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Resumen. En los ltimos anos la ingenieria de control ha tenido un gran impacto en el desarrollo
de aplicaciones para la industria aerondutica y aeroespacial, disenando sistemas automaticos de
control con un particular enfoque a la seguridad y la navegacién aérea. Los Vehiculos Aéreos No
Tripulados (VANT) son sistemas de navegacion aérea que pueden realizar un vuelo de manera
remota, por medio de radio control o de forma auténoma mediante un plan de vuelo pre-
programado.

Cada dia el rol de las aeronaves no tripuladas va en aumento tanto en el sector civil como
militar como herramienta para facilitar diversos tipos de tareas como: el control de plagas,
estudios meteorolégicos, bisqueda y rescate, andlisis de danos en desastres naturales, combate
contra el crimen, entre otras tareas.

En el presente documento se propone una solucién al plan de vuelo de un VANT en modo

automatico.

Se presentan resultados de la emulacién numérica en lazo cerrado bajo condiciones reales.
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1. INTRODUCCION

Los primeros prototipos de VANTSs fueron construidos
como recurso de entrenamiento en la primera guerra mun-
dial, sirviendo como blanco de sistemas anti-aéreos brita-
nicos. Fue hasta la guerra fria (1947-1991) cuando su uso
se comenzé a extender, especialmente en la intervencién
norteamericana en Vietnam. En los afios 60’s, los VANT'Ss
fueron reacondicionados de acuerdo a las necesidades mi-
litares de esa época, de forma que incorporaban cdmaras
de reconocimiento y bombas para objetivos terrestres. En
la década de los 70’s, se empezaron a realizar misiones de
reconocimiento y vigilancia a gran altitud.

En los 80’s, el ejército israeli empleé VANT's para enfren-
tarse a las defensas antiaéreas en Siria. Las aeronaves utili-
zadas alcanzaban una mayor altura, tenian gran alcance y
autonomia asi mismo incorporaban cdmaras de grabacion
en tiempo real, y sistemas de GPS. Finalmente, en los 90’s
y a principios de la década pasada se incorporaron tecnolo-
gias digitales de control de vuelo, y comunicacion satelital.
Los VANTSs militares que se emplean actualmente tienen
como proposito el reconocimiento, bisqueda, deteccién de
incendios, espionaje de organizaciones delictivas, transpor-
te de cargas ligeras, entre otros propésitos, Figura 1. En
el presente articulo se trabaja con una aeronave de ala fija
de tipo ultraligero, mono motor de combustién alternativa
clasificado dentro de la categoria Close dado su alcance
y su techo de operacién, cuyas caracteristicas principales
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Figura 1. Vehiculo Aereo no Tripulado: AUKAN.

son: envergadura 0.71 m, longitud 0.94 m, altura 0.36 m,
peso vacio 10.4 Kg, potencia 2.5 Hp, velocidad maxima 50
m/s, autonomia de vuelo 76 Km y techo de servicio 5400
m.

Con el fin de lograr un vuelo en modo automético para
una determinada tarea, se propone disenar un plan de
vuelo donde se utilizaran una serie de controladores y
algoritmos que garanticen una operacién continua sin la
intervencion de un operador, o como asistente de vuelo
que maximice la seguridad durante las operaciones. La
contribucion original de este trabajo es la aplicacién de
las técnicas de control clasico PID y moderno LQR, bajo
diferentes condiciones reales de operacién de un VANT:
caracteristicas en su respuesta como en su comportamiento
dinamico.
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La organizacién del articulo es la siguiente: en la Seccién
2 se presentan las ecuaciones diferenciales que describe al
VANT. El anélisis aerodindmico del VANT se muestra en
la Seccion 3. El disenio del controlador LQR . se describe en
la Seccién 4. En la Seccién 5, se describen los resultados
de la emulacién numérica en lazo cerrado. Finalmente, en
la Seccién 6 son presentadas las conclusiones.

2. MODELO DINAMICO DE UN VANT

En general, un sistema no lineal puede ser representado
como [15]:

& (t)=f(x)+g(x)u(t) (1)

y(t)="h(z)
donde la primera ecuacién describe la dindmica de una
planta cuyo estado = estd definido en una vecindad X del
origen en R", con entrada de control u € R™, mientras que
la segunda ecuacién describe la salida de la planta. Para
el modelado del VANT se respeta la misma metodologia
de analisis que cualquier otra aeronave de ala fija, como
se muestra en la Figura 2. Utilizando los principios de la
dindmica y cinemaética de vuelo, las cuales provienen de las
contribuciones aerodinamicas e inerciales de la aeronave,
las ecuaciones no lineales que modelan la dindmica de un

VANT estd dada en [11] cuya representacién en la forma
de (1), resulta:

i rv —qw — gsenf T
—ru + pw + gsen ¢ cos
qu — pv + g cos ¢ cos 0
p + tan 6(gsen ¢ + r cos ¢)
f(z)= qcos ¢ — rsen ¢ , (2
(qsin¢—|—rcosgb /cos0
/1Ay )q7"+Ixz(pq+7‘)2}
V1 {—(1; — L)pr — m(p —r7)}
L 1/ LA —I Jpg — Loz(qr = p)}
1
— 0 0 O 0 0
"
0 — 0 O 0 0
"o
00— O 0 0
m
g)=1o0o 00 0o o0 0 | (3)
00 0 O 0 0
0 0 0 O 0 0
0001/, 0 0
000 0 1/I,0
000 0 0 1/L]
y=nh(z), (4)
donde =z = [uvw(bﬁwpqr}T, T = [uquﬁ@
) T
u)pqﬂ ,u=I|FF,F.,LMN|" y F, F,, F.; L

M, y N representan las fuerzas y momentos en torno a
cada eje que actian sobre el VANT, I, I,,, y I, son los
momentos de inercia en el movimiento cabeceo, guinada
y alabeo, respectivamente, I, representa el producto
de inercia alrededor de ox y oz, u,v,w son velocidades
lineales en cada uno de los ejes del VANT, ¢,0,1 son
desplazamientos angulares en torno a cada eje, conocidos

como angulos de Euler: roll, pitch, yaw; mientras que
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p,q,r son las velocidades angulares en torno a cada eje,
ver Figura 2. Las fuerzas y momentos son funciones de
algunos parametros aerodindmicos como: movimiento de
los controles, efectos atmosféricos y sistema de propulsién
por mencionar algunos. Es importante hacer notar que la

Figura 2. Vehiculo Aéreo no Tripulado (VANT).

seleccién de h(z) como salida del sistema se debe hacer en
funcién del interés de las variable de control del VANT.
Los valores de los momentos de inercia para el VANT
empleado en este articulo son: I, = 473, I, = 19.682,
I, = 414192, I,, = 19.682, I, = 98.49, I, = 233.785,
I, = 414192, I, = 233.785, I,, = 568.926 dadas en
Kgm?

2.1 Modelo lineal

La estabilidad de un VANT puede ser estudiada en torno
a los planos geométricos donde operan, resultando en dos
conjuntos de ecuaciones denominadas longitudinales que
involucra a u,w, q y sus fuerzas y momentos X, Zy M;y
laterales que involucra a v,p, r y sus fuerzas y momentos
Y, Ly N, [7,8]. En las siguientes subsecciones se muestran
las ecuaciones longitudinales y laterales lineales del VANT
que permitiran estudiar ciertas propiedades de estabilidad.

Para llevar a cabo la linealizacién de un VANT se con-
siderara que el vuelo del vehiculo aéreo se produce a
partir de un estado inicial de equilibrio no perturbado, con
condiciones de vuelo recto, nivelado y uniforme, asumiendo
una velocidad crucero uniforme u = cte, angulos de rumbo
iguales 8y = 0,99 = 0,v¥ = 0, un régimen de mach
subsénico M = 0.127 < 0.5, y con un régimen de Reynolds
critico igual a 1.648F + 6. Para obtener las ecuaciones
lineales longitudinales y laterales de un VANT, se realizara
la linealizacién por expansién en series de Taylor de las
ecuaciones (2)-(4) a un sistema de la forma

0t = Adz + Bou (5)
5y = Céa (6)

donde dx € R™ denota el vector de estados, A € R"*"
la matriz de estado, B € R"™* ™ la matriz de entrada,
du € R™ es el vector de entrada, y € R" es el vector
de salida mientras que C' € R"™*™ representa la matriz de
salida.

2.2 Modelo longitudinal lineal

Realizando el cambio de coordenadas [12], para expresar
el vector velocidad [u,v,w] en funcién del médulo de
velocidad respecto del aire, Vi, el &ngulo de ataque, «, y el
angulo de desplazamiento lateral 5 asi como las fuerzas F,
y F, en funcién de las fuerzas de arrastre y sustentacién

Fy y Fp, respectivamente, la ecuaciéon que representa el
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movimiento longitudinal lineal de un VANT viene definida
€Omo:

02y = Apdxy + Bodu, (7
oy, = Cpdx, (8)

donde 6z, = [vs,,q,0]7 € R* con vy la variacién de la
velocidad total respecto del equilibrio, a la variacién del
angulo de ataque respecto del equilibrio, 6 variaciéon del
angulo de cabeceo respecto del equilibrio, u, = [d., 6m]T S
R? con 6, deflexién del elevador respecto al punto equili-
brio, é,, variacién de la velocidad del motor respecto de la
velocidad de equilibrio,

_Xv on 0 -9
A — ZU Za Ug 0
° | Myq My My, O
L0 0 1 0
—0.3218 3.3553 0 —9.81
| —0.7437 —24.1879 39.7152 0 )
| 0.1563 —1.3731 —1.2455 O
L0 0 1 0
[ Xs Xsrp
| Zs Zs
Bo= Mse M;n
L0 0
0 —44.9291
1.3713 —1.5689
=| —91 1.506 (10)
L0 0
Co=[0001] (11)

donde las derivadas dimensionales estan definidas como:
X,[s71] la derivada de fuerza de arrastre por el incre-
mento de velocidad, X, la derivada de fuerza longitudinal
proveniente de modificar la velocidad vertical, Z,[s71] la
derivada de fuerza vertical proveniente de modificar la
velocidad vertical, Z,[s™!] la derivada del levantamiento
debido a la velocidad longitudinal, M,,[1/(m/s)] momen-
to de cabeceo provocado por el empuje, My,[1/(m/s)]
momento de cabeceo proveniente de elevar la velocidad
vertical, M,[s~!] momento de rotacién en torno al centro
de presiones de la envergadura, X es la derivada de fuerza
longitudinal proveniente de deflectar los elevadores, X5, la
derivada de fuerza longitudinal proveniente de acelerar, Zs
derivada de la fuerza vertical proveniente de deflectar los
elevadores, Z;, derivada de la fuerza vertical proveniente
de acelerar, My, derivada del momento de cabeceo prove-
niente de deflectar elevadores, Mjy,, derivada del momento
de cabeceo proveniente de acelerar, y u, como la velocidad
total de equilibrio.

Los valores propios de A, estdan dados por,

A1 = —21.2984 4 0.0000%
Ay = —4.4745 + 0.00007

Az,4 = 0.0088 £ 0.70307

Dos de los valores propios tienen parte real negativa y los
otros dos tienen parte real positiva. De acuerdo a la teoria
de sistemas lineales este modelo es inestable [13]. Checando
la matriz de controlabilidad

rango[B, A,B, A2B, A3B,| =4
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(12)

el sistema es controlable. Para observar el angulo de
cabeceo (pitch) se especifica la matriz C,.

2.8 Modelo lateral lineal

Siguiendo un procedimiento similar al descrito en la sub-
seccién anterior, se obtiene el modelo lineal de la dinamica
lateral de la forma:

0Zq = Agdx, + Bodug (13)
0Ya = Cudx, (14)

donde 6z, = [B,¢,p,, 7|7 € R® con B la variacién del
angulo de desplazamiento lateral respecto del equilibrio,
¢ variacion del angulo de alabeo respecto del equilibrio,
1 variacion del angulo de guinada respecto del equilibrio,
Sug = [0a,0,]7 € R? con 6, deflexién del alerén respecto
del punto de equilibrio, d,. deflexién del timén respecto del
punto de equilibrio.

9 costp 0 —1 %
Up Uo Uo
10 "o 100
Ada=ly 0 1, 04
0 0 0 0 1
Ns 0 N, 1N,
F0.1034 0.2567 —0.0047 0 1
0 0 1 0 0
_ | 29781 0 1 0 o |, (5
0 0 0 0 1
01375 0 —0.45 1 —0.0039
0 % 0 0.0322
0 0 0 0
Bo= |0 0| = | 24956 2.4956 (16)
g T
0, N, 0 2.9279

con Yz[m/s] como la derivada de fuerza direccional que
actia cuando existe desplazamiento lateral, Y.[m/s] la
derivada de fuerza que actia sobre el estabilizador por
el cambio de dngulo de ataque, lg[s~2] derivada de amor-
tiguacién causada por el diedro, ,[s2] derivada de amor-
tiguaciéon en roll, [,.[s72] derivada del momento de roll
debido a la guifiada, Ng[s~!] derivada de weathercock,
N,[s71] movimiento de guifiada producido por el movi-
miento de balanceo, N,.[s~!] derivada de amortiguacién en
orientacion, Ys,.[m/s| derivada de fuerza lateral por defle-
xién de estabilizador horizontal, ls,[s~2], ls.[s%], Nsr[s~2],
¥ Nsa[s72] como la derivada de guifiada por deflexién de
los alerones.

Dos de los valores propios de A, tienen parte real negativa
y los otros tres tienen parte real positiva. De acuerdo a
la teoria de sistemas lineales este modelo es inestable [13].
Checando la matriz de controlabilidad

rango[B, A.B, A2B, A3B, AB,|=5 (17)
el sistema es controlable. En la préactica, las 9 variables de
estado son medibles, la matriz de salida C, puede ser la

que se desee. Para observar el dngulos alabeo (roll) y el
angulo guinado (yaw), se especifica la matriz C, como:

01000
Ca=100010
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Figura 3. Geometria de referencia.

Figura 4. Mallado y distribucién de gradientes de presién.

3. ANALISIS AERODINAMICO

Para determinar las derivadas adimensionales se puede
utilizar un vuelo experimental, tinel de viento o analisis
CFD. Sin embargo, estos métodos tienen la desventaja de
ser costosos o requieren de grandes recursos de hardware,
por lo que se determiné aproximar las caracteristicas
aerodinamicas mediante la aproximaciéon numérica del
método de "Tornado Vortex Lattice”.

La aplicacién Tornado es un software desarrollado en el
entorno de Matlab, la cual nos permite estimar las cua-
lidades aerodinamicas de una aeronave en funcién de sus
superficies alares asi como las condiciones de vuelo para lo
cual declaramos las variables geométricas de la aplicacion y
las condiciones reales del equilibrio estético, obteniendo: la
geometria de referencia, Figura 3, mallado y la distribucién
de gradientes de presién, Figura 4, derivadas elementales
de estabilidad estética, Figura 5, y levantamiento a lo
largo de la envergadura, Figuras 6-7. Las condiciones de
equilibrio que describen estaticamente al vuelo crucero,
adicionales a las descritas en la seccién 2.1, y que fueron
utilizadas en este andlisis son: velocidad de avance de
34m/s, dngulo de ataque « = 0, dngulo de derrape 8 = 0,
valor de levantamiento igual al producto del peso, angulo
de cabeceo en vuelo crucero L = mgcos(0).

4. DISENO DEL CONTROLADOR LQR

La finalidad del regulador cuadratico lineal (LQR) es mini-
mizar un indice de desempeno [10], el criterio particular es
una funcién cuadrética del estado y la entrada de control
donde se pretende controlar el sistema (5)-(6) con una
retroalimentacién estatica de estados du*(t) = — K (t)dx(¢)
que minimice la funcién de costo

T

J(0x(t), ou(t)) = (62T (1)Qox(7) 4 du” () Rou(T)|dr

t
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Tornado Computation Results

Jioe JiDG Downwash matrix condition: 1886021 8355
Reference area: 0.7283 Supersonic flow warning: 0

Reference chord: 024092  Reference point pos; 0.12388 0
Reference span:  3.188 Center of gravity : 0.04356

Met YWind Forces: (M) Met Body Forces: (M) het Body Moments: (Nm)
Drag: 8.4428 ® B.4428 Roll:  -B.8633e-14
Side; 58315e-14 Y. 5.8315e-14 Pitch: -0.79445

Lift: 3594643 I 359.4643 Yaw 8.6902e-14

cL 10725 cZ 10725 Cm 00095387

ch 0025189 CH 0028189 Cn 8132817

CcY 1.73%8e-16 cC 1.7398e-16 Cl -8.29492.17
CDheﬂ‘tz MiA

STATE:

o [degl 0O P [radfs] O agooao
Bldegl: O Q [radfs] O Rudder setting [deg): 00 0 0
Airspeed: 31 R [radis]: O oooao
Altitude: 2490 PG Correction: 0

Density: 095778 Mach: 0.08377

Figura 5. Derivadas elementales de estabilidad estatica.

Force per meter

20 -

o
Spanstation

Figura 6. Levantamiento a lo largo de la envergadura.

Local CL on main wing
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Figura 7. Levantamiento a lo largo de la envergadura.

Reescribiendo el sistema en lazo cerrado con K como
retroalimentacién se tiene

§i(t) = (A — BK)éx(t)

Para obtener la matriz K que estabiliza el par (A, B)
se resolvié un problema de regulacion cuadratica éptima
lineal donde el criterio a optimizar estd dado por

ty=00
J= / (527 () QTbx (t) + 6u” () Réu(t)] dt (18)

to
donde 6zT indica la transpuesta de dz, QT € R"*" es
una matriz simétrica semidefinida positiva y R > 0. La
seleccién de QT y R permite ponderar el costo de la rapidez
de decaimiento a cero de los estados dx y el costo de control
ou
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PTA+ ATPT — PTBR™'BT 4+ QT =0 (19)
donde PT es una matriz simétrica. Al resolver (19) para
PT se encuentra la ley de control éptima lineal que
minimiza el criterio (18), es decir

duep (1) = Kbz (t) (20)
donde

K=-R'BTPT (21)
Para el modelo (7)-(8) se encontrd, por prueba y error, que
la ponderacién méas conveniente del estado dzx y el control

du para tener un control acotado estd dado por:

36000
10000
Q=10000
0000

i

—0.079 0—0027 —0.0896 —0.2553
—1.8858 —0.0571 —0.301 —0.2207

1
r=|§

obteniéndose, entonces,

K:[ (22)

5. RESULTADOS DE SIMULACION

El control disenado es aplicado considerando que la ae-
ronave se encuentra en estado equilibrio no perturbado,
con condiciones de vuelo recto, nivelado y uniforme y nos
interesa llevar a cabo un viraje mediante el control de
elevadores, alerones y acelerador.

5.1 Control del dngulo de cabeceo y alabeo

En esta simulacion se presenta el control del angulo de
cabeceo y alabeo usando un controlador del tipo LQR.
En esta simulacién se asume que la aeronave se encuentra
en estado de equilibrio con velocidad de u = 34m/s.
Como primera simulacién se presenta el control del angulo
de cabeceo. El objetivo de esta simulacién es llevar la
aeronave a un angulo de cabeceo de 25° a una velocidad
de u = 27m/s, mediante el controldel acelerador. En
la Figura 8 observamos como el angulo de cabeceo va
desde los cero grados (punto de equilibrio) convergiendo
exponencialmente al valor deseado en aproximadamente
2.5[s]. Esto nos indica que se planea alcanzar un dngulo
25° para conseguir un viraje sostenido tras la aplicacién
de un alabeo.

Como segunda simulacién se presenta el control de alabeo,
1. El obetivo de esta simulacién es llevar al angulo de
cabeceo desde su posicién inicial, cero grados, a un angulo
de alabeo de 35° através de la deflexién de los alerones.

La Figura 9 se muestra el dngulo de alabeo controlado
y la referencia. Se puede observar un sobrepaso pronun-
ciado antes de su convergencia al valor deseado ¥ = 35°
en aproximadamente 8[s]. Esto puede deberse a la gran
sensibilidad de la dindmica lateral, en la cual las derivadas
de la estabilidad estatica lateral presentan poca robustez

para afrontar perturbaciones.
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Figura 8. Respuesta del dngulo de cabeceo de la dindmica

longitudinal.
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Figura 9. Respuesta del dngulo de alabeo mediante
controlador LQR.

un

5.2 Validacion con plan de vuelo

Con el objetivo de validar cada una de las pruebas de los
sistemas de control, se realizé6 una simulaciéon dindmica
donde se traza un plan de vuelo. El plan de vuelo trazado
esta conformado por series de puntos consecutivos que
varian a lo largo del tiempo para formar trayectorias.
Cada trayectoria fue determinada mediante las condiciones
estimadas para un vuelo recto, nivelado asi como con las
caracteristicas de desempeno de la propia aeronave. De for-
ma que en las trayectorias asignadas, los virajes respeten
las velocidades angulares que la aeronave puede adquirir
en tales condiciones y que las trayectorias asignadas al
término del viraje respeten el periodo de amortiguacién
lateral de la aeronave.

La simulacion se llevo a cabo en el entorno de Simulink
donde las trayectorias se introdujeron mediante series de
tiempo siendo estas las referencias de velocidad, dangulo
de alabeo y angulo de cabeceo, mientras que las salidas
reales de los pardmetros controlados intentan seguir tales
trayectorias. Para asegurar la convergencia de los angulos
de cabeceo y alabeo, a las referencias deseadas, se utiliza-
ron controladores tipo LQR, los resultados se muestran
en la Figuras 10, 11 y 12, como se puede observar de
dichas figuras el estado transitorio en las salidas es muy
agresivo esto debido a que se emplearon controladores
PID’s dicho transitorio se debe a que se sintonizé mediante
la aplicacion PID Tuner de Matlab. Finalmente, a partir
de las referencias deseadas y el valor de los angulos, de
cabeceo y alabeo, obtenidos de la simulacion se llevé a

cabo la emulacion del plan de vuelo mediante la aplicacién
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de simulacién de vuelo llamada FlightGear, ver Figura 13.

Figura 10. Seguimiento de las trayectoria deseada para la
velocidad lineal, u.

Figura 11. Seguimiento de las trayectoria deseada para el
angulo de cabeceo, 6.

Figura 12. Seguimiento de las trayectoria deseada para el
angulo de alabeo, 1.

Figura 13. Emulaciéon del plan de vuelo de un VANT
mediante FlightGear.
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6. CONCLUSIONES Y TRABAJO FUTURO

En este trabajo se presenta un plan de vuelo de un

VANT con la finalidad de conseguir el modo automaético
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de vuelo bajo condiciones reales. Se presentan resultados
de la emulaciéon numérica en lazo cerrado, para esto se
emplean sus modelos linealizados tanto de la dinamica
longitudinal como lateral. Actualmente, se estan haciendo
las pruebas experimentales en la VANT que se encuentra
en las instalaciones de la Base Aérea de Santa Lucia en el
Estado de México. Actualmente,se estd trabajando en la
parte experimental en el VANT.
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