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Abstract 

Helicopters exhibit h ighly nonlinear dynarnics with s trongly coupled modes. They are very difficult 
lo model and Lo control. In this papero a model of the minihelicopter in h overing is proposed and controlled 
using different types of control s trategies: a Linear Quadratic Gaussian (LQG). a Pole Placemen l and a Pro­
p ortional-Integral-Derivative (PID) one . The controller s are compared u s ing a perfonnance in dex in order 
to select the bes t one . A test p latforrn is proposed in arder lo perfonn tests and avoid helicop ter crashes 
and sensor losses. This paper also describes de ELEVA Arch itec ture (Unmann d ed Aerial Vehic1e for the In ­
spection of Electrical Power Lines), developed in the Departamento de Automática. Ingenieria Electrónica 
e lnfonnática Ind ustrial (DISAM) of Universidad Politécnica de Madrid. The ELEVA prototype uses the 
control strategies presented in the pap r. 
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Resumen 

Los helicóp teros son sistemas dinámicos n olineales y con modos fuertem ente acoplados. por lo que 
son d ificiles de m odelar y controlar. En este artículo . un rninlhelicóptero de radio frecuencia es controlado 
en vuelo estacionariO u Wizando diferentes estrategias de control: un Regulador Gaussiano Cuadrá tico Li­
neal (LgG). un Regu lador m edianle Asignación de Polos y un Regulador Proporcional-In tegral-Derivativo 
(PID). Estos controladores se comparan utilizando u n índice de rendimiento. para seleccionar el que mejor 
regu la la a eronave en vuelo es taciona rio. En función de realizar p ruebas sin que los operarios y la nave co­
rran riesgos de pérdida. se propone un esquema con una plataforma de prueba. Este artículo adicional­
mente describe la arquitectura del prototipo para la In spección d Lineas Eléctricas de Alta Ten sión con 
un Vehícu lo Aéreo n o tripu lado (ELEVA). desarrollado en el Departamento de Automática. Ingenieria 
Electrónica e Informática Industrial (DISAM) de la Universidad Politécnica de Madrid. El prototipo ELEVA 
hace uso de los controladores diseñados y presentados en el artículo . 

Palabras clave: Vehículo aéreo a u tón omo, es trategias de con trol. 

l. Introducción un m inihelicóptero en vuelo estacionario. El vue­
lo estacionario es uno de los modos más impor­

El propósito de este trab ajo es comparar es­ tantes. que h acen a los helicópteros muy útiles 
trategias de con trol con el objetivo de mantener para diversos tipos de aplicaciones. El vuelo esta-
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cionarlO consiste en mantener la aeronave en for­
ma estacionaria en el a ire con la misma orienta­
ciún y altitu d. Los ángulos de alabeo. cabeceo y 
guiñada describen la orientación de la aeronave 
en el espacio. 

Los helicópteros son vehículos aéreos m uy 
d ificiles de controlar debido a las no linealidades 
que presen ta, y a qu e tienen fuertes modos de 
acoplamiento . Son s istemas com plejos con múl­
tiples entradas y múltiples salidas (MlMO). Debi­
do a Las dificullades que prcsen lan los sistemas 
n o lineales . resulta de interés el estudio de este 
tipo de sis temas con diferentes estrategias de 
control. 

Para obtener los dalas que provienen de la 
actitud de la aeron ave, resulta necesario con s­
truir una arquitectura del sistema que permita 
conocer la orientación y posición de la aeronave 
en todo momento. Una vez que se captura la data, 
el controlador debe generar la acción de con trol 
correcta con el objeto de mantener la aeronave en 
vuelo es taci nano. 

En las siguientes secciones se presen ta la 
arquitectura del sistema propuesto. Debido al 
riesgo que implica un m inihelicóptero en vuelo y 
considerando la posibilidad que se estrelle y por 
consiguiente, la pérdida de los sensores y de la 
aeron ave misma, se propone el u s o de una plata­
forma para l desarrollo inicial de los experimen­
tos . Esta plataforma per mite realizar los experi­
mentos con diferentes controladores de una for­
ma segura dentro del Laboratorio del Departa­
mento de Automática, Ingeniería Electrónica e 
Informática Industrial (DlSAM) . 

2. La Arquitectura del Prototipo 
ELEVA 

En la Figura 1 se muestra la arquitectura 
del prototipo para la Inspección de Líneas de Alta 
Tensión con un Vehículo Aéreo no tIipu lado 
(ELEVA). en el cual se pueden diferenciar dos 
s ubsistemas. Un sistem a fijo ubicado en tierra y 
un sistema móvil ubicado en el aire, comunica­
dos entre sí vía radio. 

El subsistema móvil que se encuentra en el 
helicóptero está compuesto por un computador, 
dos cámaras de video . sensores inerciales , senso­
res de altura y dos en laces radio. El sen sor prin­
cipal que permite realizar la navegación consiste 

en u na Unidad de Medida Inercial (IMU), que per­
mite determinar la ac titud o disposición del heli­
cúptero en el aire. Es tá compuesta de tres girós­
copos de fibra óptica y tres micro acelerómelros. 
Las aceleraciones angu lares y las velocidades an­
gu lares son medidas respecto al helicóptero. Las 
velocidades angulares son integradas por el mó­
du lo de softw are de navegación en función de la 
determinación de los ángu los de alabeo, cabeceo 
y de guiñada. Adicionalmente, este m ódulo 
transforrn las aceleraciones en un marco de re­
ferencia inercia l y las integra dos veces para co­
nocer la posición r elativa. La relación de la ubica­
ción en tre la posición del h elicóptero y la linea de 
al ta tensión debe er obtenida por el sistema de 
visión. Una pequeña computadora tiene la mi­

sión de realizar la fusión sen sorial. na vegación y 
control de bajo nivel. E l esta do del h elicóptero es 
enviado a la estación Tierra vía enlace radio para 
que la información sea llevada al supervisor. Las 
imágenes de las lín eas léctrtcas son capturadas 
por una cámara de video y enviadas a la estación 
Tierra via radio para que sean procesadas por el 
sistema de visión . 

La estación Tierra está compuesta por dos 
computadoras, una de ella s encargada de hacer 
el control de alto nivel. planificación de tareas y 
planificación de la ruta de la aeronave, mientras 
el otro computador realiza el procesamiento de 
imágenes y genera las correccion es para la nave­
gación, incluido en la caja de S istema de Visión 
en la Figura 1. Las dos computadores de Tierra 
están conectadas via red. 

Un operador supervisa las operaciones que 
realiza la aeronave. En caso que ocu rra algo tnes­
perado, el operador puede tomar con trol de la ae­
ronave usando un d ispositivo háptico con refle­
xión de esfuerzos. En este ca so, la selección entre 
el modo de control automático o manu al se reali­
za fácilmente haciendo uso de u n simple inte­
rruptor ubicado en la consola de emisión de las 
señales. Adicionalmente existen TI.ltinas de emer ­
gencia de con trol, ub icadas en el sistema móvil, 
que han de tom ar 1 control de la aeronave en 
caso de ocurrir situaciones imprevistas, como el 
caso de pérdida de comunica ción entre el sistema 
Móvil 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 d prueba. La plataforma tiene s eis estu viese en el aire. sin afectar sus movim ientos 
rados de libertad y es construida en función de y s in correr riesgos de pérdida, tanto de la aero­

per mitir a la aeronave moverse libremen te en a c ­ nave y como de la ins trum entación. Adicional­
ti tud (disposición d e la aeronave en el espacio), mente proporciona la seguridad necesaria a los 
movim ientos verticales. laterales , lon gitu dinales operarios del sistema cuando se disponen a reali ­
y orientación. Una unidad de medida inercial es 7.aI' las pruebas . 
u tilizada como sensor principal que permite cal­ La actitud define cómo se encuentra dis­
cular la actitud del vehículo, su aceleración y ve­ pu es to el h elicóptero en el espacio. Se refiere al 
locidad (Figura 2). conjun to de ángulos de alabeo. cabeceo y guiña­

En la Figura 2 se muestra la plataforma u ti­ da del helicóptero en un m omento determinado. 
lizada para realizar p ruebas con el minihelicóptc~ El án u lo de alabeo (Roll) es el ángulo <l> creado 
ro. Como se puede apreciar llene 6 grados de li­ por el movimiento del h elicóptero cuando éste 
bertad. 3 de orientación y 3 de posición. permi­ gira en torn o al eje horizontal (eje X) . El ángulo de 
tiendo el movimien to libre de la a eronave como si cabeceo (Pitch ) es el á ngu lo 8 creado por el movi­
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Figura l. Arquitectura del Prototipo ELEVA. 

Figura 2 . Helicóptero en P lataforma de prueba y plataforma de pruebas. 
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mien to del h licóptero cu ando éste gira en torno 
al eje lati tudinal (eje Y) . El ángulo de guiñada 
(Yaw) es el ángulo 'V creado por el m ovimiento del 
helicóptero cuando éste gira en torno al eje verti­
cal (eje Z) (Figura 3). 

3. Instrumentación del Prototipo 

ELEVA 


El veh ículo aéreo debe interactuar con el 
ambiente en el que se desenvuelve . Para ello. la 
aeronave debe poseer una instnJmen tación a 
bordo qu e le permita realiZar vuelos estaciona­
rios y misiones de m anera a u tónoma. El prototi­
po ELEVA (Exploración de Lín eas Eléctricas m e­
diante u n Veh ículo Aéreo Autónomo) utiliza la si­
guiente insLrum entación : 

Unidad de medida inercial (IMU). Com­
puesta p or tres acelerómetros y tres giróscopos. 
es utilizada para la estabilización y navegación 
de la aeronave. S u misión es proporcionar las 
medidas necesarias para calcular de form a co­
rrecta la actitu d. velocidad y posición del helicóp­
tero. El nsor es un cu bo de aluminio negro de 
14 cm de longitud y con un peso de 1,4 Kg.. que 
s e encuen tra unido al helicóp tero mediante aco­
plamlen tos elásticos para el filtrado de vib racio­
nes. de form a que las aceleraciones y giros que 
experimenta el sensor sean Iguales a los que ex­
perimenta la aeronave. 

Cémara de video. Permite capturar las 
imágenes de interés para enviarlas al compu ta ­
dor de vis ión ubicado en tierra. 

Microcontroladores. El microcontrolador 
Hltachi 8 7032 fue utilizado inicialmente para 
realizar la captación de datos y garanUzar los 
tiem pos de adquisición. En el fu turo llevará los 
algoritmos de emergencias. Se u tiliza u n micro­
controlador Motorola He 11 para la conversión de 
la señal PWM enviada a la emisora de radio con­
trol. 

Computadores. Encargados de realizar las 
labores de control de la aeronave, presentación 
de la información al supervisor y el procesamjen­
to de Imágenes. 

Sistema Iber. Utilizado como altimetro. 

Enlace radio. Necesario para establecer la 
comunicación entre el vehículo aéreo y el sistema 
supervisor ubicado en tierra . 

EJ ~ Z. glllllitd~ 

j 'I' 
~ 

~-- _.---­
'i \ <l> E;l e C\:. aJ~ lje(. 

/---.¡,.<:.­' 

Figura 3. Ej es de giro del helicóp tero y ángulos 
de a labeo. cabeceo y guiñ ada. 

Red ethernet. Permite la transmjsión de 
datos en tre el sistema supervisor de la aeronave y 
el sistema de vis ión. 

4. Modelo del Minihelicóptero 

El primer paso para construir u n controla­
dor es el de -modelar la dinámica del h elicóptero 
cerca de un punto de funcionamiento. en nuestro 
caso el vuelo estacionario. 

El modelo del helicóptero está basado en 
trabajOS previos realizados por Fu ruta [1]. 
Johansson [2]. Maki [3] . Es tos estudios con clu­
yeron que el modelado del helicóptero puede se­
pararse en dos pru1es. La primera representa la 
dinámica del rotor principal y la segunda. la di­
námica del rolar de cola. 

Para realizar esta separación. se requiere 
considerar las siguien tes caracteristicas: 

- El rotor principal está compuesto de dos 
p la s sin movimiento de arrastre. 

- El centro de masa del vebículo está localiza­
do bajo el fuselaje del rotor. 

- En vuelo estacion ario la velocidad angular 
del rotor es constante. 

- El rolar de cola está compuesto por dos pa­
las y su centro de moVinliento está localiZa­
do en el eje longitudinal del fuselaje. 

Los movimien tos que se pueden realiZar 
con los helicópteros son variados y muy comple­
Jos . en su m ayor parte. resultan de mezclas de 
varios modos de vuelo. A continuación se presen­
ta el modelado del m inlhelicóptero basado en las 
suposiciones anteriormente men cionadas. 
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La dinámica del rotor principal se pu ede ex­
presar a través de las ecuacion es que se p resen­
tan a con tinuación: 

(1) 

(2) 

donde 

(3) 

El movimien to de alabeo. qu e realí.?.a los 
movimien tos laterales a la izquierda y a la dere­
cha. s e represen ta por : 

(4) 

en la cual 

(5) 

El movimiento de cabeceo. qu e realiza los 
desplazamien tos hacia delante y hacia atrás. se 
pu ede representar como: 

(6 ) 

El movimiento de gurrlada per mite rotar la 
aeronave y se representa de la siguiente forma: 

.. [ (e 44 331 )I 4I =-2C - BR Q- - BR liI ­
\ji L8 2a. 3 o 

(7) 

en la cual 

(8) 

Las variables y parámetros em p leados en 
las ecu a Ion es 1 a 8 se definen en la Tabla 1. 

El vuelo e tacionario es u n o de los modos 
de vuelo m ás üWes que pos een los h elicópteros. 
Se define como un modo de vuelo en el que el heli­
cóptero permanece sus pendido en el a ire sin va­
riar su actitu d y posición. es decir. mantiene los 
ángulos de alabeo y cab eceo n valores muy pró­
ximos a cero y el ángulo de guiñada 10 mantiene 
cons tante (Figura 4) . El realizar vuelo estaciona­
rio permite dejar al h elicóptero fijo en u n sitio de­
ternúnado. Al no existir inclinación en los ángu­
los de a labeo y ca beceo. la a eronave queda Dotan­
do en el air e. Las condiciones de vuelo estaciona­
rio están dadas por: 

f3 s =f3c =f3c =f3s =Up =V p = <1> = 8 =0 

Y 41 = ctte . (9) 

Acogiendo estas consideraciones. u tilizan­
do las condicion es de vuelo es tacionario que defi­
nen el punto de fu ncionamien to de la aeronave 
(llnea!ización en torno a l punto de operación). 
su bstituyendo los valores de las variables del mo­
delo mostradas en el Apéndice A. y discretizando 
el s istema cada 20 ms. se ob tiene el modelo fin al 
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Tab la 1 

Descripción de las variables qu e intervienen en la dinámica d el Minihelicóptero 


Valiable _ Descri{>ción 

<l> Ángu lo de alabeo 

<i> Velocidad del ángulo de alabeo 

<i> Aceleración del ángulo de alabeo 


e Ángulo de cabeceo 


El Velocidad del ángulo de cabeceo 


é Aceleración del ángulo de c beceo 


'JI Ángulo de guiñada 


\ji Velocidad del ángulo de guiñada 


\(J Aceleración del ángulo de guiñada 


ee Control del cabeceo (cíclico longitudinal) 


es Con trol del alabeo (cícUco lateral) 


e, Con trol de guiñada (colecliYo del rotor de cola) 


eo Control del paso col cUyO 


f3 e Ángulo de aleteo del cabeceo (cíclico longitudinal) 


f3s Ángulo de aleteo del alabeo (cíclico lateral) 


Coeficiente de inclinación del rotor prinCipal
a 

Coeficiente de inclinación del rotor de cola 

Parte del rotor utilizado por la fuerza de despegueB 

Anch ura de las palas del rotor principale 

Anchura de las palas del rotor de cola 

Distancia entre el centro de masa del helicóptero y el centroh 
del rotor principal 

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

Momento de inercia del rotor principal 

Momen to de inercia del cabeceo 


Momento de inercia del alabeo 


Momento de inercia de la guiñada
IljJ 


Momento respecto al resorte de pala 


Radio del rotor principal
R 

Radio del rotor de cola 

Valor Un idades 

5 ,82 

3,0 1 

0,941 

0 ,068 m 

0.03 m 


0,23 m 


0.87 m 

0.0169 kg m 2 

20.2506 kg m

0.0392 kg m 2 

0.2294 kg m 2 

3.3 N m I rad 

0,73 m 

0,138 m 
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Tabla 1 (Continuación) 

Variab le 

p 

PQ_ 

DeSCripción 

Velocidad angular del rotor principa l 

Densidad del aire 

Velocidad inducida del rotor prin cipal 

Velocidad in ducida del rotor de cola 

Ángulo de cabeceo de las palas principales . Promedio del 
cabeceo colectivo 

Masa del veh ícu lo 

Prom edio del án u lo de aleteo 

Alabeo 

Vuelo estacionario 

Alabeo $ = 0 

Ca beceo 6 ...0 
Guiñada IV '·'val o r ctte 

Valor Unidades 

150 ra d/s 

1. 19 kg/m3 

3,38 mis 

2.7 mis 

0.26 rad 

5 1:g 

0 , 192 rad 

. '" . 

Figu ra 4 . Descripción de los movimientos de alabeo. cabeceo. guiñada y condicIones de vuelo 
estacionario. 

reducido de los m ovimientos de alabeo, cabeceo y 
guiñada de la aeron ave: 

0 .0199 
0 ,9911 

-0,00 18 g ~:~~~:]. [:1+ 
- OJ 745 ° 0.8595 é Inl 

0 ,0485 0,003 1] 
4,9355 0,4557 . [e s] (lO)

- 0,0 104 0,2960 ee ' [ 
- LI 646 28,874 

Por otro lado. la guiñada se expresa como: 

['1'] [1 0 ,0185] [ ] [0,008] [ ]
\ji = ° 0,8 562 . 

'1''1' + 0,751 . el ' (1 1)
ln+ll Inl 

El desarrollo completo de esta sección se 
encuentra en Aguirre-Gil [61. 

Luego de realizar la linealización en vuelo 
estacionarto. el modelo lineal propu esto está 
compu es to de cuatro (4 ) estados y dos (2) varia­
bles de control p ara los m ovimientos de alabeo y 
cabeceo , y (2) estados y una (1 ) variable de con­
trol para la guiñada. 

5. Sistema de Control 

Un h elicóptero tiene seis grados de libertad 
en s us movimientos. Existen cuatro en tradas de 
control concernientes al vuelo. además del paso 
de con trol para la rotación de los rotores . Si se 
coordinan estas en tradas. el h elicóptero puede 
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realizar varios tipos de vuelo: h acia atrás. hacia 
delante. hacia la izquierda. hacia la derech a , vue­
lo estacionario, giros en vuelo estacion ario. as­
censos verticales y descensos . El helicóptero tie ­
ne ciertas caracteristicas que lo hacen d ificil de 
controlar: es u n sistema no lineal e inestable . y 
posee m últiples entradas y acoplamientos. 

En miras de solven tar el problema, la arqui ­
tectura del sistema de control del prototipo 
ELEVA recae en cuatro leyes de control. En el n i­
vel de control más bajo s e encuentra el control de 
la actitud de la aeronave. Recibe 1 información 
de los ángu los de alabeo, cabeceo y guiña da y los 
compara con la s señales de referencia para gene­
rar una salida los servas. Adicionalm en te, el ro­
lor d cola tiene un lazo interno de control ha­
ciendo u so de un giróscopo. 

La robustez es considerada como el reque­
rimiento principal en el con trol de los min iheli ­
cópteros. La acción de con trol debe proporcionar 
una respuesta precisa en todo m omento. con el 
fin de min imizar cualqu ier riesgo de estrellarse la 
aeronave. La prim era meta de control se centra 
en controlar la actitud de la aeronave (alabeo, ca­
beceo, guiñada) en vuelo estacionario. 

Un a vez obten ido el modelo matemático del 
helicóptero en vuelo estacionario. descrito en el 
a partado (4). el siguiente paso es proponer el Upo 
de con trolador a ser implementado. 

Debido a la s caracteristlcas y facilidades de 
representar el modelo matemático d el mlnUl li ­
cóptero en el espacio de estado, la est rategia ini ­

cia l de con trol es utilizar un Regulador Cuadráti ­
co Ga u ssiano Lineal (LQG) para con trolar los mo­
vimientos de alabeo y cabeceo de la a eronave en 
vuelo estacionario. Inicia lmente sólo se dispone 
de la variable posición, razón por la cual se proce-

R RútiJrprih.:Jpti 
Dil"tmu(~ ddlv:lkéa¡:uTü 

(lILCiV l..lILi.a'I1.,)'; de: ;ll;ll:'~o);r 
(~b~(I~O ) 

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

de a estimar los estados mediante la utilización 
del Filtro de Kalman. El Regulador Cuadrá tico 
Gaussiano Lineal se refiere a un problema de 
control óptimo para u n modelo de planta llnea!, 
con un Control Cua drático Lineal y un Filtro de 
Kalman como estimador. 

La Figura 5 muestra el diagrama d e bloques 
utilizado para el control de los movim ien tos de 
alabeo y cab eceo de la aeronave. Luego de reali­
zar la linealización en vuelo es tacionario, el mo­
delo lineal para e lo movimientos está com ­
pu esto de cua tro (4) estados y dos (2) variables de 
contro1. El u so del fil tro de Kalman es necesario 
para calcular la velocidad. Una vez obtenidas las 
variables de estado. la a cción de control es ca1cu­
lacia utilizando u n Regulador Cuadrá tico Lineal. 
como lo describen Barbariol [4] y Persson [5] . 

Para el ángulo de guiñada se realiza un con ­
trol interno mediante el u so de un giróscopo pie­
zoeléctrico. En un n ivel supertor de con trol se u ti ­
li7..a u n regulador proporcion al (P). El esquema de 
control del ángulo de guiñada se mues tra en la 
Figura 6 . 

6. Resultados 

Los cont roladores diseñados y puestos en 
funcionamiento en el prototipo real. son capaces 
de manten er la aeronave en vuelo estacionario 
como se muestra en la Figura 7 . La prin cipal ca­
ractenstica del vu elo estacion ario es que los án­

gulos de a labeo y ca beceo deben ser lo más cerca­
no posible a cero. Se puede observar que la orien­
tación de los tres ángu los. correspondientes al 
alabeo. cabeceo y guiña da mantienen sus valores 
de referen cia en cero grados cometléndose un pe­
queñ o error. El máximo error cometido por los 
ángulos de alab eo y cabeceo res pecto a la referen­

'1,--------,L 

1.Jiró:<e o¡:o 
,:regula.( ion 

Dw.Irul ) 

. ...J 

R , I : , " r----;... 

, 
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Figura 6 . Diagrama de bloques para controlar 
lagumada. 
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cia cero es de 2 grados, aunque en la m ayoria de 
las muestras el error es cercano a cero. En la figu­
ra que mueslra el comportamiento del ángulo de 
guiñada se puede apreciar ciertos saJtos por pe­
riodos cortos de tiempo en donde el valor del án­
gulo llega a los 3.5 grados y luego mantiene el va­
lor muy cercano a la referencia establecida. 

Para eva lu ar la robu stez del controlador. se 
realiZan diversas prueb as sacando a l m iniheli­
cóplero de su posición de vuelo estacionario. Las 
perturba ciones impuestas sobre la aeronave se 
rea lizaron h alando un cable conectado en la pla­
taf0l111a de prueba. Adicionalmente se utilizó un 
compresor de aire como elemento perturbador. 
Los resu lta dos obtenidos se mueslran en la Figu­
ra 8 . En esta figura se puede observar que l 
orien tación de la aeronave regres a s us valores 
de referencia un vez compen sada la perturba­
ción por la acción de la ley de con trol. Las pertur­
baciones son in troducidas en la m uestra cero y 
en la muestra 400, con un periodo d e muestreo 

de 20 ms. Las salidas del sistema m uestran qu e 
los controladores funcionan m uy bien. condu­
ciendo al m!nihelicóptero a la condición de vuelo 
estacionario. La ley de control t arda 4 segundos 
en compensar las perturbaciones y llevar el siste­
ma a su e tado de referencia. 

Los experimentos realizados en esla parte 
consisten en u bicar el helicóptero en u na condi­
ción inicial, a ctivar el control para conseguir el 
vuelo estacionario . Una vez logra do és te , s e pro­
cede a cambiar el val r de la referencia a s eguir. 
En la Figura 9.a se aprecia cómo el sistema es ca­
paz de seguir la referencia del alabeo especificada 
de 15 gra dos. El paso del valor de ret: rencia de O 

grados a 15 gre dos se realiza en un periodo de 
tiempo de 2 s gundos y luego se estabiliza en la 
referencia dada. De la misma manera. el sistema 
responde correctamente al variar la referen cia de 
15 grados a O grados. En la Figura 9.b se p uede 
apreciar como el sistema es capaz de s eguir la re­
ferencia del ángulo de cabeceo espeeifícada . de 
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Figu ra 7 . Evolución de los ángulos de alabeo (al. cabeceo (b) y guiñ ada (e) de la aeronave en vuelo 
es tacionario. 
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Figura 8 . Evolución de los ángulos de alabeo (a), cabeceo (b) y guiñada (e) en presencia de 
perturbaciones. 
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15 grados. El paso del valor de referencia de O 
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 vartar la referencia de 15 grados 
a O grados en el mismo periodo de tiempo y logra 
estabilizar el s istema en vuelo estacionarto. En la 
Figura 9.c se muestra la evolu ción del ángulo de 
guiñada al ca mbiar el valor de la r eferencia de O 

grados a 25 grados .. de 25 a O grados, de O a -25 
grados y de 25 grados a O grados. El sistema r s ­
ponde correctamente a los cambios de referencia 
y llega al valor deseado en un tiempo de 1.8 se­
gun dos para cada u n o de los cambios. 

Como s e puede apreciar de las Figuras 7, 8 
Y 9 el Regulador Cuadrático Lineal descrito en 
As trom [7] y Burl [8], calcu lado para los ángulos 
de alabeo y cabec o, hace que el sistema se com­
porte de un a forma correcta y sea un sistema ro­
busto ante la p resencia de perturbaciones exter ­
nas. Adicionalm ente, el control proporcional del 

ángu lo de guiñada también se comporta correc­
tamente ante perturbaciones. 

Otras estrategias de control se proponen en 
función de comparar los resultados obtenidos 
con el regulador LQG. Estas otras estra tegias in ­

cluyen la técnica de Asignación de Polos y el con ­
trolador Proporcional- Integral-Derivativo (PID). 
descritas amplíamente en Ogata [9] y [10] . Los 
controladores fueron diseñados para que el siste­
ma resp ondiera con un tiempo de asentamiento 
de 2.5 s. un máximo sobredi paro de 10%, condi ­
ciones similares a las calculadas con el LQG, en 
miras de realizar la comparación del desempeño 
de la aeronave con diversos con troladores. 

Una vez implementados los controladores 
via s oftware en el com putador. se proced ió a rea­
lizar los experimentos captu rando los dalos de 
salida. Estos resultados se m uestran en las Figu­
ras 10 Y 11. Adicionalmente, los reguladores fue­
ron probados para comprobar la robustez del sis­
tema ante perturbacion es externas, los resulta­
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Figura 9. Evolución de los ángulos de alabeo (a). cabeceo (b) y guiñada (e) ante cambios de referencia. 
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Figura 10. Evolución de los ángulos de alabeo (a) y cabeceo (b) con el PID calculado. 
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dos obtenidos son satisfactorios pero por razones 
de espacio no s e presentan en este artículo. 

Para com parar las diversas eslrategias de 
control implementadas sobre el miniheUcóplero 
(LQG , PID Y Asignación de Polos), s e realizó el si­
guiente experimen to: con las diversas estrategias 
de control y las mismas con diciones in iciales se 
procedió a la activación del con LTolador 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 SG 

procedió a realizar cambios en las referencias 
para d terminar si el minih elicóptero las seguía. 
Una vez capturados los dalos. se p rocedió a reali­
zar la comparación a través de un índí e de rendi­
miento. En este caso el índice seleccionado fue el 
error cuadrático. Los resultados obtenidos al 
aplicar el índice se muestran en laTabla 2 obteni­
da por Aguirre-Gil [6] . 

7. Conclusiones 

En este artícu lo se presentan diversas es­
trategias de con trol para mantener un miniheli­

cóptero en condiciones de vuelo estacionario. El 
control de la guiñada se realiza con un controla­
dor proporcional y un girÓSCOpO , este control 
con d uce a obtener u n a respuesta rapida y sin os­
cilaciones. El control del alabeo y cabeceo se lo­
gran implementando diversas estrategias de con­
trol como lo s on: Control Cuadrático Gaussiano 
Lineal, Asignación de Polos y controlador Propor­
cional- Integral- Derivativo, los cuales estabílizan 
el minihelicóptero en vuelo estacionario. 

Con el p ropósito de examinar la robu stez de 
los conlroladores, e l s istema fue puesto a prueba 
som Uéndolo a perturbaciones externas. Los re­
sultados m uestran que los controladores im ple­
menta dos son capaces de corregir la orientación 
de la aeronave y llevarla a la condición des eada 
de vuelo estacion ario. 

Para estudiar el desempeño de los diversos 
controladores , se implementó un índice de ren di­
miento. De este estudio se puede conclu ir que el 
regu lador Cuadrático Gau ssiano Lineal (LQG) es 
el q ue ofrece una mejor respuesta para el con trol 
de los angulos de a labeo y cabeceo. 
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Figura 1 1. Evolución de los angu las de alabeo (a) y cabeceo (b) con Asignación de Polos. 

Tabla 2 
Índice de rendimiento para los movimientos de a labeo y cabeceo 

Estrategia de Control Error cuadrático % Error cuadrático % 

(Alabeo) (Cabeceo) 

Regu lador Cuadrático Gaussiano Lineal (LQG) 2,9799 4 ,9376 

AsignaCión de Polos 5.7582 4 ,0909 

Controlador Proporcional-Integral- Derivativo (PID) 4,11 20 6,6088 
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