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Abstract: This paper presents the design of an autopilot for the flight mode transition in a
hybrid quadrotor/fixed-wing aircraft known as QuadPlane. The autopilot includes an attitude
stabilization subsystem, a control subsystem for takeoff and landing in quadrotor mode, and a
control subsystem to regulate the longitudinal speed of the aircraft and determine the transition
from quadrotor to fixed-wing and vice versa. During pure fixed-wing and quadrotor modes,
the pilot has control authority on the QuadPlane. The proposed scheme is validated using the
X-Plane flight simulator.
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1. INTRODUCCION

Las configuraciones basicas que han dominado el diseno
de aeronaves son ala fija y ala rotativa; sus ventajas y
desventajas estan perfectamente identificadas. Las aeron-
aves de ala fija alcanzan mayor velocidad crucero, tienen
mayor autonomia y rango de operacion, y capacidad de
carga de paga superior; su principal desventaja es la
necesidad de una pista de aterrizaje o, en sistemas de
catapulta y recuperacién por red, una area considerable
libre de obstactilos con respecto al tamano de la aeronave
para despegar y aterrizar. Por otro lado, las aeronaves de
ala rotativa pueden despegar y aterrizar verticalmente ob-
viando la necesidad de una pista o de una area despejada
mayor a las dimensiones de la aeronave. Sin embargo, esta
configuracion cuenta con una menor velocidad de vuelo y
una menor autonomia en comparacién con su contraparte.

En anos recientes, se ha explorado el diseno de configura-
ciones de aeronaves que combinan las ventajas del ala fija
y el ala rotativa, dando lugar al concepto de aeronaves
hibridas. Las configuraciones principales en aeronaves
hibridas son: aeronave con eje longitudinal alineado en
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direccién al vector de la fuerza de gravedad, aeronave con
rotores basculantes y aeronave con ala basculante, tailsit-
ter, tiltrotor, tiltwing en inglés, respectivamente Ducard
and Allenspach (2021). Las aeronaves tiltwing y tiltrotor
se conocen genéricamente como convertiplanos. Recien-
temente, se ha introducido una nueva configuracién de
aeronave hibrida conocida como QuadPlane que es la
combinacién directa de una aeronave de ala fija y una
aeronave multi rotor de tipo cuatrirotor. A diferencia de
las aeronaves tailsitter, tiltrotor, tiltwing en el QuadPlane
se tiene un motor dedicado a la operacién en modo ala
fija.

Las aeronaves hibridas tienen una mayor envolvente de
vuelo que incluye despegue y aterrizaje vertical, asi como
velocidades de crucero altas, por lo que se han vuelto una
solucion atractiva en multiples aplicaciones tanto civiles
como militares. La aeronave de tipo tailsitter de Wingtra
(Accesada el 28 de junio de 2023) ha demostrado su
eficiencia en diversas aplicaciones civiles.

Las configuraciones hibridas han atraido a la comunidad
cientifica principalmente por la complejidad de la tran-
sicion de vuelo de configuracién de ala rotativa a ala
fija. Wang et al. (2017), Sanchez-Rivera et al. (2020).
Durante la transicién, la aeronave tiene grados de libertad
sobreactuados, por lo que se requiere una adecuada colo-
cacion de las entradas de control. En especifico, durante
la transicién de ala fija a ala rotativa es importante que
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los sistemas de control para ala rotativa y ala fija operen
coordinadamente, evitando que el ala alcance la velocidad
de desplome generando una aceleracion de descenso que
el controlador en modo ala rotativa no pueda compensar.

En Mathur and Atkins (2021) se presenta el disefio, mode-
lado y control de una aeronave hibrida de tipo QuadPlane.
Se utilizan algoritmos de control para cada modo de
vuelo, los cuales se mezclan utilizando una méquina de
estados. El algoritmo de control se verifica mediante sim-
ulaciones numeéricas. En Zhao et al. (2022) se construye
un QuadPlane. Ademads, para mejorar el comportamiento
del control de altura durante la fase de transicién se
propone un principio no lineal para asignacién de pesos
de control para cada modo de vuelo en combinacién
con un controlador de rechazo activo de perturbaciones.
Los resultados se validan por medio de simulaciones
numéricas. La referencia Nguyen et al. (2022) introduce
un control de altitud para las fases de transicién en una
aeronave hibrida de tipo QuadPlane con motor impulsor
para modo ala fija. El algoritmo de control se basa en
la técnica de regimenes deslizantes. La ley de control
incluye un estimador para las fuerzas aerodinamicas sobre
el eje longitudinal para optimizar la energia requerida
por la aeronave para mantener una altitud deseada. El
algoritmo de control se valida mediante simulaciones y
vuelos experimentales. En Karssies and Wagter (2022) se
propone un control para todas las fases de vuelo de un
QuadPlane basado en la técnica Colocacién de Control
No lineal Incremental (Incremental Nonlinear Control Al-
location, INCA). Este controlador evita orientar al ala en
angulos de ataque negativos, minimizando la carga sobre
los rotores del modo cuatrirotor. Simulaciones numeéricas
y vuelos experimentales validan este algoritmo.

Este trabajo aborda el disenio de un autopiloto para re-
alizar la transiciéon de ala rotativa a ala fija y viceversa
en una aeronave de tipo QuadPlane. El autopiloto mezcla
diversas técnicas de control con estimadores de perturba-
ciones basados en la técnica de inmersién e invarianza
Astolfi et al. (2008). Durante los modos de vuelo de
ala fija y ala rotativa, el piloto guia a la aeronave. En
la configuraciéon ala rotativa, un autopiloto controla la
orientacién y la altura de la aeronave de tal forma que
el piloto manda referencias de angulos para guiar a la
aeronave en el plano cartesiano. En la configuracion ala
fija, el piloto controla directamente la potencia del motor
y las superficies de control sin la ayuda de un autopiloto.

Este articulo tiene la siguiente organizacién. La Seccién 2
presenta el modelo del QuadPlane que se considera para
disenar los algoritmos de control. La Seccién 3 describe
los algoritmos de control para cada fase de vuelo. La
Seccién 4 presenta la maquina de estados que combina los
diferentes algoritmos para realizar las fases de transicién.
La Seccién 5 presenta los resultados de la simulacién
utilizando el simulador de vuelo X-Plane. El articulo
finaliza con algunas conclusiones en la Seccién 6.

2. DINAMICA REDUCIDA DEL QUADPLANE

La fase de vuelo critica en una aeronave hibrida del tipo
QuadPlane es la transicién entre la configuracién de ala
rotativa a la configuracién de ala fija y, viceversa. Debido
a que en configuracién de ala fija la velocidad longitudinal
debe ser mayor a la velocidad de desplome del ala, el
fenémeno importante de transicién ocurre en el plano
longitudinal para la dindmica de traslacién, no obstante,
la dindmica rotacional debe considerarse completa ya
que los movimientos laterales y alrededor del eje vertical
deben mantenerse acotados. Un modelo del QuadPlane
se muestra en la Figura 1. La aeronave cuenta con cuatro
rotores para el modo cuatrirotor R;,7i =1,--- , 4, alerones
dq, elevador ., timén 6, y rotor para el modo ala fija dr.

x>

Eje longitudinal

Figura 1. Modelo del QuadPlane. Sistema coordenado
cuerpo 02y’ 2° e inercial 0z'y*2".

El siguiente conjunto de ecuaciones diferenciales modela
la dindmica longitudinal traslacional de la aeronave tipo
QuadPlane, ver Morelli and Klein (2016),

z = —uSg + wey
mu = —mqw — mgsg + qSCx + kmgdr (1)

mw = mqu + mgcg + qSCyz — Ty
donde z es la posicién inercial de la aeronave sobre el eje
02%, u, w son las velocidades a lo largo de los ejes 0x® y 02°,
respectivamente, 6 es el dngulo de cabeceo, m es la masa
del QuadPlane, ¢ es la velocidad angular de cabeceo, g es
la constante de la aceleracion gravitacional, q = % p(u? +
w?) es la presién dindmica con p la densidad del aire,
S es la superficie del ala del QuadPlane, ér € (0,1) es
la posicion del acelerador de la planta motriz en modo
aeronave de ala fija, T = 221:1 T; es el empuje generado
por los rotores del cuatrirotor y Cx, Cz los coeficientes
aerodinamicos. La dindmica rotacional es
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R = RQ
JO = —Qx JQ+ Mp + M}, @)
con R € SO(3) la matriz de rotacién, con SO(3) =
{R eR¥™|RTR =1, det(R) = 1}, el operador™: R® —
50(3), con s0(3) el algebra de Lie de SO(3) de tal forma
que a X b = ab para vectores a,b € R®. Ademss, Q2 =
[pgr ]T la velocidad angular en ejes cuerpo,

b (CZ() + Cl(;a 5(1 + C&;T 57)
¢ (Con(*) + Cys 0e)

b (Cn() + Cns, 0a + Chy, 6r)

son los momentos aerodindmicos, en modo aeronave de
ala fija, con b la envergadura del ala, Cy(:) el coefi-
ciente de momento de alabeo, Cy; 'y Cy, los coeficientes
aerodinamicos de control de alabeo y guinada, respecti-
vamente, 0,4, 0, los dngulos de deflexién de los alerones y
del timon, respectivamente. Ademds, ¢ es la cuerda media
aerodindmica del ala, C,,(:) el coeficiente de momento
de cabeceo, Cp;s el coeficiente aerodindmico de control
de cabeceo, 0. el dngulo de deflexién del elevador, C,,(+)
el coeficiente de momento de guinada, C, , Cy, los
coeficientes de control de guinada en alabeo y guinada,
respectivamente. Finalmente,

Mb =qS

, (T + Ty — T3 — 1) Mg,
MQ = fQ(Tl + Ty — T3 — T4) = MQq
Q1+ Q3 —Q2— Qs My,

con /; la distancia del eje ox? a la ubicacién de los rotores,
/5 la distancia del eje Oy’ a los rotores, Tj, i = 1,2,3,4
el empuje de los rotores y @;, ¢+ = 1,2,3,4 el momento
contrarrotativo de los rotores.

Comentario 1. Es importante observar que en ambas
configuraciones, la dindmica rotacional es completamente
actuada. No obstante, los momentos de control de origen
aerodindmico solo tendran efectividad cuando la veloci-
dad longitudinal del QuadPlane sea mayor a la velocidad
de desplome. Por el contrario, las entradas de control
para la dinamica traslacional longitudinal d; y T estan
disponibles en toda la envolvente de vuelo de la aeronave.

3. ALGORITMOS DE CONTROL

Esta seccién presenta los algoritmos de control que se
utilizan durante la fase de transicién cuatrirotor-ala fija
y viceversa. Los algoritmos de control mezclan diversas
técnicas de control con estimadores de perturbaciones
por Inmersién e Invarianza. Se omiten las pruebas de
estabilidad bajo la observaciéon de que al menos en una
aproximacién lineal es posible calcular ganancias que
estabilizan a las dindmicas de lazo cerrado en los puntos
de equilibrio deseado.

3.1 Control de orientacion en modo cuatrirotor COMC
El controlador para la dindmica rotacional funciona en

modo cuatrirotor en despegue y aterrizaje, y para control
por parte del piloto a través de angulos de referencia para

570

los angulos de alabeo y cabeceo ¢4 y 04, respectivamente,
y velocidad dngular de referencia en guinada rq.

La matriz de rotacién parametrizada con los dngulos de
Tait-Bryan en la secuencia ZY X es

COCy SpSHCyYy — ChCoyp CHSHCy + SpCyp
COCy SpSHCy T CHCop CpSHCy — SpCyp
—Sp CoS¢ CopCo

R:

con ¢ el angulo de alabeo y 1 el dngulo de guinada.
Suponga que

T
R= [7";— Ty 7";—] — R" =[r1 7o 73]

2. . .,
conr; €S i=1,2,3. Por lo tanto, la primera ecuacién

de (2) puede rescribirse como Lee et al. (2017)

7;1=T'1><Q, ’I.“Q:T’QXQ, 7.”3:7‘3><Q

Debido a que la fuerza de gravedad en ejes cuerpo es

b_ pT i _
F; =R F,=mgr;
con ng =[00 mg]T para balancear esta fuerza y pro-
ducir componentes en el plano cartesiano, el vector r3
debe ser igual a r3, = [ —Sg, Co,56, CouCoy ]T con ¢q y 04
los dangulos de referencia definidos por el piloto. Durante el
despegue y el aterrizaje en modo cuatrirotor se selecciona
r3, = €3.

El error de orientacion se define como Coates and Fossen
(2021) 73 = r3 x r3, de tal forma que

7%3 = —S(Qd)fg — S('ng)S(TS)Q

con el operador S(-) tal que a x b = S(a)by Q@ = Q —
Q4. Se asume que las referencias para los angulos de
alabeo y cabeceo enviadas por el piloto son constantes
por pedazos, de tal forma que i3, = 0. Para controlar la
velocidad de rotacién alrededor del eje vertical se define

Qy=[00rg ]T. La dindmica del error para la velocidad
angular queda como sigue
Q= J1 (=2 x JQ+ M+ MY) (3)

nuevamente se asume que la referencia de velocidad
angular r4 enviada por el piloto es constante. La velocidad
longitudinal en modo cuatrirotor es muy baja por lo
que las superficies de control para el modo avién no
funcionan por lo que el término M]bD se considera como una
perturbacién. Ademads, contrario al caso del cuatrirotor
la matriz de inercia no es diagonal. Asumiendo una
envolvente de vuelo conservadora, el modelo dindmico (3)
se representa como

Q= M)+ M (4)

con M (t) una perturbacién cuya derivada con respecto al

tiempo se asume acotada, esto es, || M| < ko para alguna
constante kg. Se propone el siguiente controlador

M} = —Kpfs — KpQ — M —TQ

con Kp, Kp y I matrices positivas definidas. La dindmica
rotacional en lazo cerrado queda como

Copyright® AMCA, ISSN: 2594-2492
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e
w
|

= —S(Qd)fg — S(ng)S(Tg)Q
52 = —Kpig— KpQ+ M
M = -TM+M

con

M=M-M-TQ

M =~ (3 - TO+ Mp) ®

La segunda ecuacién de (5) es un estimador para la
perturbacién disefiado siguiendo el enfoque de Inmersién
e Invarianza Astolfi et al. (2008).

3.2 Control de altura en modo cuatrirotor CAMC

Para el control de altura en modo cuatrirotor se considera
el siguiente modelo

iL = —WCy
T, (6)
m

dénde h = h—hg con h la altura medida por el barémetro,
hq la altura deseada constante. Ademé&s, w(t) modela los
términos de origen aerodinamico. Se propone la siguiente
ley de control

Tr=m (—kpib-l-k‘d (ﬁ) —715) W7 (ﬁ) _VIB)>

W = geg +w(t) —

dénde kp, kq, 71 ¥ 72 son ganancias y
W= gcg+ W — s (uﬁ—’yjz) —Tr/m+m (1@—71i~z> cy
W=7 (909 + W= <1Z) 7"}/1}1) fTT/m)

(8)
es un estimador para la perturbacién w y un observador
para la velocidad vertical w basado en Mendoza-Soto

et al. (2019).

El sistema dindmico en la ecuacién (6) en lazo cerrado
con el controlador dindmico (7)-(8) es

>

= —wWcy
W = kph — kqw + ki + W 9)
W = W + y10Wc¢y
W = —7172Wcy + W

con

3.8 Control de velocidad longitudinal en modo cuatrirotor
CVMC

El control de velocidad longitudinal en modo cuatrirotor
funciona durante la transicién de modo cuatrirotor a
modo ala fija. La velocidad de referencia es la velocidad
de desplome del ala. En esta configuracién se utiliza el
motor para modo aeronave de ala fija por lo que se tiene
un cuatrirotor sobre actuado. Debido a que la aeronave no

tiene un freno aerodindmico para disminuir su velocidad
se utilizard el angulo de cabeceo 6 como entrada de
control, por lo que al frenar la aeronave incrementara la
altura de vuelo. Para incrementar la velocidad se utilizara
el acelerador 7. Para el diseno del algoritmo de control
se considera el modelo siguiente

W = —gsg +u(t) + Kgdr (10)
con u(t) una perturbacién que incluye los términos no
considerados respecto al modelo en (1).

Se propone el siguiente algoritmo de control.

Kg

0, siug < u
u = —01(—gsg +a+o1u+ Kkgdr)
con k,, y o1 ganancias positivas, & = u —uq y uq la
velocidad deseada. Cuando ug < u, se envia la siguiente
referencia para el dangulo de cabeceo al controlador de
orientacién en modo cuatrirotor

ko i—1
s = arcsin< P u—l—alu)
g

1 ~ A .
op = { — (—kp, i+ gse — 0 —oru), siug >u

3.4 Control de wvelocidad longitudinal en modo ala fija
CVMAF

En la transicion de ala fija a cuatrirotor, la velocidad debe
disminuir a la velocidad de desplome del ala, en este punto
se activan los controles de orientacion y de altura en modo
cuatrirotor. Para el diseno de este algoritmo de control se
considera el siguiente modelo

% = —sp +uy(t) + Kkor
0 =q (11)
. Sc
q = qr (Cm() + Cm(;c 56)
vy

con uy(t) una senal que modela las partes no consider-
ada respecto al modelo en (1). Se propone el siguiente
algoritmo de control

5T = 1 (—ﬁf —0'2% +6T>

g - (12)
uf = —02 <_30 + ﬁf + 0’25 + (ST)
con o una ganancia,
N 1 ko
or = +7=— (kph(259 +—u)+ kih,771> ;
i = —or + 250 + ?Uﬂ,
kp,, ki, , k, ganancias de control y
_ k., _
0e = —kpso — kaq + kp, (—5T + Uu) + ki
g (14)

sk
N2 = —0r + —1u
g

con ky, kq, kp, y k;, ganancias de control. La dindmica en
lazo cerrado queda como
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i o
— = —Spt+uy+ or
g
0 =q
Sé
q=9q9+— (Cm() + Cm(;e (_kpse - kdq

Iyy

_ kv 5
+I<ipl (—6T + gu) + kz’ﬂh))

m = —or 4 2sg + —1

A T

e = —0r + —1

2 ~ g .

uf = —o2Uy + uy
Puede verificarse que si 1y = 0 el inico punto de equilib-
rio de (15) incluye a @ = 0. A partir de la aproximacién
lineal de (15) se pueden determinar las ganancias para
garantizar estabilidad local. El controlador definido en
(12)-(14) se basa en la técnica de control total de la
energia descrito en Lambregts (1984) en el caso lineal y

en Brigido-Gonzélez and Rodriguez-Cortés (2016) para el
caso no lineal.

4. MAQUINA DE ESTADOS

Se propone combinar la accién de los controladores de-
scritos en la Seccién 3 utilizando una méaquina de estados
finita. Los estados del autémata son Sipser (1996)

Q0 = {AMC,MC, TCAF, MAF, TAFC}

con AMC el aterrizaje en modo cuatrirotor, MC la
operacion en modo cuatrirotor, TCAF transicion de
modo cuatrirotor a ala fija, MATF operacién en modo ala
fija y TAFC transicion de modo ala fija a cuatrirotor.
El alfabeto del autéomata esta definido por las posiciones
binarias de dos canales del radio control y la comparacién
de la velocidad longitudinal con la velocidad de desplome
del ala fija up. Por lo tanto,

Y ={T11,Ti2,To1,To2,u > up,u < up}

El diagrama de estados en la Figura 2 representa las
transiciones en el automata.

Figura 2. Diagrama de estados.

La Figura 3 muestra la asignacién de los mandos de la
aeronave y los canales de transicion, despegue y aterrizaje
en el radio control. Durante los estados AMC y MC el

Figura 3. Colocacién de mandos en el radio control.

controlador COMUC regula la orientacion de la aeronave,
el piloto puede enviar referencias para los angulos de
alabeo y cabeceo asi como para la velocidad de guinada.
Mientras que el control CAMC regula la altura de la
aeronave. En el estado TCAF operan los controladores
COMC, CAMC y CVMC. En el estado MAF el piloto
tiene control total de la aeronave. En el estado TAFC
el control CVMAF regula la velocidad y el dngulo de
cabeceo de la aeronave. Finalmente, durante el estado
AMC funcionan los controles COMC y CAMC.

5. RESULTADOS DE SIMULACION

Los algoritmos de control propuestos y el autémata se
validan en una co simulacién entre X-Plane Thomas
(Retrieved February 25, 2022) y Matlab-Simulink. Estos
resultados numéricos pueden considerarse tan sélo un
paso por detras de los resultados experimentales, pues el
simulador de vuelo obtiene el modelo dindmico haciendo
andlisis CFD (Computational Fluid Dynamics) simpli-
ficado. La aeronave se modela utilizando la aplicacién
Plane Maker de X-Plane. Las caracteristicas principales
de la aeronave se muestran en la Tabla 1. Se simula el sigu-

Parametro Valor Parametro Valor
b 2.17m S 1.32m?
m 22.67kg c 0.45m
1 0.65m 12 0.8m

Tabla 1. Parametros fisicos del QuadPlane

iente perfil de vuelo. La aeronave despega y se mantiene
por un tiempo en modo cuatrirotor, se modifica el estado
del canal T7; del radio control para iniciar la transicién de
modo cuatrirotor a modo ala fija, en la cual debe alcanzar
la velocidad de desplome, misma que fue calculada como
en McClamroch (2011). El piloto comanda la aeronave y
después de unos segundos activa la segunda posicion del
canal T7; para indicar la transicién ala fija a cuatrirotor.
Finalmente, el piloto activa la segunda posicién del canal
T, para aterrizar a la aeronave. La posicién de la aeron-
ave puede observarse en la Figura 4. La Figura 5 muestra
la evolucién en el tiempo de lenguaje definido por los
canales binarios del radio control. En particular, pueden
observarse las indicaciones de despegue y aterrizaje asi
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Figura 4.
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Figura 5. Evolucion de los canales binarios.
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Figura 6. Evolucién de la velocidad longitudinal (u) de la
aeronave.

como las transiciones, cabe aclarar que el canal utilizado
para el despegue y aterrizaje tiene dos posiciones, las
cuales son [-1,1], con -1 el aterrizaje, y 1 el despegue.
Por otro lado, el canal utilizado para la transicién tiene
también dos posiciones, pero estas son [0,1], con 0 la
transicion de ala fija a cuatrirotor, y con 1 la transicién
de cuatrirotor a ala fija. La Figura 6 muestra la velocidad
longitudinal u de la aeronave. Se notan los cambios de
velocidad bruscos al rededor del segundo 6 y del segundo
20, esto debido a que es cuando se modifica el canal de
transicion. El video de la simulacién se puede ver en
el siguiente enlace de youtube: https://youtu.be/vqJS-
Z1kTsQ.

6. CONCLUSIONES

Este trabajo presenta el disenio de algoritmos de control
para operar una aeronave de tipo QuadPlane en diferentes
configuraciones y una estrategia para combinar estos
algoritmos, basada en un autémata. El autopiloto se
valida en una co simulacién, corriendo el control en
Matlab/Simulink, mientras que el modelo dindmico es
simulado en X-Plane. Queda como parte de trabajo futuro
la prueba de estabilidad de la dindmica en lazo cerrado
generada por la aeronave en lazo cerrado con la maquina
de estados.
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