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RESUMEN

Se presenta el desarrollo de un sistema de control que permite ajustar la altura de vuelo y el rumbo de
un vehiculo aéreo no tripulado. El trabajo realizado estd orientado al desarrollo de algoritmos de
control utilizando una placa con microcontrolador para autopiloto open source. El sistema de control
de vuelo posee dos lazos independientes: uno para la altura y otro para el rumbo, que utilizan una
arquitectura cldsica basada en controladores Pl. Las ganancias se determinaron, inicialmente,
mediante el andlisis de un modelo teorico del sistema de control y la planta y luego se corrigieron
mediante ensayos en vuelo. Se presentan los resultados experimentales de los ensayos del sistema de
control de vuelo usando un vehiculo aéreo de pequerias dimensiones.
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INTRODUCCION

El software de autopiloto constituye una parte fundamental de un UAV (Unmanned Aerial Vehicle).
Dicho software permite controlar las maniobras que realiza la aeronave para que cumpla con las
misiones programadas. El control del rumbo y de la altitud de la aeronave son las maniobras basicas
que debe poder realizar el software para cumplir con requisitos de la mision.

En la actualidad existen una amplia lista de sistemas de autopilotos disponibles en el mercado que son
de tipo cddigo y hardware abierto tales como: ArduPilotMega, UAV DevBoard, Paparazzi UAV, PX4
FMU. La ventaja de trabajar con sistemas abiertos es que permiten realizar el estudio de su
funcionamiento y la posible modificacion del codigo fuente.

Para la realizacion del siguiente trabajo se seleccion6 el hardware de autopiloto ArduPilotMega dado
que es de bajo costo (Factor importante ya que se debe considerar la posibilidad de la pérdida del
hardware en los ensayos en vuelo), posee todos los sensores necesarios para realizar misiones de
navegacion (acelerometro 3 ejes, girometro 3 ejes, magnetometro 3 ejes, GPS, telemetria de datos,
anemoOmetro y barémetro) y dado su volumen, peso y consumo de energia es apto para ser utilizado en
un avion de pequeiias dimensiones. Esto flexibiliza la prueba de los sistemas de control ya que no es
necesario disponer de amplias instalaciones para la puesta en vuelo.

METODOLOGIA

Un esquema de control clasico para sistemas de control de vuelo para aeronaves se basa en la
utilizacion de lazos anidados [1]. La estrategia propuesta para el control del rumbo utiliza tres
controladores que ajustan la velocidad de rolido, el angulo de rolido y el angulo de rumbo
respectivamente (Figura 1). Los dos lazos internos forman un control de actitud que permite ajustar el
angulo de rolido y que se puede utilizar de manera independiente sin el lazo externo que permite
controlar el angulo de rumbo. Para el caso del control de la altura se pueden utilizar una arquitectura
de dos controladores que monitorean el dngulo de cabeceo y la altura (Figura 2). Al igual que para el
caso del control de rumbo, el lazo interno del controlador de altura representa un control de actitud que
permite ajustar el angulo de cabeceo del avion y que puede funcionar de manera independiente del
resto del sistema de control.
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Figura 1. Diagrama de bloques para el control de rumbo
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Figura 2. Diagrama de bloques para el control de altura

La metodologia utilizada para implementar estos sistemas de control en el hardware del piloto
automatico fue la siguiente: primero se realizo el estudio analitico de los mismos usando la teoria de
control cldsica para modelar la planta, los sensores y los controladores de cada uno de los lazos. Se
propuso una arquitectura simple para estos controladores del tipo proporcional-integral-derivativo
(PID) tratando que los mismos tuviesen la menor complejidad posible.

MODELO DE LA PLANTA

La planta utilizada es un avion de pequefias dimensiones cuyas caracteristicas basicas se presentan en
la Tabla 1. Para obtener un modelo matematico que represente al mismo se utiliz6 la técnica de red de
vortices [2] con el que se calcularon las derivadas de estabilidad [3] definidas en la bibliografia clasica
de Mecanica del Vuelo [4][5]. Los valores obtenidos para las mismas se muestran en la Tabla 2, los
cuales se encuentran dentro de los rangos normales para aeronaves de esta categoria [6][7]. Usando
estos resultados se obtuvieron las ecuaciones que modelan la dindmica de movimiento del avion
aplicando la hipétesis clasica de que los movimientos longitudinales se pueden desacoplar de los
laterales [4][5].
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Tabla 1 — Datos del avion utilizado como planta del sistema de control

Tabla 2 — Derivadas de estabilidad y coeficientes aerodindmicos del avion utilizado

Parametro Simbolo Valor
Envergadura b 1.480 [m]
Cuerda alar Cy 0.190 [m]
Superficie alar Sy 0.289 [m’]
Largo L 1.050 [m]
Peso de despegue Wro 1.265 [daN]
Motor BL.2215/20 K, 1200 [rpm/V]

Parametro Simbolo Valor
Pendiente de sustentacion CrLa 4.974 [1/rad]
Pendiente de momento de cabeceo Cua -1.131 [1/rad]
Amortiguamiento en cabeceo Cwmade -0.1969 [-]
Potencia del elevador Cuse -1.120 [1/rad]
Potencia de alerones Cisa 0.225 [1/rad]
Amortiguamiento en rolido Cyp -0.528 [1/rad]
Tiempo caracteristico T 0.2448 [s]
Factor de densidad relativa del avidén L 2.4811 [-]

El andlisis del comportamiento de la planta usando la teoria de control clasica requiere de funciones de
transferencia que vinculen las variables de entrada de la planta con las variables de salida de la misma.
El sistema de control de rumbo propuesto realiza los cambios en el rumbo por medio de la variacién
del angulo de rolido de la aeronave. El control de este a&ngulo se realiza de manera indirecta ajustando
la velocidad de rolido p mediante la deflexion de alerones d,. La funcion de transferencia de la planta
en este caso es la variacion de velocidad de rolido por unidad de deflexion de alerones (Ecuacion (1))
[8]. Esta ecuacion representa un modelo simplificado de un grado de libertad del movimiento de rolido
de una aeronave [4].

De manera similar, el sistema de control de altura propuesto se basa en el control de actitud de la
aeronave utilizando el elevador; la funcion de transferencia necesaria para realizar el estudio analitico
relaciona el angulo de cabeceo 0 por unidad de deflexion del elevador 6. (Ecuacion (2)) [8]. Esta
ecuacion corresponde a un modelo simplificado que representa la respuesta longitudinal de corto
periodo de una aeronave[4]. Finalmente, en el modelo de control propuesto, la altura se obtiene de
manera indirecta a través del angulo de planeo y (Ecuacion (3)) que a su vez depende del angulo de
cabeceo 0 y el angulo de ataque a (Ecuacion (4)).
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ANALISIS DEL SISTEMA DE CONTROL

Los analisis teoricos se realizaron usando la teoria para sistemas de control en tiempo discreto ya que
la implementacion del mismo se iba a realizar en un micro controlador digital. En este tipo de sistemas
la senal esta cuantificada solo para intervalos de tiempo discreto y por lo tanto la respuesta del sistema
depende de la frecuencia de muestreo que se utilice en el micro controlador [9].

Se utilizo el modelo matematico clasico de un muestreador a impulsos y un retenedor de orden cero
modelado mediante una funcion de transferencia para representar el muestreo de las sefiales en los
lazos de control (Figura 3).

x{t) x(k T} h{t)

Retenedor
orden cero

Muestreador

Figura 3. Esquema de muestreo y retencion para crear una sefial discreta [9]

Los modelos para los lazos de control que se presentan a continuacion tienen implicita la hipotesis que
la velocidad de respuesta tanto de los actuadores como de los sensores a utilizar es mucho mayor que
la velocidad de la planta y por lo tanto no influyen en la dinamica del sistema de control [10].

Control de rumbo

El lazo de control de rolido estd modelado usando dos muestreadores a impulso, uno para cada
variable controlada: la velocidad de rolido p y el angulo de rolido ¢ (Figura 4). Por otro lado, el
modelo de control para el angulo de rumbo se implementd usando un tnico muestreador a impulso y
considerando que los lazos internos (velocidad de rolido y angulo de rolido) representan un sistema
continuo (Figura 5). Esta simplificacion se respalda en que la frecuencia de muestreo a utilizar en los
lazos internos es mayor que la del lazo de control de rumbo. La diferencia en las frecuencias de
muestreo estuvo impuesta por la manera en que se iba a implementar el autopiloto en el micro
controlador (50 Hz para los controles de actitud y 10 Hz para los controles de ubicacion).

Pret €, & [ 3. [psy] P 1 P
M s i 184(5) 5

Figura 4. Diagramas de bloques del modelo para el control de rolido
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Figura 5. Diagrama de bloques para el modelo de control de rumbo

En la Figura 6 se muestra el lugar de raices para la transformada Z del lazo de control de velocidad de
rolido. Una ganancia K, = 0.605 produce la inestabilidad del sistema tal como se indica en la figura,
por lo que se seleccionaron tres valores menores para realizar el analisis del control de angulo de
rolido. En la Figura 7 se muestra el lugar de raices de la transformada Z para este ultimo suponiendo
que la ganancia del lazo de velocidad de rolido es K, = 0.2 (valor que hace que la respuesta sea sobre
amortiguada). En la figura se encuentran indicados los valores de la ganancia K, que producen la
inestabilidad del sistema. El cambio en las caracteristicas de la respuesta de sobre amortiguada a sub
amortiguada se produce para el valor de la ganancia K, = 23, mientras que un sobre pasamiento del
10% se da para el valor K, = 42 [11]. Finalmente, en la Figura 8 se muestra el lugar de raices para
la transformada Z del lazo de control de rumbo usando los valores de las ganancias de los lazos
internos K, = 0.2 y K, = 20. En este caso el pasaje de una respuesta sobre amortiguada a una del
tipo sub amortiguada se da para el valor K,, = 1.7 [12]. En la Tabla 3 se presenta un resumen de los
valores de ganancias seleccionados para realizar las pruebas experimentales de los sistemas de control.
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Figura 6. Lugar de raices lazo control de velocidad de Figura 7. Lugar de raices lazo control de angulo de
rolido rolido - K,=0.2
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Control de altura

Los modelos propuestos para el analisis del control de altura fueron similares a los utilizados para el
analisis del control de rumbo. Se utilizaron dos tiempos de muestreo diferentes (fijados por la manera
de hacer la implementacion en el hardware) para analizar el sistema: 50 Hz para el control del angulo
de cabeceo y 10 Hz para el control de altura. Al igual que para el control de rumbo, en el analisis del
control de altura se us6 la simplificacion que, debido a la mayor tasa de muestreo del lazo interno, se
lo puede considerar al mismo como un sistema continuo frente al lazo de control externo. Los

diagramas de bloques de los modelos utilizados en el analisis se muestran en la Figura 9 y la Figura
10.

Byer + ey ey P 8. las)| 9
8.(s)

href & Sh

E 8 h
+ 1-e™ + e | 0(s) 1 .
5 Kh KQ 69(5) Mém
afs)
8.(s)

Figura 10. Diagrama de bloques del lazo de control de altura

En la Figura 11 se muestra el lugar de raices de la transformada Z para el lazo de control de angulo de
cabeceo. En la figura se indican los valores de la ganancia Ky que producen la inestabilidad del
sistema. Los valores de ganancia elegidos hacen que la respuesta del sistema tenga sobre pasamientos
comprendidos entre el 10% y el 30% (ver Tabla 4) [13]. Finalmente, en la Figura 12 esta graficado el
lugar de raices de la transformada Z del lazo de control de altura utilizando el valor de ganancia del
lazo interior K¢ = 0.05. La inestabilidad del sistema se da para el valor de ganancia K;, = 0.72. Como
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valor de referencia para los ensayos se eligio el valor K, = 0.02 que hace que la respuesta tenga un
sobre pasamiento menor al 12% [14].
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Tabla 4 — Ganancias para los sistema de control de altitud

Controlador de angulo de cabeceo
Ganancia Valor Sobrepasamiento
0.05 10%
Kg 0.5 20%
1.0 31%
Controlador de altura
Ganancia Valor Valor para K,
Ko 0.05 0.02

IMPLEMENTACION DEL SISTEMA DE CONTROL

La implementacion del sistema de control para ensayarlo usando el hardware del autopiloto se realizo
a partir del codigo fuente del programa de autopiloto ArduPilotMega [15]. De este codigo se tomaron
las librerias de comunicacion con los sensores que monitorean los pardmetros de vuelo de la aeronave
y se re-escribieron los bucles de ejecucion principal del programa en donde se implementaron los
lazos de control mostrados en la Figura 1 y la Figura 2. En la Tabla 5 se listan los tipos de
controladores que se utilizaron para cada uno de los lazos de control.

Tabla 5 — Lista de controladores implementados en los lazos de control

Lazo de control Componentes del controlador
P |
Velocidad de rolido o
Angulo de rolido o
Rumbo o
Angulo de cabeceo ° °
Altura °
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La ejecucion del programa de autopiloto se encuentra dividido en tres bucles que funcionan con las
siguientes frecuencias: 50 Hz, 10 Hz, 1Hz. En el bucle de alta frecuencia se realizan las tareas vitales
para el funcionamiento del autopiloto y la seguridad del vehiculo tales como: céalculo de la actitud del
vehiculo, medicion de la velocidad, ejecucion de los lazos de control de la actitud. En el lazo de
frecuencia media se realizan tareas que no tienen una prioridad alta o que se encuentran asociadas a
sensores de baja frecuencia como ser: lectura de la altura, ejecucion de los lazos de control de
posicidon, comunicacidon por telemetria con la estacién terrena, almacenamiento en memoria de
parametros de vuelo. Por ultimo, el lazo de menor frecuencia ejecuta tareas de baja prioridad y que no
son vitales para el funcionamiento del autopiloto como ser cambio del modo de control de vuelo.

En el programa de autopiloto, se implementaron cinco modos de vuelo automaticos ademas de un
modo de vuelo Manual:

Modo Control de Angulo de Rolido
Modo Control de Angulo de Cabeceo
Modo Control de Angulo de Rumbo
Modo Control de Altitud

Modo Control de Rumbo — Altitud

M

Estos modos de vuelo permitieron ir probando el funcionamiento de las diferentes partes que
componen el sistema de control a medida que se incrementaba la complejidad del mismo.

RESULTADOS Y DISCUSION

El software de autopiloto generado se embebid en una placa de autopiloto ArduPilotMega y se ensayo
en vuelo. Los sistemas de control se probaron usando los modos de vuelos definidos anteriormente. La
metodologia de los ensayos consistidé en despegar el avion en modo manual y alcanzar una altura de
seguridad para realizar las pruebas. A continuacion se mantenia una condiciéon de vuelo recto y
nivelado y se activaba el modo de control a ensayar.

Ensayos del sistema de control de rumbo

Para probar este lazo de control, primero se ensayo el lazo de control de angulo de rolido. Si bien este
ultimo lazo depende de un lazo interno de control de velocidad de rolido, se decidid probar los dos
lazos de manera conjunta ante la complejidad asociada a la realizacion de ensayos en vuelo de
velocidad de rolido.

En la Figura 13 se muestra la respuesta obtenida para una entrada escalon del sistema de control de
angulo de rolido usando los siguientes valores de ganancia: controlador de velocidad de rolido K, =
0.2 y controlador de angulo de rolido K, = 20.0 [11]. Se obtuvo muy buen comportamiento del sistema
con un error de régimen permanente menor al 9%. En la Figura 14 se muestra la respuesta del sistema
de control de angulo de rumbo para una entrada escalon; en este caso se utilizaron las ganancias
definidas antes para el control de dngulo de rolido y se fijo el valor Ky = 0.5 para la ganancia del
controlador de angulo de rumbo [12]. La respuesta del sistema fue un poco menos estable en
comparacion con la obtenida para el lazo de control de angulo de rolido. En la mayoria de los ensayos
se observaron algunas perturbaciones en la respuesta atribuibles a las condiciones meteoroldgicas,
pero en todos los casos se observd un comportamiento estable del sistema.



Llorens, Reynoso y Scarpin — Sistema de guiado para un vehiculo aéreo no tripulado

20 220 -
18 ]{ K, =02 K, =0.2
P_ 210 - L R e e P
16 K, = 20.0
14 - I 200 -
12 Y d
— 1 = 190
210 - ] =
=
8 - 1 180 -
|
6 1 1 170
4 11 ) —— roll_sensor ———— yaw_sensor
160 - .
2 - Sg A s !' — — = phi_ref - — — = psi_ref
0 - - + - - - - 150 : : : : : : : i
0 25 50 75 100 125 150 175 200 0 25 50 75 100 125 150 175 200
N2 de muestreo [-] N2 de muestreo [-]
Figura 13 — Respuesta del sistema de control angulo Figura 14 — Respuesta del sistema de control angulo
de rolido — experimental — Muestreo 10 Hz de rumbo — experimental — Muestreo 10 Hz

Ensayos del sistema de control de altura

La metodologia utilizada en este caso fue similar a la de los ensayos del sistema de control de rumbo:
primero se ensayo el lazo interno de angulo de cabeceo y a continuacion se evalu6 el lazo de control
de altura.

Una modificacion que se realizo al control de angulo de cabeceo fue incorporar una componente
integral al controlador para eliminar el error de régimen permanente debido al momento de cabeceo
del avion. Esto requiri6 un ajuste en los valores de las ganancias obtenidos inicialmente. Durante estos
ensayos se agregd un componente importante en el programa de autopiloto: un lazo de control de
velocidad[16]. El mismo se implementé mediante un lazo simple de control de velocidad basado en el
ajuste de la posicion del acelerador del motor que funciond correctamente[17].

En la Figura 15 se muestra la respuesta obtenida para una entrada escalon del sistema de control de
angulo de cabeceo usando los siguientes valores para las ganancias del controlador PI: parte
proporcional Kg, = 1.0 y parte integral Ke; = 4.0 [13]. EI comportamiento es estable pero presenta un
sobre pasamiento mayor al 20% que no fue predicho por el modelo tedrico.

En la Figura 16 se muestra la respuesta obtenida para una entrada escalon del sistema de control de
altura. Los valores de ganancias utilizados en el lazo de control de angulo de cabeceo fueron los
definidos anteriormente y la ganancia del lazo de control de altura fue K, = 1.0 [14]. Los ensayos de
este lazo se realizaron usando el lazo de control de rolido activo para mantener las alas niveladas y el
lazo de control de velocidad para mantener la velocidad de vuelo constante e igual a 15 [m/s]. La
respuesta obtenida fue estable con algunas oscilaciones en la condicion de régimen estable.
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Figura 16 — Respuesta del sistema de control angulo

Figura 15 — Respuesta del sistema de control angulo
de altura — experimental — Muestreo 10 Hz

de cabeceo — experimental — Muestreo 10 Hz

Comparacion de los modelos analiticos con resultados experimentales
A continuacion se analiza la correspondencia entre los modelos teéricos planteados y los resultados

experimentales obtenidos.

En la Figura 17 se compara la respuesta tedrica y experimental del lazo de control de angulo de
rolido. Los resultados experimentales muestran una correlacion muy buena con el modelo teérico
utilizado para la planta. Durante el transitorio se observa un leve adelanto de la respuesta del modelo
tedrico, mientras que en la zona de régimen permanente se observa que el controlador es sensible a las
perturbaciones externas, por lo que se deberia mejorar la arquitectura del mismo para aumentar la
atenuacion de las perturbaciones. En la Figura 18 se compara la respuesta medida del sistema de
control de rumbo con el resultado obtenido usando el modelo tedrico. El comportamiento inicial del
sistema de control real es similar al del modelo tedrico, sin embargo, el controlador, se ve influenciado
por las perturbaciones externas tal como observa en el transitorio antes de llegar al régimen
estacionario. Se considera que los resultados obtenidos son satisfactorios dada la simplicidad de los
modelos tedricos utilizados: rolido suponiendo un grado de libertad y cambio de rumbo mediante giro
estacionario.
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Figura 17 — Respuestas teorica y experimental para
el lazo de control de angulo de rolido

Figura 18 — Respuestas teodrica y experimental para
el lazo de control de angulo de rumbo
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Al comparar la respuesta tedrica del lazo de control de cabeceo con los resultados experimentales se
observo una marcada diferencia entre ambas tal como se aprecia en la Figura 19. Para el modelo
tedrico de corto periodo la respuesta tiene un sobre pasamiento menor al 20% con un fuerte
amortiguamiento, mientras que los resultados del sistema de control real mostraron un sobre
pasamiento de mas del 80% con muy bajo amortiguamiento. Es por ello que en la misma figura se
muestra la respuesta tedrica del lazo de control pero usando un modelo de largo periodo para la
funcién de transferencia de la planta. Para este caso el sobre pasamiento es un poco mayor (casi de un
60%) pero también presenta un fuerte amortiguamiento que no coincide con la medicion realizada.
Analizando las funciones de transferencia se realizd una modificacion de las derivadas de estabilidad
calculadas para ajustar el modelo tedrico a las mediciones experimentales teniendo en cuenta la
arquitectura del controlador utilizado. Se determin6é que la mayor sensibilidad al cambio cualitativo de
la respuesta estaba dada por el amortiguamiento en cabeceo Cyq y la potencia del elevador Cye. El
primero afecta principalmente la amplitud mientras que el segundo afecta el tiempo de levantamiento
y el periodo. A modo de ejemplo, en la Figura 20, se muestra la respuesta para el caso de una
reduccion del 70% para Cyq y del 90% para Cyise. En la misma se puede observar una mejora notable
en el comportamiento del modelo tedrico respecto a los resultados experimentales. El analisis del
sistema de control muestra que el cero y el polo del controlador hacen mas lenta la respuesta del
sistema excitando el modo de largo periodo del avion tal como se observa en la Figura 20; Sumado a
esto, el sobre pasamiento en la respuesta es excesivo, por lo que se plantea a futuro una modificacion
de la arquitectura del controlador asi como también una revision de los métodos de calculo usados
para determinar las derivadas de estabilidad.

= e = = referencia

2,0 = e = = referencia 2,0 oo modelo )
A O teorico (modelo CP) i ©  teorico (modelo
18 1 A A (o teorico (modelo LP) 18 A < teorlcg(modelo LP)
1,6 - A A experimental 1,6 - A A experimental
5 12 1,2
o B
> 1,0 % 1,0
0,8 0,8
0,6 0,6
04 0,4
0,2 ,
by A 0,2
0,0 £x T T T T T T 1 0,0
0,00 0,25 0,50 0,75 100 1,25 1,50 1,75 00 02 04 06 08 10 1,2 1,4 16 18 2,0
tlseel t[seg]

Figura 19 — Respuestas teorica y experimental parael  Figura 20 — Respuestas tedrica y experimental para
lazo de control de angulo de cabeceo el lazo de control de angulo de cabeceo ajustado

CONCLUSIONES

Se implement6 exitosamente un sistema de control para un vehiculo aéreo no tripulado que permite
controlar el rumbo y la altura del mismo. Para la implementacion de los lazos que forman al mismo se
utilizaron controladores simples del tipo proporcional e integral.

El ajuste de las ganancias se realizd de manera analitica usando herramientas computacionales que
luego se verificaron de forma experimental por medio de ensayos en vuelo. Para el caso del sistema de
control de rumbo se obtuvo una correspondencia satisfactoria entre los modelos planteados y las
mediciones realizadas, siendo necesario una mejora en la arquitectura de los controladores para
aumentar la atenuacion de las perturbaciones externas. En el caso del sistema de control de altura, se
obtuvo diferencias importantes entre los modelos teoricos y los resultados experimentales. El analisis
de estos resultados mostré que hay que refinar el calculo de las derivadas de estabilidad que modelan
la planta y luego realizar una revision de la arquitectura del controlador utilizado.
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Como trabajos a futuro se plantea la ampliacion del sistema de autopiloto obtenido incorporando un
sistema de navegacion para poder realizar misiones programadas mediante puntos de navegacion asi
como también realizar el despegue y aterrizaje de manera autonoma.
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