinguen por las condiciones iniciales del
perseguidor y del comportamiento cinematico del objetivo. Los datos de cada caso se
exponen a continuacion.
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AXx Ay Az Vo | B0 | Wpo Vi
Cases | [m]| [m]| [m]| [m/s]| [°]1| [°1| [ml/s] | targetMotion
NoMovingTarget | -200 50 | -100 10 | -30 0 0jv=0
MovingTarget | -200 50| -50 10 | -30 0 5| p=wvt
HighSlope | -200 50| -50 10 | -90 0 0|v=0
LowSlope | -150 50 | -100 10 0 0 0|v=0
WrongSlope | -100 | -50 | -100 10| 30 0 5| p=vt
TooFast | -100 50 | -100 10| 30 0 10 | p=vt
SinusoidalMovement | -200 50 | -100 10| 30 0 5 | p = p0+0.3*dt
*[1;cos(1/2)-0.2; cos(1/2)]
CircularMovement | -150 50 | -100 10 | 30 0 5 | p = p0+0.5*dt
*[cos(t);0;sin(t)]

Tabla 2: Condiciones iniciales y comportamiento del objetivo por cada caso

Nota1: Las distancias se toman con respecto a la posicién inicial del objetivo, coincidente
con el datum del problema. Se sigue el criterio de signos NED, comenzando siempre el
objetivo al norte del perseguidor.

Nota 2: Para la realizacion de las simulaciones, el problema sigue una relacién espacial
de 1:10 con la realidad. Ej.: en el caso NoMovingTarget. Ax=-20; Ay=5; Az=-10; v, = 1.

3.3. Métricas de estudio.

Las métricas de estudio cuantitativas que se proponen por algoritmo son las siguientes.

a) Tasa de éxito: relacidon entre el numero de casos donde se alcanza el objetivo y
el total de casos ejecutados.

b) Tiempo de ejecuciéon media: promedio del tiempo de ejecucion de los casos.
Esta métrica tiene una correlacion directa con la eficacia de cada algoritmo, es
decir, con la optimizacion de la distancia recorrida para la resolucion del
problema.

c) Error final medio: distancia mas proxima al objetivo. Cabe destacar que cada
simulacién termina cuando la distancia entre perseguidor es inferior a 0.2 (2m en
escala real), lo cual se determina suficiente en esta etapa del proyecto. Por tanto,
resoluciones por debajo de este margen no seran medidas.

Estas métricas seran obtenidas en el postprocesado de los datos obtenidos de la
ejecucion de las simulaciones.

Ademas, dos meétricas cualitativas se proponen en base a la naturaleza de los
algoritmos. Estas métricas seran puntuadas del 0 al 10, siendo mayor la puntuacion
cuanto mejor desempefio presente el algoritmo en dicha area.

a) Dependencia de dispositivo de seguimiento: esta métrica varia en funcion de
la criticidad que supone para el algoritmo una pérdida del dispositivo de
seguimiento que calcula la posicion relativa entre objetivo y perseguidor una vez
que la maniobra se ha iniciado. Si, el algoritmo puede orientar la aeronave de
forma correcta con el ultimo dato correcto recibido. Evidentemente, errores de
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navegacion o inducidos por perturbaciones externas no podran ser corregidos a
partir de este momento; y solo es aplicable si el objetivo permanece en remanso.
Esta métrica no busca estar relacionada con la precision en caso de fallo del
dispositivo de seguimiento, sino con la capacidad de seguir guiando
correctamente hasta que el dispositivo vuelva a estar en linea (si el fallo es
temporal).

b) Factibilidad de los comandos: esta métrica sera obtenida en base al
comportamiento comandado por el algoritmo en los numerosos casos. Si un
algoritmo comanda actitudes o velocidades angulares dificiimente alcanzables
por una aeronave de ala fija en el tiempo demandado, este sera penalizado. No
obstante, todos los algoritmos cuentan con protecciones para que no se supere
una envolvente de vuelo definida por el usuario.

No se ha considerado el tiempo de ejecucion de cada uno de los algoritmos en una
iteracion debido a que las cuatro soluciones propuestas calculan el comando de actitud
con practicamente el mismo numero de lineas de cddigo; con tiempos de ejecucion
perfectamente aceptables para un software embebido que ha de ejecutarse en tiempo
real.

3.4. Resultados de la simulacion.

Tras la ejecucion de los casos (8) por cada tipo de estrategia (4), se han realizado un
total de 32 simulaciones. Estos han sido los resultados para cada una de las métricas
cuantitativas seleccionadas.

Estrategia de guiado Tasa éxito | Tiempo medio ejecucion | Error final medio
ERROR CORRECTION 7/8 30.90s 6m
PATH FIX 7/8 25.67 s 19m
PROP NAV 7/8 24 .98 s 19m
PROP NAVY CORRECTED 7/8 25.06 s 19m

Tabla 3: Resultados cuantitativos de las simulaciones

La tasa de éxito de las cuatro estrategias es la esperada. El Unico caso en el que no se
alcanza el objetivo es en el que este se desplaza mas rapido que el perseguidor. Por
tanto, se considera que la tasa de éxito real es del 100%.

Por otro lado, los resultados de las métricas cualitativas son los expuestos en la Tabla
4. Se recuerda que se puntua sobre 10.

La dependencia de los algoritmos ERROR CORRECTION y PROP NAVY CORRECTED
de la operatividad del dispositivo de seguimiento es total ya que en cada iteracion se
calculan los errores haciendo uso de la informacion externa y de la estimacion de la
aeronave; por lo que, si falla el dispositivo de seguimiento, este calculo no se puede
realizar.
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Estrategia de guiado Dependencia | Factibilidad
ERROR CORRECTION 0 0
PATH FIX 5 4
PROP NAV 6 7
PROP NAV CORRECTED 0 10

Tabla 4: Resultados cualitativos

Por el contrario, la solucion PATH_FIX, necesita hipotéticamente una sola iteracion para
calcular la actitud necesaria. Para ello, el objetivo permanezca en remanso, lo cual
penaliza la puntuacion total.

En el caso de la navegacion proporcional estandar, la ley de guiado es completamente
dependiente del dispositivo de seguimiento cuando la velocidad angular de LOS no ha
convergido a 0. Sin embargo, una vez que esto ocurre y la aeronave se posiciona en el
triangulo de velocidades, esta dependencia desaparece. En este caso, el algoritmo
puede guiar correctamente siempre y cuando el objetivo no cambie de velocidad.

En ilustraciones 16-19, se presenta las trazas tridimensionales descritas por el
perseguidor y el objetivo, asi como datos de relevancia como la evolucion de la actitud
y velocidades angulares para cada una de las estrategias propuestas en el caso de
ejecucion SinusoidalMovement. Este caso que se considera mas fiel al comportamiento
del objetivo en la realidad.

El resto de los resultados procesados de las simulaciones se incluye en los anexos A,
B, CyD.
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3D PROP_NAV SinusoidalMovement

—— Target
—— Pursuer

PROP_NAV SinusoidalMovement
Longitudinal Model Lateral Model
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llustracion 16: Datos simulaciéon Prop Nav Sinusoidal Movement
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3D PROP_NAV_CORRECTED SinusoidalMovement

—— Target
—— Pursuer

PROP_NAV CORRECTED SinusoidalMovement
Longitudinal Model Lateral Model

2 00
= mw o

llustracién 17: Datos simulacion Prop Nav Corrected Sinusoidal Movement
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3D PATH_FIX SinusoidalMovement
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llustracion 18: Datos simulacion Path Fix Sinusoidal Movement
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3D ERROR_CORRECTION SinusoidalMovement

—— Target
— Pursuer

ERROR_CORRECTION SinusoidalMovement
Longitudinal Model Lateral Model
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llustracion 19: Datos simulacién Error Correction Sinusoidal Movement
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3.5. Comparativa de algoritmos.

Para la comparacion entre los algoritmos propuestos se ha utilizado el método de la
Casa de la Calidad (House of Quality).

La Casa de la Calidad es una herramienta visual clave de la metodologia QFD
(Despliegue de la Funcién de Calidad), disefiada para transformar las necesidades de
un proyecto en especificaciones técnicas de un producto o servicio. Su nombre proviene
de su disefio estructurado, que se asemeja a una casa con diferentes secciones
organizadas como una matriz. Este enfoque facilita el entendimiento de las expectativas
del proyecto, clasificandolas en una lista de requisitos y vinculandolas con las
caracteristicas técnicas especificas que las satisfacen. La matriz de relaciones
establece la conexion entre ambas, indicando qué tan fuertemente cada caracteristica
técnica responde a una necesidad del cliente. Ademas, la herramienta incluye un “techo”
donde se analizan las correlaciones entre las caracteristicas técnicas para identificar
posibles sinergias o conflictos. En este caso concreto, las caracteristicas técnicas se
sustituyen por las métricas obtenidas en las simulaciones.

La Casa de la Calidad no solo organiza la informacion, sino que también ayuda a
priorizar esfuerzos y a comparar una soluciéon con su competencia.

De izquierda a derecha, y de arriba a abajo, encontramos los siguientes campos:

o Requisitos: son las necesidades que se establecen y que los algoritmos han
de cumplir en mayor o menor medida.

¢ Importancia: posicion en orden ascendente de la importancia de cada requisito.
Siendo 1 el menos importante.

o Peso: porcentaje que se le otorga a cada requisito frente al resto.

o Métricas: desarrolladas en la seccion 3.3. El fejado de la casa de la calidad
muestra la correlacion positiva (+), muy positiva (++) o negativa (-) entre
campos. Es decir, si mejorando uno, mejora también el otro y viceversa.

e Matriz de correlacién: muestra en una escala del 0 al 10 la correlacién que
existe entre métrica y requisito.

¢ Ponderacion: suma de la puntuacion de cada métrica ponderada con el peso
relativo de cada requisito.

e Matriz de resultados: en cada casilla se muestra la puntuacién ponderada de
cada estrategia en cada campo de estudio.

o Total: suma de puntos de cada estrategia. La estrategia que mas puntos sume
sera la ganadora.

Para que todas las métricas puntuen sobre 10 y puedan ser juzgadas en igualdad de
condiciones se ha realizado una ponderacion lineal en funcion del resultado mas bajo
(10) y el mas alto (1). Esto aplica en los campos Tiempo de Ejecucién 'y Error Final,
siendo en ambos casos un resultado mas bajo motivo de mejor puntuacion. La férmula
empleada es la siguiente, donde p denota puntuacion y r el resultado de cada métrica:

r—r,
p(r)=9-¢+1 (16)

Tmin — Tmax
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Con esta apreciacion, las puntuaciones de las métricas cuantitativas son los mostrados
a continuacion.

Estrategia de guiado Punt. Exito Punt. Tiempo | Punt. Error final
ERROR CORRECTION 10 1 1
PATH FIX 10 8.95 10
PROP NAV 10 10 9.99
PROP NAV CORRECTED 10 9.87 9.99

Tabla 5: Ajuste ponderado de los resultados cuantitativos

Consecuentemente, se obtiene la Casa de la calidad de este proyecto con las soluciones
propuestas.

+
+ | ++
+ +
+
(3°]
. © _ ‘C o
S| e =) S| | B
2l 3l gl | B| B
21 8| 8| =| E| 5| &| B
| gl 8| &| | 2| @| 8
o = o — LLl [a] LL
Exito 3 4 1
Precision 21 20%]| 5 2
Eficacia 1| 15%| 4 5 3
Robustez 41 30%
Ponderacion 1 2 Total
» | ERROR_CORRECTION 48
(&)
2 PATH_FIX 11 16
5
5 PROP_NAV 39 M 27| 43
o
© | PROP_NAV_CORRECTED 1239 133

Tabla 6: Casa de la Calidad del proyecto con los algoritmos propuestos

3.6. Eleccion para implementacion.

De acuerdo con el método de comparacion propuesto, los resultados obtenidos, el
postprocesado realizado y el analisis comparativo posterior, se decide proceder a la
implementacion del método PROP NAV CORRECTED. Cabe destacar la cercania en
puntuacion entre este algoritmo y el PROP NAV. La fortaleza del primero reside en la
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atenuacion de oscilaciones gracias al uso de la estimacion de velocidades angulares de
la propia aeronave, mientras que la fortaleza del segundo es la no dependencia del
dispositivo de seguimiento en la fase final de la maniobra.

Noétese que existe una solucién que combina las fortalezas de ambas propuestas, que
consiste en que sea el propio dispositivo el que aplique la correccién de las velocidades
angulares de la aeronave. Para ello, el autopiloto deberia enviar dichas correcciones.
Esto constituiria un cambio en la arquitectura del sistema, que, aunque factible, se
escapa del alcance de este proyecto. No obstante, podria ser considerado en iteraciones
futuras.

Por otro lado, la estrategia PATH FIX exhibe una ventaja clara en que, con un solo valor
correcto de la trayectoria, puede establecer un rumbo de colision con el objetivo. Por
ello, se propone como logica de respaldo que puede ser empleada en caso de deteccién
de fallo. En esencia, se fijaria el rumbo y la senda de descenso constantes que unan la
ultima posicién conocida del objetivo con la posicion de la aeronave en el momento de
fallo; a la espera de recobrar la operatividad del dispositivo de seguimiento y regresar a
la solucion PROP NAV CORRECTED.

36



4. IMPLEMENTACION SOFTWARE

Tras haber realizado el estudio preliminar consistente en un estado del arte, una
propuesta de algoritmos para su simulaciéon, comparacion y cribado, se procede a
seleccionar la solucion de guiado Prop Nav Corrected.

Se recuerda que esta solucion se basa en el comando de cambios de actitud con
velocidades angulares comandadas proporcionalmente a los cambios de velocidad del
objetivo observados desde la aeronave, teniendo en cuenta que los propios cambios en
actitud de la misma aeronave influyen en estas medidas y aplicando las correcciones
pertinentes (ecuaciones (5) (6) y (7)).

4.1. Arquitectura final.

Resulta fundamental tener fijada una arquitectura hardware/software fija en esta etapa
del proyecto.

El flujo de informacion ha de ser el siguiente:

1. Lacamara (el dispositivo de seguimiento usado incorpora rastreo visual), localiza
el objetivo y envia la informacion de la imagen en forma de matriz de pixeles al
ordenador de control de mision (MCC por sus siglas en inglés).

2. ElI MCC procesa dicha matriz y obtiene la solucién de angulos y velocidades

angulares relativas. En otras palabras, obtiene el par de tuplas [&,¥] vy [£, 7]
Esta informacion se envia por protocolo RS232 al autopiloto a través de la
interfaz software MCC/AP.

3. Elauto piloto, el cual procesa una maquina de estados en funcién de las distintas
condiciones de vuelo, si se encuentra en el modo Guiado Terminal ejecuta el
algoritmo de guiado correspondiente basado en Prop Nav Corrected. Este se
compone de un bucle externo que, dado el input del dispositivo de seguimiento
calcula los comandos de actitud pertinentes; y un bucle de control interno que
calcula la actuacion necesaria.

4. Los comandos de actuacion se transmiten a los motores servo, los cuales
deflectan las superficies de control. Para ellos, el protocolo de comunicacién
puede depender de la arquitectura de la aeronave; si bien, por lo general, en
plataformas pequefias se suele comandar por sefal PWM.

De esta manera, la arquitectura a implementar se muestra en la llustracién 20.
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llustracion 20: Arquitectura final a implementar

4.2. Consideraciones bucle de control externo.

En la practica, si bien la l6gica de control se basa en el algoritmo Prop Nav Corrected,
desarrollado y probado en el simulador de baja fidelidad; existe un numero de
consideraciones extra que afectan la implementacion. Se presentan en las secciones de
la4.2.1ala4.2.5.

4.2.1. Modo Guiado Terminal.

Es imprescindible establecer correctamente cuando la maquina de estados del
autopiloto ha de entrar o salir en el modo Guiado Terminal. Debido a la posible
agresividad y rapidez de la maniobra, se deben poner las medidas necesarias para que
el operador pueda en todo momento monitorizarla y comandar su inicio o finalizacion.

Se especifica de manera clara e inequivoca cuales son las condiciones para entrar en
dicho modo. El operador podra monitorizar y/o comandar dichas condiciones desde el
software de control de tierra propietario de UAV Navigation — Grupo Oesia: Visionair.

a) El User Switch (USW) de habilitacion del dispositivo de seguimiento ha de estar
activado. Esto permite al dispositivo encenderse y enviar telemetria, de lo
contrario se apagara. Los USW constituyen una herramienta a través de la cual
el operador puede activar/desactivar ciertas funcionalidades del sistema desde
tierra mediante una botonera fisica o en pantalla.

b) ElI USW de habilitacion de guiado terminal ha de estar activado. Esto indica al
autopiloto que puede comandar el modo Guiado Terminal.

c) La fase de aproximacion al objetivo (Aproach) ha debido terminar. Esta fase es
comandada o bien por el operador, o bien se hace automaticamente desde un
punto del plan de vuelo previamente definido. La fase consiste en trazar una pata
practicamente plana que permita a la aeronave acercarse al objetivo y a la
camara detectarlo.

d) El dispositivo de seguimiento ha de estar emitiendo telemetria valida. Esto
incluye enviar valores comprendidos entre el rango de valores predefinido,
hacerlo a la frecuencia acordada, y reportar que el objetivo se ha fijado y es el
correcto. De lo contrario la maniobra se abortara.

A su vez, el operador puede en todo momento comandar el modo Abort. La maniobra
de Abort consiste en comandar el nivelado de alas y el maximo angulo de cabeceo
permitido para que la aeronave trepe lo mas rapido posible y asi salvar la distancia sobre
el terreno. Cuando la aeronave se encuentre en una altura de seguridad, el autopiloto
comandara Loiter, modo en el cual la aeronave describira una circunferencia a altura
constante, a la espera de proximas instrucciones por parte del operador.
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Ademas, se habilita un Modo Test en el cual, dado una distancia AGL de seguridad, el
autopiloto abortara la maniobra si se encuentra por debajo de dicha altitud, pasando al
modo Abort automaticamente.

Una telemetria especial se habilita para el operador en este momento, la cual incluye el
vector de datos que el dispositivo de seguimiento envia al autopiloto, las actitudes
comandadas como consecuencia y el vector estado de la aeronave. Esta telemetria se
presenta en forma de graficos para la evaluacién temporal de la misma por parte del
operador.

User Switches 3 X

1 Enable objective tracking .-k
2 Enable Terminal Guidance

3 Extended Envelope

llustracion 21: USW empleados en el Guiado Terminal

4.2.2. Filtrado de la senal.

A diferencia de en el simulador, en la practica, la sefial enviada por el MCC no es
completamente limpia. Es decir, ruido proveniente de la medicién o factores externos
pueden influir en la misma y ocasionar ciertos picos en la sefal.

Estas perturbaciones se caracterizan por ser de muy corto periodo en comparacién con
el tiempo caracteristico de la sefial base. Por ende, se propone la implementacién de un
Filtro Paso Bajo (LPF) que elimine dichas perturbaciones.

La frecuencia de corte de este filtro podra ser ajustada por el operador. Esta flexibilidad
permite poder configurar distintos tipos de dispositivo de seguimiento, ya que, cada uno
podra presentar sefiales con distintos comportamientos debido al instrumento de
medicion o légicas particulares.

0

Original .
Signal | ”“'“Aq ]
0 = s 5

-50

0

Filtered _
Signal M‘"\ ’ '
5‘: o 5:‘! 1:‘)3 !;C ‘.\:‘):- :S‘é 34

llustracion 22: Efectos de LPF en senal [9]
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4.2.3. Caracteristicas del comando de actitud.

Segun las ecuaciones de la navegacion proporcional corregida (5), (6) y (7); se obtienen
comandos de velocidades angulares en cada uno de los ejes de la aeronave.

Debido a que el autopiloto no solo controla velocidades angulares, sino también la
actitud, se deben obtener comandos de cabeceo, alabeo y guifiada solidarios con las
velocidades angulares. La actualizacién de dichos comandos [¢/, 6., ¥.] (que no den
ser confundidos con los angulos de Euler [, 8, ¢]) en cada iteracién del algoritmo con

frecuencia de ejecucion f viene dada por las expresiones (17), (18) y (19).

1
¢c = P + Pe % (17)
! ! 1
0. = 6.+ pc']_c (18)
! ! 1
Ye= Y. + pc']_c (19)

4.2.4. Fallo de dispositivo de seguimiento.

En tercer lugar, se ha de tener en cuenta la posibilidad de fallo del dispositivo de
seguimiento. Esto puede deberse a distintos motivos, entre los que se incluyen fallo del
hardware, fallo de comunicaciones, o pérdida del objetivo por mala visibilidad o por
salida del campo de vision de la camara.

Para paliar los efectos potencialmente catastroficos que estos fallos pueden acarrear, si
abortar la maniobra no es viable por cercania a objetos préximos, se propone la
siguiente solucion.

Al detectar este caso, el autopiloto dejara de usar la légica basada en la navegacién
proporcional para comandar una pata de vuelo tridimensional, fijando asi tasa de
descenso y rumbo. Este método se basa en la légica ensayada Path Fix.

La meta de esta estrategia no es alcanzar el objetivo, lo cual resulta altamente
improbable sin correcciones en las proximidades del mismo. Por el contrario, la idea
detras de esta es, por un lado, dar tiempo a la recuperacién del dispositivo en caso de
fallo del mismo mediante su reinicio; y por otro, buscar la recuperacion del objetivo en
el campo de vision de la camara en caso de pérdida visual.
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llustracion 23: Pérdida del objetivo en campo de vision por cabeceo (arriba) y guifiada (abajo).

4.2.5. Proteccion de la envolvente.

La navegacion proporcional es agnodstica al estado actual de la aeronave y a las
capacidades de maniobrabilidad y actitud que pueden ser exigidas. Por tanto, una serie
de protecciones se deben erigir para que el autopiloto nunca comande una violacion de
la envolvente de vuelo definida por el operador en base a las caracteristicas
aerodinamicas y estructurales de la misma.

4.251. Proteccién de factor de carga
El autopiloto debe proteger la maniobra de tal manera que la aeronave nunca se

encuentre en un estado que produzca un factor de carga longitudinal (eje kj de la
aeronave), que haga peligrar la integridad estructural de la misma.

La ecuacion que determina el factor de carga longitudinal en funcion del estado de una
aeronave es:

Uy vy,
n = cos(0) - cos(¢) + qz — p? (20)

Por tanto, dados unos angulos de cabeceo y alabeo, se puede obtener una tasa de
cambio de cabeceo que garantice Ny, i, < N < Ny ax - Notese que el ultimo término,

tendera a ser despreciable en comparacion con el resto ya que v,, K Uy
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4.2.5.2. Proteccion de actitud

Nétese que el control solidario de comandos de actitud en funcién de los comandos de
velocidades angulares mostrado en las ecuaciones (17), (18) y (19), no tiene limitacion.
Como normal general, toda aeronave de ala fija tendra unos angulos de cabeceo y
alabeo maximos (en ambos sentidos) que bajo ningun concepto deberan ser
sobrepasados.

Basta por tanto un simple limitador que, en caso de que la navegacion proporcional
arroje comandos fuera de la envolvente, reajuste dichos comandos al limite de la misma.

El operador puede crear una envolvente extendida que permita al autopiloto hacer uso
de esta en maniobras agresivas. En el resto del vuelo, esta envolvente no sera
empleada. Para esto, ha de configurar el USW Extended Envelope en Visionair como
se muestra en la llustracion 21.
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5. VERIFICACION Y VALIDACION

Tras la fase de implementacion, se procede a la fase de verificacion y validacion del
software desarrollado.

Para ellos, se ha desarrollado en paralelo un entorno de simulacién apto para dicha
fase.

5.1. Herramienta de simulacion

La herramienta de simulacién consta de los siguientes componentes:

a) Simulador del entorno de simulacién. Basado en el simulador de baja
fidelidad, esta herramienta programada en Python es ejecutada en un PC.
Recibe la informacién de posicion y actitud simulada del autopiloto, calcula y
transmite la posicion y velocidad relativa en forma de elevacién, azimut y sus
respectivas velocidades angulares. La informacion se transmite por puerto serie
mediante protocolo RS232.

Para el célculo de los angulos de la linea de vista es necesario primero obtener
la traza perseguidor-objetivo en ejes cuerpo de la aeronave. Partiendo de las
coordenadas de cada uno, se procede a resolver la geodésica, obteniendo por
tanto el vector perseguidor-objetivo en ejes NED ﬁg . Las rotaciones
consecutivas para trasladar un vector de ejes NED a ejes cuerpo en funcion de
los angulos de Euler [, 8, ¢] vienen dadas por las siguientes matrices.

cos(y) sin(y) 0]
Ros1 = |—sin(y) cos(yp) 0 (21)
! 0 0 1
cos(8) 0 —sin(0)]
Ri,=| 0 1 0 (22)
sin(8) 0 cos(0) |
1 0 0
R,,, =10 cos(¢p) sin(¢) (23)
0 —sin(¢p) cos(¢)

El vector perseguidor-objetivo Py, se resuelve aplicando las 3 rotaciones de
Euler:

Pb = Rosp* Do = Ros1 Risz - Rasp s Do (24)

Los angulos de linea de vista vienen dados por las siguientes expresiones.
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b)

£ = atan <%> (25)
Yy = atan (%) (26)

Una vez calculados los angulos de la linea de vista, las velocidades se calculan
teniendo en cuenta la diferencia entre iteraciones consecutivas.

E=(g—&-1) f

Y=t —Ve-1) f

Hardware In the Loop (VECTOR-HIL). Este producto permite realizar
simulaciones con un modelo de 6 grados de libertad en tiempo real.
VECTOR_HIL permite al usuario crear entornos iron-bird para testeo, ademas
de poder ser usado en entrenamiento de pilotos y realizacion de demos
comerciales.

Autopiloto — VECTOR. En el mismo dispositivo VECTOR-HIL, se incluye una
placa de computacion extra que permite simular el software embebido en una
interfaz hardware muy similar al autopiloto integrado en la aeronave en tiempo
real.

Tracking Device Autopilot
Simulator
i , # Y Vi b
[=.¥] aw,
Mission —»
Control [£_dot.y_dof] Quter control | Fitch, E Inner Control
Computer loop Loop
Sim UAV State | Rollp |
s . A b
& &
UAV State P-:f;ﬁjfn | %l %a
¥ ¥Y

Dynamic Model - HIL

Tabla 7: Arquitectura de simulacion HIL
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5.2. Requisitos y pruebas funcionales

La matriz de requisitos del proyecto engloba una serie de requisitos en materia de
efectividad, seguridad y operabilidad acordados entre cliente y proveedor. Ademas, un
listado de pruebas funcionales ha sido elaborado para garantizar que el software da
cumplimiento a todos los requisitos. Los detalles de dicha matriz de requisitos y lista no
seran divulgados.

dwpatlon
T S t& "

Archivo Vista Localizacion Autopiolo Ambiente Equipamiento IA

llustracion 24: Producto VECTOR-HIL (arriba) e interfaz grafica de entrono de simulacién (abajo)
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6. INTEGRACION Y ADAPTACION

Tras las pruebas funcionales en el entorno de simulacién y la validacion del software
desarrollado, se procede a la integracion del autopiloto con la nueva versién de software
con el resto de los componentes del sistema UAS. Esto incluye no solo el dispositivo
6ptico de seguimiento, sino el resto de los periféricos presentes en el sistema como son
antena GPS, actuadores, lineas de presion, etc.

6.1. Pruebas de integracion

Para garantizar una correcta integracién, se ejecutan en tierra una serie de
comprobaciones.

En lo referente a este proyecto, se observa que el autopiloto reporte a la estacién de
control el flujo de informacién enviado por el dispositivo de seguimiento; sefal de que la
comunicacion entre componentes es correcta y fluida.

Al realizar estas pruebas, se ha ajustado el filtro paso bajo cuya motivacion se describe
en la seccién 4.2.2.

Ademas, se cargan los archivos de configuracién y de ganancias al autopiloto. Las
ganancias de las que parte el autopiloto se fijan en base a los resultados obtenidos en
el simulador.

6.2. Ajuste del algoritmo de control

Una vez en vuelo, se realizan aproximaciones a la maniobra de guiado terminal final.
Durante ellas, se observa el comportamiento del bucle de control en tiempo real a través
de la telemetria, y se ajustan las ganancias necesarias para afinar dicho control. Los
ensayos de vuelo realizados se describen en el capitulo 7.
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7. ENSAYOS EN VUELO

Los ensayos de vuelo se han realizado en un espacio aéreo segregado en las
inmediaciones de un aerédromo.

La plataforma empleada es un avion de ala fija de 1.6m de envergadura alar, 25kg de
MTOM, cola en V y sin tren de aterrizaje.

llustracion 25: Plataforma tipo: Ala fija con cola en V

El objetivo, una red de recuperacion, permanece siempre inmovil en el final de pista en
todas las pruebas. Si bien el concepto de operacion final contempla casos mas
complejos, se decidié simplificar al maximo las pruebas para evitar ruido externo en la
evaluacion del rendimiento del sistema.

El plan de vuelo consta de las siguientes etapas (llustracion 26):

a) Despegue automatico en catapulta

b) Vuelo nominal automatico en hipédromo alrededor del aerédromo
¢) Comando de posicion a cabecera de pista a 150m AGL

d) Pata de aproximacion al objetivo

e) Guiado Terminal en modo Test

f) Abort

g) b) sila autonomia de la plataforma lo permite. h) de lo contrario
h) Aterrizaje en red

El punto donde comienza el guiado terminal se ha ido variando para introducir distintas
condiciones iniciales de elevacion y azimut.

Se han realizado vuelos durante un total de 3 semanas (salvando fines de semana y 2
dias en los que las condiciones meteoroldgicas lo impidieron).
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llustracién 26: Esquema de plan de vuelo
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8. RESULTADOS, CONCLUSIONES Y TRABAJO FUTURO

8.1. Resultados

Debido al acuerdo de confidencialidad, los resultados cuantitativos del proyecto tras la
fase de vuelo no pueden ser desvelados. Cualitativamente se hacen las observaciones
descritas en este capitulo.

8.2. Conclusiones

En primer lugar, los ensayos de vuelo han sido satisfactorios debido a los siguientes
puntos:

a) Se ha logrado una correcta implementacién de la arquitectura disefiada.

b) Se halogrado ejecutar la maniobra de guiado terminal de una manera controlada
y segura.

c) Se ha podido ajustar el algoritmo de control en pleno vuelo.

d) Se han logrado errores de posicion final inferiores al criterio establecido.

e) Se ha obtenido un set de datos del dispositivo de seguimiento y del autopiloto en
maniobra de guiado terminal equivalentes a 20h de vuelo.

Se considera que, en el periodo de duracion del proyecto, se ha pasado de un nivel de
madurez de tecnologia TRL1 (principios basicos) a TRL7 (demostracién del prototipo en
entorno real).

8.3. Trabajo futuro

De acuerdo con lo observado en los ensayos de vuelo y analisis posterior, existe
potencial de mejora en el dispositivo de seguimiento para lograr una mayor precision.

Tras un breve rediseio de la logica de estimacion (posiblemente incluyendo las
correcciones por cambios de actitud tal y como se describe en 3.6), se procederan a
realizarse mas pruebas en entornos mas complejos. Esta complejidad vendra dada por
las condiciones iniciales de entrada en la maniobra de guiado terminal y, sobre todo, por
el comportamiento del objetivo.

Esta planeado también el mejorar la precisién de la estimacion del error final haciendo
uso de herramientas de medida externos.

El objetivo ultimo sera alcanzar un TRL9, y que esta tecnologia pueda ser usada en
operaciones reales.
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9. MARCO REGULADOR

A lo largo de esta tesis se han abordado diferentes conceptos, los cuales tienen un
marco regulador asociado. Estos se resumen en esta seccion, desde el prisma de la
regulacién civil europea. Otras regiones geograficas y entornos militares segregados
contaran con otras regulaciones aplicables.

9.1. Marco regulador de los Sistemas Aéreos No Tripulados.

El camino hacia la regulacion de los vehiculos aéreos no tripulados comenzé con los
esfuerzos de la Agencia Federal de Aviacion (FAA, por sus siglas en inglés) y otros
organismos reguladores estadounidenses, sentando las bases para legislaciones
posteriores. En 2012, el Congreso de los Estados Unidos promulgd la Ley de
Modernizacion y Reforma de la FAA, que incluia disposiciones especificas para los UAS.
En respuesta, la FAA introdujo el Plan de Integracién de los UAS en el Sistema Nacional
del Espacio Aéreo (NAS, por sus siglas en inglés), un marco dinamico disefado para
evolucionar con el tiempo. Este plan se centra en desarrollar estandares técnicos y
regulatorios, guias de politicas y procedimientos operativos [10].

En Europa, la Agencia de Seguridad Aérea de la Unién Europea (EASA, por sus siglas
en inglés) consolidd las normativas relacionadas con los UAS bajo el Reglamento de
Ejecuciéon (UE) 2019/947 de la Comision, de 24 de mayo de 2019, sobre las normas y
procedimientos para la operacion de aeronaves no tripuladas [11]. Este reglamento
contiene 23 articulos y 3 anexos, destacandose la siguiente informacion:

e Establecimiento de 3 categorias de UAS (Articulo 3):
o Abierta: No sujeta a autorizacion operativa ni a declaracion operativa por
parte del operador.
o Especifica: Requiere una autorizacion operativa emitida por la autoridad
competente.
o Certificada: Requiere la certificacion tanto del vehiculo como del
operador.
¢ Normas para operaciones transfronterizas o fuera del estado de registro (Articulo
14).
e Registro obligatorio de operadores de UAS y de UAS certificados (Articulo 15).
e Definicion de las autoridades competentes y sus tareas (Articulos 17 y 18).

Ademas, la EASA desarrolld una metodologia para evaluar el riesgo asociado a las
operaciones de drones en la categoria especifica e identificar factores de mitigacion que
garanticen un nivel razonable de seguridad mientras se reduce la carga burocratica.
Esta metodologia se denomina Evaluacion de Riesgos para Operaciones Especificas
(SORA, por sus siglas en inglés).
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Categoria de Abiertas Especificas Certificadas
operaciones (riesgo bajo) (riesgo medio) (riesgo alto)
Autorizacion Ninguna Q%Xl?;:gg::n Ia Autorizacion de
necesaria 9 . NAA/EASA
operacion
De acuerdo con las De acuerdo con los
UAS regullaglones dela reqU|S|to§ UAS Certificado
Comision Delegada establecidos por
en materia de UAS EASA
. VLOS Segun concepto de .
Operaciones . . Espacio aéreo
L AGL por debajo de operacién
permitidas controlado
120m aprobado

Tabla 8: Categorias y caracteristicas UAS de EASA

SORA methodology- 10 Steps

llustracion 27: Pasos de la metodologia SORA
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10. ENTORNO SOCIOECONOMICO

10.1. Mercado del sector UAS. Histérico y proyecciones.

El sector UAS es, por todos los medios, aun joven, ya que solo ha cobrado relevancia
en los ultimos 20 afnos. No obstante, ha logrado convertirse en una parte muy importante
de la industria aeroespacial en general, con un valor de mercado total en 2022 de $24.9
millones y una Tasa de Crecimiento Anual Compuesto del 11.2%; se espera que alcance
los $52.3 mil millones para 2030 [12], [13].

La expansion del sector conlleva un potencial de oportunidades laborales. Habra mas
oportunidades para ingenieros, técnicos y operadores de sensores y plataformas; en
una convergencia de disciplinas técnicas como aeronautica, control,
telecomunicaciones, procesamiento de imagenes, automatizacion, electronica y
programacion; asi como politica, economia y logistica.

Esta proyeccion se basa en las aplicaciones actuales de los UAS, pero muchos expertos
han propuesto otras, entre las que se incluyen [12]:

a) Satélites atmosféricos: el uso de sistemas solares de larga duracién para
complementar las capacidades de los satélites espaciales, como la provision de
comunicacion.

b) Transporte aéreo: ya discutido en el tema de la Movilidad Aérea Urbana, con
empresas como Amazon planeando desplegar una red de drones para entrega
de paquetes.

c) Vehiculo Aéreo de Combate No Tripulado (UCAV): plataforma ofensiva no
tripulada para el lanzamiento de armas, con la principal ventaja de no poner en
peligro la vida de ningun piloto. Los detractores argumentan sobre la moralidad
de dejar que la légica computacional determine decisiones que pongan fin a la
vida, mientras que los defensores sostienen que se podrian evitar
completamente los errores humanos en este aspecto.

d) UAS en enjambre: este concepto implica la operacion simultdnea de un gran
numero de vehiculos con el objetivo de abrumar al oponente en un campo de
batalla, aunque la industria civil podria encontrar otras aplicaciones fuera del
ambito militar.

10.2. Impacto socioeconémico

Como se ha mencionado en numerosas ocasiones a lo largo de este documento, la
proliferacion del uso de los UAS en las industrias civil y militar se ha hecho evidente en
las ultimas décadas. Estos sistemas han demostrado ser altamente versatiles y utiles; y
la industria sigue encontrando conceptos de operacion a los que se pueden adaptar.

La segura recuperacion de los UAS tras la realizacion de su mision resulta fundamental
para que estas operaciones puedan seguir sucediéndose de forma agil y econémica. El
trabajo desarrollado y presentado resulta un avance en la expansion de posibilidades
de recuperacion. Su aplicacion real resulta especialmente pertinente en entornos
hostiles, con GNSS denegado
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Se recuerda que la motivacion para este trabajo ha sido una demanda de la industria,
que juzga muy necesario y estratégico el hecho de poseer estas capacidades.

La posibilidad de usar multiples fuentes de estimacion relativa resulta también
fundamental en la expansion de capacidades UAS.

10.3. Presupuesto

Unidades

Coste por unidad (€)

Coste total (€)

Horas de ingeniero

160

30

4800

Tabla 9: Presupuesto del Proyecto

Nota: Este es el presupuesto de la parte del proyecto recogido directamente en esta

tesis.
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Anexo A: Datos de simulacién. Estrategia Prop Nav

PROP_NAV NoMovingTarget

Longitudinal Model Lateral Model
10 {&. s{e._
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8 "-'\H— 4 - -
6 - M 3 1 s,
4 1 T 2 s
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L
LY
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25 1
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_25 -
_Eﬂ -
~75 -
100
0

llustracion 28: Datos simulacion Prop Nav No Moving Target

PROP_NAV MovingTarget

Longitudinal Model

5 4
4 4
3 4
2

Lateral Model

llustracién 29: Datos simulacion Prop Nav Moving Target
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|
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PROP_NAV HighSlope-MovingTarget
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Lateral Model
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llustracion 30: Datos simulacion Prop Nav
PROP_NAV LowSlope-MovingTarget
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llustracion 31: Datos simulacién Prop Nav
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PROP_NAV WrongSlope

Longitudinal Model

D_

Lateral Model

llustracion 32: Datos simulacion Prop Nav
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llustracion 33: Datos simulacion Prop Nav
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PROP _NAV CircularMovement
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llustracion 34: Datos simulacion Prop Nav

-
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Anexo B: Datos de simulacién. Estrategia Prop Nav Corrected

PROP_NAV_CORRECTED NoMovingTarget

Longitudinal Model Lateral Model
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llustracion 35: Datos simulacion Prop Nav Corrected No Moving Target
PROP_NAV CORRECTED MovingTarget
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llustracion 36: Datos simulacion Prop Nav Corrected Moving Target
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PROP_NAV_CORRECTED HighSlope-MovingTarget
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llustracion 37: Datos simulaciéon Prop Nav Corrected High Slope
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llustracion 38: Datos simulacion Prop Nav Corrected Low Slope
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PROP_NAV_CORRECTED WrongSlope
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llustracion 39: Datos simulacion Prop Nav Corrected Wrong Slope
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llustracion 40: Datos simulacion Prop Nav Corrected Too Fast
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PROP_NAV_CORRECTED CircularMovement
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llustracién 41: Datos simulacién Prop Nav Corrected Circular Movement
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Anexo C: Datos de simulacion. Estrategia Path Fix

PATH_FIX NoMovingTarget
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llustracion 42: Datos simulacion Path Fix No Moving Target
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llustracion 43: Datos simulacion Path Fix Moving Target



PATH_FIX LowSlope-MovingTarget
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llustracion 44: Datos simulacion Path Fix Low Slope
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llustracion 45: Datos simulacién Path Fix High Slope
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llustracion 46: Datos simulacion Path Fix Wrong Slope
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PATH_FIX CircularMovement
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llustracion 48: Datos simulacion Path Fix Circular Movement
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Anexo D: Datos de simulacion. Estrategia Error Correction

ERROR_CORRECTION NoMovingTarget
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llustracion 49: Datos simulacién Error Correction No Moving Target

ERROR_CORRECTION MovingTarget

Longitudinal Model

Lateral Model

5..
4 4
3 1

2
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ERROR_CORRECTION HighSlope-MovingTarget
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llustracion 51: Datos simulacion Error Correction High Slope
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llustracion 52: Datos simulacion Error Correction Low Slope
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llustracion 53: Datos simulacion Error Correction Wrong Slope
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llustraciéon 54: Datos simulacion Error Correction Too Fast
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llustracion 55: Datos simulaciéon Error Correction Circular Movement
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