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Resumen. En los últimos años la ingenieŕıa de control ha tenido un gran impacto en el desarrollo
de aplicaciones para la industria aeronáutica y aeroespacial, diseñando sistemas automáticos de
control con un particular enfoque a la seguridad y la navegación aérea. Los Veh́ıculos Aéreos No
Tripulados (VANT) son sistemas de navegación aérea que pueden realizar un vuelo de manera
remota, por medio de radio control o de forma autónoma mediante un plan de vuelo pre-
programado.
Cada d́ıa 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 meteorológicos, búsqueda y rescate, análisis de daños en desastres naturales, combate
contra el crimen, entre otras tareas.
En el presente documento se propone una solución al plan de vuelo de un VANT en modo
automático.
Se presentan resultados de la emulación numérica en lazo cerrado bajo condiciones reales.
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1. INTRODUCCIÓN

Los primeros prototipos de VANTs fueron construidos
como recurso de entrenamiento en la primera guerra mun-
dial, sirviendo como blanco de sistemas anti-aéreos britá-
nicos. Fue hasta la guerra fŕıa (1947-1991) cuando su uso
se comenzó a extender, especialmente en la intervención
norteamericana en Vietnam. En los años 60’s, los VANTs
fueron reacondicionados de acuerdo a las necesidades mi-
litares de esa época, de forma que incorporaban cámaras
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 israeĺı empleó VANTs para enfren-
tarse a las defensas antiaéreas en Siria. Las aeronaves utili-
zadas alcanzaban una mayor altura, teńıan gran alcance y
autonomı́a asi mismo incorporaban cámaras de grabación
en tiempo real, y sistemas de GPS. Finalmente, en los 90’s
y a principios de la década pasada se incorporaron tecnolo-
ǵıas digitales de control de vuelo, y comunicación satelital.
Los VANTs militares que se emplean actualmente tienen
como propósito el reconocimiento, búsqueda, detección de
incendios, espionaje de organizaciones delictivas, transpor-
te de cargas ligeras, entre otros propósitos, Figura 1. En
el presente art́ıculo se trabaja con una aeronave de ala fija
de tipo ultraligero, mono motor de combustión alternativa
clasificado dentro de la categoŕıa Close dado su alcance
y su techo de operación, cuyas caracteŕısticas principales

Figura 1. Veh́ıculo Aereo no Tripulado: AUKAN.

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

Con el fin de lograr un vuelo en modo automático para
una determinada tarea, se propone diseñar un plan de
vuelo donde se utilizarán una serie de controladores y
algoritmos que garanticen una operación continua sin la
intervención de un operador, o como asistente de vuelo
que maximice la seguridad durante las operaciones. La
contribución original de este trabajo es la aplicación de
las técnicas de control clásico PID y moderno LQR, bajo
diferentes condiciones reales de operación de un VANT:
caracteŕısticas en su respuesta como en su comportamiento
dinámico.
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La organización del art́ıculo es la siguiente: en la Sección
2 se presentan las ecuaciones diferenciales que describe al
VANT. El análisis aerodinámico del VANT se muestra en
la Sección 3. El diseño del controlador LQR se describe en
la Sección 4. En la Sección 5, se describen los resultados
de la emulación numérica en lazo cerrado. Finalmente, en
la Sección 6 son presentadas las conclusiones.

2. MODELO DINÁMICO DE UN VANT

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

ẋ (t) = f (x) + g (x)u (t) (1)

y (t) = h (x)

donde la primera ecuación describe la dinámica de una
planta cuyo estado x está definido en una vecindad X del
origen en Rn, con entrada de control u ∈ Rm, mientras que
la segunda ecuación describe la salida de la planta. Para
el modelado del VANT se respeta la misma metodoloǵıa
de análisis que cualquier otra aeronave de ala fija, como
se muestra en la Figura 2. Utilizando los principios de la
dinámica y cinemática de vuelo, las cuales provienen de las
contribuciones aerodinámicas e inerciales de la aeronave,
las ecuaciones no lineales que modelan la dinámica de un
VANT está dada en [11] cuya representación en la forma
de (1), resulta:

f (x) =
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1/Iy{−(Ix − Iz)pr − Ixz(p
2 − r2)}

1/Iz{(Ix − Iy)pq − Ixz(qr − ṗ)}
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, (3)

y = h (x) , (4)

donde x = [u v w φ θ ψ p q r]
T
, ẋ =

[

u̇ v̇ ẇ φ̇ θ̇

ψ̇ ṗ q̇ ṙ
]T

, u = [Fx Fy Fz L M N ]
T

y Fx, Fy, Fz; L,

M , y N representan las fuerzas y momentos en torno a
cada eje que actúan sobre el VANT, Ix, Iy, y Iz son los
momentos de inercia en el movimiento cabeceo, guiñada
y alabeo, respectivamente, Ixz representa el producto
de inercia alrededor de ox y oz, u, v, w son velocidades
lineales en cada uno de los ejes del VANT, φ, θ, ψ son
desplazamientos angulares en torno a cada eje, conocidos
como ángulos de Euler: roll, pitch, yaw; mientras que

p, q, r son las velocidades angulares en torno a cada eje,
ver Figura 2. Las fuerzas y momentos son funciones de
algunos parámetros aerodinámicos como: movimiento de
los controles, efectos atmosféricos y sistema de propulsión
por mencionar algunos. Es importante hacer notar que la

Figura 2. Veh́ıculo Aéreo no Tripulado (VANT).

selección de h(x) como salida del sistema se debe hacer en
función del interés de las variable de control del VANT.
Los valores de los momentos de inercia para el VANT
empleado en este art́ıculo son: Ixx = 473, Ixy = 19.682,
Ixz = 414.192, Iyx = 19.682, Iyy = 98.49, Iyz = 233.785,
Izx = 414.192, Izy = 233.785, Izz = 568.926 dadas en
Kgm2

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, Z y M ; y
laterales que involucra a v,p, r y sus fuerzas y momentos
Y , L y N , [7,8]. En las siguientes subsecciones se muestran
las ecuaciones longitudinales y laterales lineales del VANT
que permitirán estudiar ciertas propiedades de estabilidad.

Para llevar a cabo la linealización de un VANT se con-
siderará que el vuelo del veh́ıculo 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, ángulos de rumbo
iguales θ0 = 0, φ0 = 0, ψ = 0, un régimen de mach
subsónicoM = 0.127 < 0.5, y con un régimen de Reynolds
cŕıtico igual a 1.648E + 6. Para obtener las ecuaciones
lineales longitudinales y laterales de un VANT, se realizará
la linealización por expansión en series de Taylor de las
ecuaciones (2)-(4) a un sistema de la forma

δẋ=Aδx+Bδu (5)

δy =Cδx (6)

donde δx ∈ Rn denota el vector de estados, A ∈ Rn×n

la matriz de estado, B ∈ Rn×m la matriz de entrada,
δu ∈ Rm es el vector de entrada, y ∈ Rr es el vector
de salida mientras que C ∈ Rr×m 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 función del módulo de
velocidad respecto del aire, VT , el ángulo de ataque, α, y el
ángulo de desplazamiento lateral β aśı como las fuerzas Fx

y Fz en función de las fuerzas de arrastre y sustentación
Fd y FL, respectivamente, la ecuación que representa el
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movimiento longitudinal lineal de un VANT viene definida
como:

δẋo =Aoδxo +Boδuo (7)

δyo =Coδxo (8)

donde δxo = [vt, α, q, θ]
T ∈ R4 con vt la variación de la

velocidad total respecto del equilibrio, α la variación del
ángulo de ataque respecto del equilibrio, θ variación del
ángulo de cabeceo respecto del equilibrio, uo = [δe, δm]T ∈
R2 con δe deflexión del elevador respecto al punto equili-
brio, δm variación de la velocidad del motor respecto de la
velocidad de equilibrio,

Ao =




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Xv Xα 0 −g
Zv Zα u0 0
Mvα Mqα Mα 0
0 0 1 0
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
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0 0
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0 −44.9291
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−9.1 1.506
0 0






(10)

Co= [ 0 0 0 1 ] (11)

donde las derivadas dimensionales están definidas como:
Xv[s

−1] la derivada de fuerza de arrastre por el incre-
mento de velocidad, Xα la derivada de fuerza longitudinal
proveniente de modificar la velocidad vertical, Zv[s

−1] la
derivada de fuerza vertical proveniente de modificar la
velocidad vertical, Zα[s

−1] la derivada del levantamiento
debido a la velocidad longitudinal, Mvα[1/(m/s)] momen-
to de cabeceo provocado por el empuje, Mqα[1/(m/s)]
momento de cabeceo proveniente de elevar la velocidad
vertical, Mα[s

−1] momento de rotación en torno al centro
de presiones de la envergadura, Xδ es la derivada de fuerza
longitudinal proveniente de deflectar los elevadores, XδT la
derivada de fuerza longitudinal proveniente de acelerar, Zδ

derivada de la fuerza vertical proveniente de deflectar los
elevadores, ZδT derivada de la fuerza vertical proveniente
de acelerar, Mδe derivada del momento de cabeceo prove-
niente de deflectar elevadores,Mδm derivada del momento
de cabeceo proveniente de acelerar, y uo como la velocidad
total de equilibrio.

Los valores propios de Ao están dados por,

λ1 =−21.2984 + 0.0000i

λ2 =−4.4745 + 0.0000i

λ3,4 = 0.0088± 0.7030i

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

rango[Bo AoBo A2

oBo A3

oBo] = 4 (12)

el sistema es controlable. Para observar el ángulo de
cabeceo (pitch) se especifica la matriz Co.

2.3 Modelo lateral lineal

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

δẋa =Aaδxa +Baδua (13)

δya =Caδxa (14)

donde δxa = [β, φ, p, ψ, r]T ∈ R5 con β la variación del
ángulo de desplazamiento lateral respecto del equilibrio,
φ variación del ángulo de alabeo respecto del equilibrio,
ψ variación del ángulo de guiñada respecto del equilibrio,
δua = [δa, δr]

T ∈ R2 con δa deflexión del alerón respecto
del punto de equilibrio, δr deflexión del timón respecto del
punto de equilibrio.

Aa =


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
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con Yβ [m/s] como la derivada de fuerza direccional que
actúa cuando existe desplazamiento lateral, Yr[m/s] la
derivada de fuerza que actúa sobre el estabilizador por
el cambio de ángulo de ataque, lβ [s

−2] derivada de amor-
tiguación causada por el diedro, lp[s

−2] derivada de amor-
tiguación en roll, lr[s

−2] derivada del momento de roll
debido a la guiñada, Nβ [s

−1] derivada de weathercock,
Np[s

−1] movimiento de guiñada producido por el movi-
miento de balanceo, Nr[s

−1] derivada de amortiguación en
orientación, Yδr[m/s] derivada de fuerza lateral por defle-
xión de estabilizador horizontal, lδa[s

−2], lδr[s
2], Nδr[s

−2],
y Nδa[s

−2] como la derivada de guiñada por deflexión de
los alerones.

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

rango[Ba AaBa A2

aBa A3

aBa A4

aBa] = 5 (17)

el sistema es controlable. En la práctica, las 9 variables de
estado son medibles, la matriz de salida Ca puede ser la
que se desee. Para observar el ángulos alabeo (roll) y el
ángulo guiñado (yaw), se especifica la matriz Ca como:

Ca =

[

0 1 0 0 0
0 0 0 1 0

]
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Figura 3. Geometŕıa de referencia.

Figura 4. Mallado y distribución de gradientes de presión.

3. ANÁLISIS AERODINÁMICO

Para determinar las derivadas adimensionales se puede
utilizar un vuelo experimental, túnel de viento o análisis
CFD. Sin embargo, estos métodos tienen la desventaja de
ser costosos o requieren de grandes recursos de hardware,
por lo que se determinó aproximar las caracteŕısticas
aerodinámicas mediante la aproximación numérica del
método de ”Tornado Vortex Lattice”.

La aplicación Tornado es un software desarrollado en el
entorno de Matlab, la cual nos permite estimar las cua-
lidades aerodinámicas de una aeronave en función de sus
superficies alares aśı como las condiciones de vuelo para lo
cual declaramos las variables geométricas de la aplicación y
las condiciones reales del equilibrio estático, obteniendo: la
geometŕıa de referencia, Figura 3, mallado y la distribución
de gradientes de presión, Figura 4, derivadas elementales
de estabilidad estática, Figura 5, y levantamiento a lo
largo de la envergadura, Figuras 6-7. Las condiciones de
equilibrio que describen estáticamente al vuelo crucero,
adicionales a las descritas en la sección 2.1, y que fueron
utilizadas en este análisis son: velocidad de avance de
34m/s, ángulo de ataque α = 0, ángulo de derrape β = 0,
valor de levantamiento igual al producto del peso, ángulo
de cabeceo en vuelo crucero L = mgcos(0).

4. DISEÑO DEL CONTROLADOR LQR

La finalidad del regulador cuadrático lineal (LQR) es mini-
mizar un ı́ndice de desempeño [10], el criterio particular es
una función cuadrática del estado y la entrada de control
donde se pretende controlar el sistema (5)-(6) con una
retroalimentación estática de estados δu∗(t) = −K(t)δx(t)
que minimice la función de costo

J(δx(t), δu(t)) =

∫ T

t

[δxT (τ)Qδx(τ) + δuT (τ)Rδu(τ)]dτ

Figura 5. Derivadas elementales de estabilidad estática.

Figura 6. Levantamiento a lo largo de la envergadura.

Figura 7. Levantamiento a lo largo de la envergadura.

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

δẋ(t) = (A−BK)δx(t)

Para obtener la matriz K que estabiliza el par (A,B)
se resolvió un problema de regulación cuadrática óptima
lineal donde el criterio a optimizar está dado por

J =

∫ tf=∞

t0

[

δxT (t)QT δx (t) + δuT (t)Rδu(t)
]

dt (18)

donde δxT indica la transpuesta de δx, QT ∈ Rn×n es
una matriz simétrica semidefinida positiva y R > 0. La
selección deQT y R permite ponderar el costo de la rapidez
de decaimiento a cero de los estados δx y el costo de control
δu
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PTA+ATPT − PTBR−1BT +QT = 0 (19)

donde PT es una matriz simétrica. Al resolver (19) para
PT se encuentra la ley de control óptima lineal que
minimiza el criterio (18), es decir

δuop (t) = Kδx (t) (20)

donde
K = −R−1BTPT (21)

Para el modelo (7)-(8) se encontró, por prueba y error, que
la ponderación más conveniente del estado δx y el control
δu para tener un control acotado está dado por:

Q=







3.6 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0







R=

[

1 0
0 1

]

obteniéndose, entonces,

K =

[

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

]

(22)

5. RESULTADOS DE SIMULACIÓN

El control diseñado 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 ángulo de cabeceo y alabeo

En esta simulación se presenta el control del ángulo de
cabeceo y alabeo usando un controlador del tipo LQR.
En esta simulación se asume que la aeronave se encuentra
en estado de equilibrio con velocidad de u = 34m/s.
Como primera simulación se presenta el control del ángulo
de cabeceo. El objetivo de esta simulación es llevar la
aeronave a un ángulo de cabeceo de 25◦ a una velocidad
de u = 27m/s, mediante el controldel acelerador. En
la Figura 8 observamos como el ángulo 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 ángulo
25◦ para conseguir un viraje sostenido tras la aplicación
de un alabeo.

Como segunda simulación se presenta el control de alabeo,
ψ. El obetivo de esta simulación es llevar al ángulo de
cabeceo desde su posición inicial, cero grados, a un ángulo
de alabeo de 35◦ através de la deflexión de los alerones.

La Figura 9 se muestra el ángulo de alabeo controlado
y la referencia. Se puede observar un sobrepaso pronun-
ciado antes de su convergencia al valor deseado ψ = 35◦

en aproximadamente 8[s]. Esto puede deberse a la gran
sensibilidad de la dinámica lateral, en la cual las derivadas
de la estabilidad estática lateral presentan poca robustez
para afrontar perturbaciones.

Figura 8. Respuesta del ángulo de cabeceo de la dinámica
longitudinal.

Figura 9. Respuesta del ángulo de alabeo mediante un
controlador LQR.

5.2 Validación con plan de vuelo

Con el objetivo de validar cada una de las pruebas de los
sistemas de control, se realizó una simulación dinámica
donde se traza un plan de vuelo. El plan de vuelo trazado
esta conformado por series de puntos consecutivos que
vaŕıan a lo largo del tiempo para formar trayectorias.
Cada trayectoria fue determinada mediante las condiciones
estimadas para un vuelo recto, nivelado aśı como con las
caracteŕısticas de desempeño 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 amortiguación
lateral de la aeronave.

La simulación se llevó a cabo en el entorno de Simulink
donde las trayectorias se introdujeron mediante series de
tiempo siendo estas las referencias de velocidad, ángulo
de alabeo y ángulo de cabeceo, mientras que las salidas
reales de los parámetros controlados intentan seguir tales
trayectorias. Para asegurar la convergencia de los ángulos
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 sintonizó mediante
la aplicación PID Tuner de Matlab. Finalmente, a partir
de las referencias deseadas y el valor de los ángulos, de
cabeceo y alabeo, obtenidos de la simulación se llevó a
cabo la emulación del plan de vuelo mediante la aplicación
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de simulación de vuelo llamada FlightGear, ver Figura 13.
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Figura 10. Seguimiento de las trayectoria deseada para la
velocidad lineal, u.

Figura 11. Seguimiento de las trayectoria deseada para el
angulo de cabeceo, θ.
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Figura 12. Seguimiento de las trayectoria deseada para el
angulo de alabeo, ψ.

Figura 13. Emulación 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 automático

de vuelo bajo condiciones reales. Se presentan resultados
de la emulación numérica en lazo cerrado, para esto se
emplean sus modelos linealizados tanto de la dinámica
longitudinal como lateral. Actualmente, se están 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 está trabajando en la
parte experimental en el VANT.

7. BIBLIOGRAFÍA
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[11] Castillo Garćıa Pedro,Lozano Rogelio, Alejandro En-
rique Dzul, Modelling and control of mini-flying machines,
Springer, 2005.

[12] L. Stevens Brian and L. Lewis Frank, Aircraft control
and simulation, John Wiley, 1992. [13] T. Khalith, Linear
systems, Prentice-Hall, 1980.

[14] Cook Michael, Flight dynamics principles: a linear
systems approach to aircraft stability and control, 3rd
Edition, Elsevier, Butterworth-Heinemann, 2012.

[15] Isidori A., Nonlinear control systems, Springer, 2013.

Puebla, Puebla, México, 23-25 de octubre de 2019 682 Copyright©AMCA. Todos los Derechos Reservados www.amca.mx


