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Abstract

Helicopters exhibit highly nonlinear dynamics with strongly coupled modes. They are very difficult
to model and to control. In this paper, a model of the minihelicopter in hovering is proposed and controlled
using different types of control strategies: a Linear Quadratic Gaussian (LQG), a Pole Placement and a Pro-
portional-Integral-Derivative (PID) one. The controllers are compared using a performance index in order
to select the best one. A test platform is proposed in order Lo perform tests and avoid helicopter crashes
and sensor losses. This paper also describes de ELEVA Architecture (Unmarninded Aerial Vehicle for the In-
spection of Electrical Power Lines), developed in the Departamento de Automatica, Ingenieria Electronica
e Informatica Industrial (DISAM) of Universidad Politécnica de Madrid. The ELEVA prototype uses the
control strategies presented in the paper.
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Control de la actitud de un minihelicoptero en vuelo
estacionario utilizando diferentes estrategias
de control

Resumen

Los helicopteros son sistemas dinamicos nolineales y con modos fuertemente acoplados, por lo que
son dificiles de modelar y controlar. En este articulo, un minihelicoptero de radio frecuencia es controlado
en vuelo estacionario utilizando diferentes estrategias de control: un Regulador Gaussiano Cuadratico Li-
neal (LQG), un Regulador mediante Asignacion de Polos y un Regulador Proporcional-Integral-Derivativo
(PID). Estos controladores se comparan utilizando un indice de rendimiento, para seleccionar el que mejor
regula la aeronave en vuelo estacionario. En funcion de realizar pruebas sin que los operarios y la nave co-
rran riesgos de pérdida, se propone un esquema con una plataforma de prueba. Este articulo adicional-
mente describe la arquitectura del prototipo para la Inspeccion de Lineas Eléctricas de Alta Tension con
un Vehiculo Aéreo no tripulado (ELEVA), desarrollado en el Departamento de Automatica, Ingenieria
Electrénica e Informatica Industrial (DISAM) de la Universidad Politécnica de Madrid. El prototipo ELEVA
hace uso de los controladores disefiados y presentados en el articulo.

Palabras clave: Vehiculo aéreo auténomo, estrategias de control.

1. Introduccion un minihelicéptero en vuelo estacionario. El vue-
lo estacionario es uno de los modos mas impor-
tantes, que hacen a los helicépteros muy utiles
para diversos tipos de aplicaciones, El vuelo esta-

El proposito de este trabajo es comparar es-
trategias de control con el objetivo de mantener
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cionario consiste en mantener la aeronave en for-
ma estacionaria en el aire con la misma orienta-
cién y altitud. Los angulos de alabeo, cabeceo y
guinada describen la orientacion de la aeronave
en el espacio.

Los helicopteros son vehiculos aéreos muy
dificiles de controlar debido a las no linealidades
que presenta, y a que tienen fuertes modos de
acoplamiento. Son sistemas complejos con mul-
tiples entradas y maltiples salidas (MIMO). Debi-
do a las dificultades que presentan los sistemas
no lineales, resulta de interés el estudio de este
tipo de sistemas con diferentes estrategias de
control.

Para obtener los datos que provienen de la
actitud de la aeronave, resulta necesario cons-
truir una arquitectura del sistema que permita
conocer la orientacién y posicion de la aeronave
en todo momento, Una vez que se captura la data,
el controlador debe generar la accién de control
correcta con el objeto de mantener la aeronave en
vuelo estacionario.

En las siguientes secciones se presenta la
arquitectura del sistema propuesto. Debido al
riesgo que implica un minihelicéptero en vueloy
considerando la posibilidad que se estrelle y por
consiguiente, la pérdida de los sensores y de la
aeronave misma, se propone el uso de una plata-
forma para ¢l desarrollo inicial de los experimen-
tos. Esta plataforma permite realizar los experi-
mentos con diferentes controladores de una for-
ma segura dentro del Laboratorio del Departa-
mento de Automatica, Ingenieria Electronica e
Informatica Industrial (DISAM).

2. La Arquitectura del Prototipo
ELEVA

En la Figura 1 se muestra la arquitectura
del prototipo para la Inspeccion de Lineas de Alta
Tension con un Vehiculo Aéreo no tripulado
(ELEVA), en el cual se pueden diferenciar dos
subsistemas. Un sistema fijo ubicado en tierra y
un sistema movil ubicado en el aire, comunica-
dos entre si via radio.

El subsistema moévil que se encuentra en el
helicoptero esta compuesto por un computador,
* dos camaras de video, sensores inerciales, senso-
res de altura y dos enlaces radio. El sensor prin-
cipal que permite realizar la navegacion consiste

en una Unidad de Medida Inercial (IMU), que per-
mite determinar la actitud o disposicion del heli-
coptero en el aire. Esta compuesta de tres giros-
copos de fibra 6ptica y tres micro acelerémetros.
Las aceleraciones angulares y las velocidades an-
gulares son medidas respecto al helicoptero. Las
velocidades angulares son integradas por el mo-
dulo de software de navegacion en funcion de la
determinacion de los angulos de alabeo, cabeceo
y de guinada. Adicionalmente, este modulo
transforma las aceleraciones en un marco de re-
ferencia inercial y las integra dos veces para co-
nocer la posicion relativa. La relacion de la ubica-
cioén entre la posicion del helicoptero y la linea de
alta tension debe ser obtenida por el sistema de
vision. Una pequena computadora tiene la mi-
sion de realizar la fusién sensorial, navegacion y
control de bajo nivel. El estado del helicoptero es
enviado a la estacion Tierra via enlace radio para
que la informacion sea llevada al supervisor. Las
imagenes de las lineas eléctricas son capturadas
por una camara de video y enviadas a la estaciéon
Tierra via radio para que sean procesadas por el
sistema de vision.

La estacion Tierra esta compuesta por dos
computadoras, una de ellas encargada de hacer
el control de alto nivel, planificacion de tareas y
planificacion de la ruta de la aeronave, mientras
el otro computador realiza el procesamiento de
imagenes y genera las correcciones para la nave-
gacion, incluido en la caja de Sistema de Vision
en la Figura 1. Las dos computadores de Tierra
estan conectadas via red.

Un operador supervisa las operaciones que
realiza la aeronave. En caso que ocurra algo ines-
perado, el operador puede tomasx control de la ae-
ronave usando un dispositivo haptico con refle-
xion de esfuerzos. En este caso, la seleccion entre
el modo de control automatico o manual se reali-
za facilmente haciendo uso de un simple inte-
rruptor ubicado en la consola de emision de las
senales. Adicionalmente existen rutinas de emer-
gencia de control, ubicadas en el sistema movil,
que han de tomar el control de la aeronave en
caso de ocurrir situaciones imprevistas, como el
caso de pérdida de comunicacién entre el sistema
Moévil y el sistema Tierra.

Con el fin de probar diferentes algoritmos
de control sin que se corra riesgo de accidentes
humanos o pérdida de los sensores, se proponen
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plataformas de prueba. La plataforma tiene seis
grados de libertad y es construida en funcion de
permitir a la aeronave moverse libremente en ac-
titud (disposicion de la aeronave en el espacio),
movimientos verticales, laterales, longitudinales
y orientacion. Una unidad de medida inercial es
utilizada como sensor principal que permite cal-
cular la actitud del vehiculo, su aceleracion y ve-
locidad (Figura 2).

Enla Figura 2 se muestra la plataforma uti-
lizada para realizar prucbas con el minihelicopte:
ro. Como se puede apreciar tiene 6 grados de li-
bertad, 3 de orientacion y 3 de posicion, permi-
tiendo el movimiento libre de la aeronave como si

Figura 2. Helicoptero en Plataforma de prueba y plataforma de pruebas.

LGES Hedida Altmatn

estuviese en el aire, sin afectar sus movimientos
y sin correr riesgos de pérdida, tanto de la aero-
nave y como de la instrumentaciéon. Adicional-
mente proporciona la seguridad necesaria a los
operarios del sistema cuando se disponen a reali-
zar las pruebas.

La actitud define cémo se encuentra dis-
puesto el helicoptero en el espacio. Se refiere al
conjunto de angulos de alabeo, cabeceo y guina-
da del helicoptero en un momento determinado.
El angulo de alabeo (Roll) es el angulo @ creado
por el movimiento del helicoptero cuando éste
gira en torno al eje horizontal (eje X). El angulo de
cabeceo (Pitch) es el angulo © creado por el movi-

SISTEMA MOVIL
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miento del helicoptero cuando éste gira en torno
al eje latitudinal (eje Y). El dngulo de guinada
(Yaw) es el angulo W creado por el movimiento del
helicoptero cuando éste gira en torno al eje verti-
cal (eje Z) (Figura 3).

3. Instrumentacién del Prototipo
ELEVA

El vehiculo aéreo debe interactuar con el
ambiente en el que se desenvuelve. Para ello, la
aeronave debe poseer una instrumentacion a
bordo que le permita realizar vuelos estaciona-
rios y misiones de manera auténoma. El prototi-
po ELEVA (Exploraciéon de Lineas Eléctricas me-
diante un Vehiculo Aéreo Auténomo) utiliza la si-
guiente instrumentacion:

Unidad de medida inercial (IMU). Com-
puesta por tres acelerometros y tres giréscopos,
es utilizada para la estabilizacion y navegacion
de la aeronave. Su mision es proporcionar las
medidas necesarias para calcular de forma co-
rrecta la actitud, velocidad y posicién del helicop-
tero. El sensor es un cubo de aluminio negro de
14 em de longitud y con un peso de 1,4 Kg., que
se encuentra unido al helicoptero mediante aco-
plamientos elasticos para el filtrado de vibracio-
nes, de forma que las aceleraciones y giros que
experimenta el sensor sean iguales a los que ex-
perimenta la aeronave.

Camara de video. Permite capturar las
imagenes de interés para enviarlas al computa-
dor de vision ubicado en tierra.

Microcontroladores. El microcontrolador
Hitachi S7032 fue utilizado inicialmente para
realizar la captacion de datos y garantizar los
tiempos de adquisicion. En el futuro llevara los
algoritmos de emergencias. Se utiliza un micro-
controlador Motorola HC11 para la conversion de
la sefial PWM enviada a la emisora de radio con-
trol.

Computadores. Encargados de realizar las
labores de control de la aeronave, presentacion
de la informacion al supervisor y el procesamien-
to de imagenes.

Sistema ldser. Utilizado como altimetro.

Enlace radio. Necesario para establecer la
comunicacion entre el vehiculo aéreoy el sistema
supervisor ubicado en tierra.

Eje Z. cmnada

‘ o @ EjeX alabeo
r"!‘l

-

}%‘e

Eje Y. cabeceo

Figura 3. Ejes de giro del helicoptero y angulos
de alabeo, cabeceo y guinada.

Red ethernet. Permite la transmision de
datos entre el sistema supervisor de la aeronave y
el sistema de vision.

4. Modelo del Minihelicoptero

El primer paso para construir un controla-
dor es el de modelar la dinamica del helicoptero
cerca de un punto de funcionamiento, en nuestro
caso el vuelo estacionario.

El modelo del helicoptero esta basado en
trabajos previos realizados por Furuta [1],
Johansson [2], Maki [3]. Estos estudios conclu-
yeron que el modelado del helicoptero puede se-
pararse en dos partes. La primera representa la
dinamica del rotor principal y la segunda, la di-
namica del rotor de cola.

Para realizar esta separacion, se requiere
considerar las siguientes caracteristicas:

- El rotor principal esta compuesto de dos
palas sin movimiento de arrastre.

— Elcentro de masa del vehiculo esta localiza-
do bajo el fuselaje del rotor.

- En vuelo estacionario la velocidad angular
del rotor es constante.

— El rotor de cola estad compuesto por dos pa-
las y su centro de movimiento esta localiza-
do en el eje longitudinal del fuselaje.

Los movimientos que se pueden realizar
con los helicopteros son variados y muy comple-
jos, en su mayor parte, resultan de mezclas de
varios modos de vuelo. A continuacion se presen-
ta el modelado del minihelicoptero basado en las
suposiciones anteriormente mencionadas.
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La dinamica del rotor principal se puede ex-
presar a través de las ecuaciones que se presen-
tan a contlinuacion:
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El movimiento de alabeo, que realiza los
movimientos laterales a la izquierda y a la dere-
cha, se representa por:

Iabd" = —FyBsh —KgBs . 4)

en la cual

1 , 1
Fan = —%w(g B°R%9, - S B°RQu | . (5)

El movimiento de cabeceo, que realiza los
desplazamientos hacia delante y hacia atras, se
puede representar como:

10 = —F,,8.h — 2K, 8. (8)

El movimiento de guiniada permite rotar la
aeronave y se representa de la siguiente forma:

I,W=|-2C,,|—B*R'Q--B3R3wW ]
Wy l: L.B(m
2 2 ha 2 3 2
C,RNQK; ]\p+ (3 C.Rn*Q )eL : (7
en la cual
1
C, = épat C - (8)

Las variables y parametros empleados en
las ecuaciones 1 a 8 se definen en la Tabla 1.

El vuelo estacionario es uno de los modos
de vuelo mas ttiles que poseen los helicopteros.
Se define como un modo de vuelo en el que el heli-
coptero permanece suspendido en el aire sin va-
riar su actitud y posicion, es decir, mantiene los
angulos de alabeo y cabeceo en valores muy pro-
ximos a cero y el angulo de guinada lo mantiene
constante (Figura 4). El realizar vuelo estaciona-
rio permite dejar al helicoptero fijo en un sitio de-
terminado. Al no existir inclinacién en los angu-
los de alabeo y cabeceo, la aeronave queda flotan-
do en el aire. Las condiciones de vuelo estaciona-
rio estan dadas por:

ﬂS:ﬂC :ﬂc :ﬁS=U'F:UF:¢=e‘:O
YWZCtte. [9]

Acogiendo estas consideraciones, utilizan-
do las condiciones de vuelo estacionario que defi-
nen el punto de funcionamiento de la aeronave
(linealizacion en torno al punto de operacion),
substituyendo los valores de las variables del mo-
delo mostradas en el Apéndice A, y discretizando
el sistema cada 20 ms, se obtiene el modelo final
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Tabla 1

Angulo de alabeo

Descripcion

Velocidad del angulo de alabeo

Aceleracién del angulo de alabeo

Angulo de cabeceo

Velocidad del angulo de cabeceo
Aceleracion del angulo de cabeceo
Angulo de guifiada

Velocidad del angulo de guinada

Aceleracién del angulo de guinada
Control del cabeceo (ciclico longitudinal)

Control del alabeo (ciclico lateral)
Comntrol de guifiada (colectivo del rotor de cola)

Control del paso colectivo

Angulo de aleteo del cabeceo (ciclico longitudinal)

Angulo de aleteo del alabeo (ciclico lateral)

Coeficiente de inclinaciéon del rotor principal
Coeficiente de inclinacion del rotor de cola

Parte del rotor utilizado por la fuerza de despegue
Anchura de las palas del rotor principal

Anchura de las palas del rotor de cola

Distancia entre €l centro de masa del helicéptero y el centro
del rotor principal

Distancia entre el centro de masa del helicoptero y el centro
del rotor de cola

Momento de inercia del rotor principal
Momento de inercia del cabeceo
Momento de inercia del alabeo
Momento de inercia de la guinada
Momento respecto al resorte de pala
Radio del rotor principal

Radio del rotor de cola

_Valor

5.82
3.01
0,941
0,068
0,03

0,23

0.87

0,0169
0,2506
0,0392
0,2294
3,3
0,73

0,138

Descripcion de las variables que intervienen en la dinamica del Minihelicoptero

~ Unidades

rad™!

rad’!
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Tabla 1 (Continuacion)

Variable Descripcion - ~ Valor Unidades
I8} Velocidad angular del rotor principal 150 rad/s
0 Densidad del aire 1,19 kg/m®
- Velocidad inducida del rotor principal 3,38 m/s
v Velocidad inducida del rotor de cola 2,7 m/s
0, Angulo de cabeceo de las palas principales. Promedio del 0.26 rad
cabeceo colectivo
me  Masa del vehiculo 5 lig
Bo Promedio del éng}ﬂo de aleteo 0, 192_ - ) rad B
£

o
3 \e
Alabeo

Vuelo estacionario

Alabeo =0
Cabeceo &=0
Guinada W =valor ctte

Guinlada

Figura 4. Descripcion de los movimientos de alabeo, cabeceo, guifiada y condiciones de vuelo
estacionario.

reducido de los movimientos de alabeo, cabeceoy
guinada de la aeronave:

o 1 00199 0 00003] [®
@ |0 09911 0 00274| |®
®| T|o -o00018 1 oo0i86| |®| *
1© 0 -01745 0 08595| |©
fn+1] (nl
[ 00485 00031
49355 0,4557 .[95} 6
-0,0104 02960| |6, |
|-11646 28874

Por otro lado, la guifada se expresa como:

W 1 00185] [W] _ [0,008 '
[‘P]M - [0 0.8562][\;;}[“] +[0_75J 6] 1y

El desarrollo completo de esta seccion se
encuentra en Aguirre-Gil [6].

Luego de realizar la linealizacion en vuelo
estacionario, el modelo lineal propuesto esta
compuesto de cuatro (4) estados y dos (2) varia-
bles de control para los movimientos de alabeo y
cabeceo, y (2) estados y una (1) variable de con-
trol para la guinada.

5. Sistema de Control

Un helicoptero tiene seis grados de libertad
en sus movimientos. Existen cuatro entradas de
control concernientes al vuelo, ademas del paso
de control para la rotaciéon de los rotores. Si se
coordinan estas entradas, el helicoptero puede
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realizar varios tipos de vuelo: hacia atras, hacia
delante, hacia la izquierda, hacia la derecha, vue-
lo estacionario, giros en vuelo estacionario, as-
censos verticales y descensos. El helicoptero tie-
ne ciertas caracteristicas que lo hacen dificil de
controlar: es un sistema no lineal e inestable, y
posee muiltiples entradas y acoplamientos.

En miras de solventar el problema, la arqui-
tectura del sistema de control del prototipo
ELEVA régae en cuatro leyes de control. En el ni-
vel de control mas bajo se encuentra el control de
la actitud de la aeronave. Recibe la informacién
de los angulos de alabeo, cabeceo y guinada y los
compara con las sefiales de referencia para gene-
rar una salida a los servos. Adicionalmente, el ro-
tor de cola tiene un lazo interno de control ha-
ciendo uso de un giréscopo.

La robustez es considerada como el reque-
rimiento principal en el control de los miniheli-
copteros. La accion de control debe proporcionar
una respuesta precisa en todo momento, con el
fin de minimizar cualquier riesgo de estrellarse la
aeronave. La primera meta de control se centra
en confrolar la actitud de la aeronave (alabeo, ca-
beceo, guifiada) en vuelo estacionario.

Una vez obtenido el modelo matematico del
helicoptero en vuelo estacionario, descrito en el
apartado (4), el siguiente paso es proponer el tipo
de controiador a ser implementado.

Debido a las caracteristicas y facilidades de
representar el modelo matematico del miniheli-
coptero en el espacio de estado, la estrategia ini-
cial de control es utilizar un Regulador Cuadrati-
co Gaussiano Lineal (LQG) para controlar los mo-
vimientos de alabeo y cabeceo de la aeronave en
vuelo estacionario. Inicialmente sélo se dispone
de la variable posicion, razon por la cual se proce-

Rotor pemapad L

=P ) —3|  Divmica delhelicdpter: P
(- [mow imisrtas de alabeo

fabeceo]

I

Estimator
de estadas

Fegulador
(LOE

Figura 5. Diagrama de bloques para controlar
los movimientos de alabeo y cabeceo.

de a estimar los estados mediante la utilizacion
del Filtro de Kalman. El Regulador Cuadratico
Gaussiano Lineal se refiere a un problema de
control 6ptimo para un modelo de planta lineal,
con un Control Cuadratico Lineal y un Filtro de
Kalman como estimador.

La Figura 5 muestrael diagrama de bloques
utilizado para el control de los movimientos de
alabeo y cabeceo de la aeronave. Luego de reali-
zar la linealizacion en vuelo estacionario, el mo-
delo lineal para estos movimientos esta com-
puesto de cuatro (4) estados y dos (2) variables de
control. El uso del filtro de Kalman es necesario
para calcular la velocidad. Una vez obtenidas las
variables de estado, la accién de control es calcu-
lada utilizando un Regulador Cuadratico Lineal,
como lo describen Barbariol [4] y Persson [5].

Para el angulo de guinada se realiza un con-
trol interno mediante el uso de un giréscopo pie-
zoeléctrico. En un nivel superior de control se uti-
liza un regulador proporcional (P). El esquema de
control del angulo de guinada se muestra en la
Figura 6.

6. Resultados

Los controladores disenados y puestos en
funcionamiento en el prototipo real, son capaces
de mantener la aeronave en vuelo estacionario
como se muestra en la Figura 7. La principal ca-
racteristica del vuelo estacionario es que los an-
gulos de alabeoy cabeceo deben ser lo mas cerca-
no posible a cero. Se puede observar que la orien-
tacion de los tres angulos, correspondientes al
alabeo, cabeceo y guinada mantienen sus valores
de referencia en cero grados cometiéndose un pe-
queno error. El maximo error cometido por los
angulos de alabeo y cabeceo respecto a la referen-

rdscopn
{regulacion
el

z ;

: v

? il Helindptero (otcy 'g“'t

(el Regilador Ll o)) (ddmica [t
z (K : de lrsuiiadat f

Figura 6. Diagrama de bloques para controlar
la guinada.
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cia cero es de 2 grados, aunque en la mayoria de
las muestras el error es cercano a cero. En la figu-
ra que muestra el comportamiento del angulo de
guinada se puede apreciar ciertos saltos por pe-
riodos cortos de tiempo en donde el valor del an-
gulo llega a los 3.5 grados y luego mantiene el va-
lor muy cercano a la referencia establecida.

Para evaluar la robustez del controlador, se
realizan diversas pruebas sacando al miniheli-
coptero de su posicion de vuelo estacionario. Las
perturbaciones impuestas sobre la aeronave se
realizaron halando un cable conectado en la pla-
taforma de prueba. Adicionalmente se utilizo un
compresor de aire como clemento perturbador.
Los resultados obtenidos se muestran en la Figu-
ra 8. En esta figura se puede observar que la
orientacion de la aeronave regresa a sus valores
de referencia una vez compensada la perturba-
cion por la accion de la ley de control. Las pertur-
baciones son introducidas en la muestra cero y
en la muestra 400, con un periodo de muestreo

S2I0 0N JIVET &0 VUIT EEICONANS

Ewgiustin def saguic de cabecrs e winld edaoonano

de 20 ms. Las salidas del sistema muestran que
los controladores funcionan muy bien, condu-
ciendo al minihelicoptero a la condicion de vuelo
estacionario. La ley de control tarda 4 segundos
en compensar las perturbaciones y llevar el siste-
ma a su estado de referencia.

Los experimentos realizados en esta parte
consisten en ubicar el helicoptero en una condi-
cién inicial, activar el control para conseguir el
vuelo estacionario. Una vez logrado éste, se pro-
cede a cambiar el valor de la referencia a seguir.
En la Figura 9.a se aprecia como el sistema es ca-
paz de seguir la referencia del alabeo especificada
de 15 grados. El paso del valor de referencia de O
grados a 15 grados se realiza en un periodo de
tiempo de 2 segundos y luego se estabiliza en la
referencia dada. De la misma manera, el sistema
responde correctamente al variar la referencia de
15 grados a O grados. En la Figura 9.b se puede
apreciar como el sistema es capaz de seguir la re-
ferencia del angulo de cabeceo especificada, de
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15 grados. El paso del valor de referencia de 0
grados a 15 grados se realiza en un periodo de
tiempo de 2.2 segundos y luego se estabiliza en la
referencia dada. Asimismo, el sistema responde
correctamente al variar la referencia de 15 grados
a 0 grados en el mismo periodo de tiempo y logra
estabilizar el sistema en vuelo estacionario. En la
Figura 9.c se muestra la evolucion del angulo de
guinada al cambiar el valor de la referencia de 0
grados a 25 grados, de 25 a 0 grados, de 0 a -25
grados y de 25 grados a 0 grados. El sistema res-
ponde correctamente a los cambios de referencia
y llega al valor deseado en un tiempo de 1.8 se-
gundos para cada uno de los cambios.

Como se puede apreciar de las Figuras 7, 8
y 9 el Regulador Cuadratico Lineal descrito en
Astrom [7] y Burl [8], calculado para los angulos
de alabeo y cabeceo, hace que el sisiema se com-
porte de una forma correcta y sea un sistema ro-
busto ante la presencia de perturbaciones exter-
nas. Adicionalmente, el control proporcional del

angulo de guinada también se comporta correc-
tamente ante perturbaciones.

Otras estrategias de control se proponen en
funcién de comparar los resultados obtenidos
con el regulador LQG. Estas otras estrategias in-
cluyen la técnica de Asignacion de Polos y el con-
trolador Proporcional-Integral-Derivativo (PID).
descritas ampliamente en Ogata [9] y [10]. Los
controladores fueron disenados para que el siste-
ma respondiera con un tiempo de asentamiento
de 2,5 s, un maximo sobredisparo de 10%, condi-
ciones similares a las calculadas con el LQG, en
miras de realizar la comparaciéon del desempeno
de la aeronave con diversos controladores.

Una vez implementados los controladores
via software en el computador, se procedio a rea-
lizar los experimentos capturando los datos de
salida. Estos resultados se muestran en las Figu-
ras 10y 11. Adicionalmente, los reguladores fue-
ron probados para comprobar la robustez del sis-
tema ante perturbaciones externas, los resulta-
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dos obtenidos son satisfactorios pero por razones
de espacio no se presentan en este articulo.

Para comparar las diversas estrategias de
control implementadas sobre el minihelicoptero
(LQG, PID y Asignacion de Polos), se realizo el si-
guiente experimento: con las diversas estrategias
de control y las mismas condiciones iniciales se
procedid a la activacion del controlador para con-
ducir la aeronave a vuelo estacionario y mante-
nerlo en ella por un periodo de tiempo determina-
do. Luego de transcurrido algunos segundos se¢
procedié a realizar cambios en las referencias
para determinar si el minihelicoptero las seguia.
Una vez capturados los datos, se procedio a reali-
zar la comparacion a través de un indice de rendi-
miento. En este caso el indice seleccionado fue el
error cuadratico. Los resultados obtenidos al
aplicar el indice se muestran en la Tabla 2 obteni-
da por Aguirre-Gil [6].

7. Conclusiones

En este articulo se presentan diversas es-
trategias de control para mantener un miniheli-
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coptero en condiciones de vuelo estacionario. El
control de la guinada se realiza con un controla-
dor proporcional y un giréscopo, este control
conduce a obtener una respuesta rapida y sin os-
cilaciones. El control del alabeo y cabeceo se lo-
gran implementando diversas estrategias de con-
trol como lo son: Control Cuadratico Gaussiano
Lineal, Asignacion de Polos y controlador Propor-
cional-Integral-Derivativo, los cuales estabilizan
el minihelicoptero en vuelo estacionario.

Con ¢l propésito de examinar la robustez de
los controladores, el sistema fue puesto a prueba
sometiéndolo a perturbaciones externas. Los re-
sultados muestran que los controladores imple-
mentacdos son capaces de corregir la orientacion
de la aeronave y llevarla a la condicion deseada
de vuelo estacionario.

Para estudiar el desempeno de los diversos
controladores, se implemento un indice de rendi-
miento. De este estudio se puede concluir que el
regulador Cuadratico Gaussiano Lineal (LQG) es
el que ofrece una mejor respuesta para el control
de los angulos de alabeo y cabeceo.
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Figura 11. Evolucion de los angulos de alabeo (a) y cabeceo (b) con Asignacion de Polos.

Tabla 2

Estrategia de Control

Indice de rendimiento para los movimientos de alabeo y cabeceo

Regulador Cuadratico Gaussiano Lineal (LQG)

Asignacion de Polos

Controlador Proporcional-Integral- Derivativo (PID)

Error cuadratico % Error cuadratico %

_ (Alabeo) _(Cabeceo)
2,9799 4,9376
65,7582 4,0909
4,1120 6,6088
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