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Dr. Jorge Ángel Dávila Montoya

DR. Rogelio Lozano Leal
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Resumen

El auge de los vehı́culos autónomos tanto en el ámbito civil y militar ha traı́do consigo

la necesidad de mejorar su capacidad de realizar procesos automáticos siendo las maniobras

de despegue y aterrizaje dos de las etapas mas desafiantes y que por tanto son comúnmente

realizadas por un humano, lo que a su vez causa que sean las maniobras donde el riesgo de

incidentes debido a factores humanos sea mayor.

En el presente trabajo se realizó el desarrollo de los sistemas de gestión de vuelo y control

requeridos para el despegue y aterrizaje automático de una aeronave de ala fija, ası́ como para el

vuelo crucero. Para desarrollar dichos sistema se analizó el modelo matemático de una aeronave

ala fija tanto en sus maniobras y durante el vuelo, después se propusieron las estrategias a

emplear en las diferentes fases del vuelo; en base a las estrategias propuestas se desarrolló un

gestor de vuelo capaz de generar las referencias requeridas para realizar el vuelo y finalmente

se desarrollaron las leyes de control para seguir las referencias generadas.

Las estrategias propuestas para el despegue y aterrizaje fueron realizadas en base a las

maniobras realizadas por aeronaves tripuladas ligeras mientras que las trayectorias para vue-

lo crucero se basaron en las trayectorias de Dubins. Las leyes de control fueron desarrolladas

empleando linealización exacta para el control de actitud y un control PI con anti-windup fue

empleado para el control de velocidad.

Empleando los parámetros de una aeronave de pequeñas dimensiones llamada Alpha 40 se

desarrolló una simulación para evaluar el comportamiento de los sistemas realizados obteniendo

resultados satisfactorios incluso en condiciones de viento.
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Abstract

The boom of unmanned aerial vehicles in the filds of civil and military aplications has

brought the need of improve their capability to perform automatic process, with the take-off

and landing the two most challenging stages and therefore frequently these are performed by a

human, wich in turn has resulted in that these maneuver have the biggest incident risk due to

human factors.

In this work was developed the manager flight and control systems required for automatic

take-off and landing of an fixed wing aircraft as well as for cruising flight. In order to develop

these systems, the mathematical model of aircraft in taxiing and flight maneuvers was analy-

zed, then it was proposed the strategies to emplooy in each flight stage; based in the proposed

strategies it was developed a flight manager able to generate the required references to perform

the flight and finally the control laws were developed to follow the generated references.

The proposed strategies of take-off and landing were based on the light aircraft ones while

the cruising strategy was developed emplooying Dubins’ trajectories. The control laws were de-

veloped emplooying feedback linearization for attitude control and a PI control with antiwindup

for relative velocity.

Based in the parameter of an aircraft called Alpha 40 a simulation was performed to evaluate

the performance of the developed systems with satisfactory results even in windy conditions.

IX



X ABSTRACT
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1

Introducción

1.1. El origen de los vehı́culos aéreos no tripulados

Los vehı́culos aéreos no tripulados (VANTs) incluyen una amplia gama de dispositivos vo-

ladores que a lo largo de la historia ha pasado por bombas guiadas, drones como objetivo y

señuelo, modelos recreativos, aeronaves de investigación, reconocimiento, de combate e inclu-

so naves espaciales.

El diccionario del Departamento de Defensa de los Estados Unidos [1] define un VANT co-

mo un vehı́culo aéreo motorizado que no lleva un operador humano, usa fuerzas aerodinámicas

para proveer levantamiento, puede volar autónomamente o puede ser piloteado remotamente,

puede ser reemplazable o recuperable, y llevar una carga de pago letal o no letal.

El concepto moderno de VANT fue desarrollado por Nikola Tesla quien en 1895 compar-

tió su concepto de una aeronave sin piloto con Peter Cooper Hewitt quien a la vez llevó dicha

idea a Elmer Sperry dos décadas después. Eventualmente Elmer Sperry proveyó la primera de-

mostración del concepto de Tesla (vea [2]) abordando los tres principales desafı́os tecnológicos

del desarrollo tecnológico de la aviación no tripulada: estabilización automática, control remo-

to y navegación autónoma. El primer VANT en realizar un vuelo exitoso fue el torpedo aéreo

Curtiss-Sperry en 1918 (Figura 1.1) gracias a la invención del giroestabilizador para aeronaves,

por parte de Elmer Sperry, que acoplados a los controles de la aeronave por servomotores, per-

mitı́a estabilizar la aeronave. Desde aquel primer vuelo de un VANT y hasta fechas recientes

diversos avances tecnológicos han permitido mejorar las capacidades de estos vehı́culos como

el desarrollo de sistemas de radio comunicación, sistemas de navegación inercial y sistemas de

1



2 1.2. ETAPAS DE VUELO DE UN VANT

Figura 1.1: Torpedo Aéreo Curtiss-Sperry. En Unmanned Aviation:A Brief History of Unmanned Aerial

Vehicles (p. 19), por Anónimo, 1918, Reston, Virginia: AIAA. Derechos de Autor Laurence R. Newcome

(2004).

posicionamiento global. También los avances en el entendimiento de la dinámica de las aero-

naves en conjunto con nuevas y mas sofisticadas teorı́as de control han permitido mejorar los

sistemas de control de los VANTs.

Con el final de la guerra frı́a el mercado de los VANTs ha mostrado un crecimiento acelerado

en sus campos se aplicación ya que son empleados en áreas tan diversas como la inspección de

lineas de corriente, inspección de ductos, inspección de embarcaciones, inspección de minas,

inspección de presas, detección temprana de incendios y protección de bosques, monitoreo de

zonas riesgosas, monitoreo de tráfico, monitoreo ambiental, operaciones de búsqueda y rescate,

respuesta en emergencias, patrullaje de fronteras, vigilancia policiaca, fotografı́a aerea, mapeo,

vigilancia y reconocimiento, fumigación, visión nocturna, filmación, entretenimiento entre otras

[3]. Esto ha traı́do consigo nuevos retos como el desarrollo de materiales ligeros y resistentes,

mejoras en las comunicaciones, mejoras en los sistemas de control, mayor autonomı́a entre

otros.

1.2. Etapas de vuelo de un VANT

La operación tı́pica de un VANT tiene un perfil de misión formado por las etapas de despe-

gue, ascenso, crucero o patrón de espera, descenso y aterrizaje (Figura 1.2).

La etapa de despegue comienza con la aeronave posada en tierra la cual acelera gradualmen-

te hasta alcanzar una velocidad suficiente para elevarse hasta superar una altura predeterminada.
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Figura 1.2: Perfil de misión tı́pico

Cuando finaliza la etapa de despegue, la aeronave comienza la etapa de ascenso que la lleva a

la altura de crucero. La etapa de crucero es donde la aeronave se encontrará la mayor parte

del tiempo de la misión y puede ser intercalada con etapas donde la aeronave realice patrones

de espera en función de la misión que sea asignada. Una vez realizada su misión la aeronave

realiza la maniobra de descenso hasta alcanzar la altura adecuada para realizar la maniobra de

aterrizaje. La maniobra de aterrizaje inicia una vez que termina la etapa de descenso y finaliza

cuando la aeronave posa nuevamente en tierra.

Las etapas de despegue y aterrizaje son detalladas a continuación.

1.2.1. Despegue

La maniobra de despegue permite a la aeronave alcanzar una tasa de ascenso adecuada para

librar obstáculos a una velocidad suficiente que permita maniobrar y mantener el control en

diversas condiciones atmosféricas [4].

Para realizar la maniobra de despegue de VANTs se emplean diversas técnicas como el

lanzamiento desde otra aeronave en movimiento, despegue asistido por cohetes, despegue desde

camionetas en movimiento, despegue por catapulta, despegues convencionales desde pista entre

otros (ver [5]).

Una maniobra de despegue convencional (Figura 1.3) consiste en acelerar desde un estado

de reposo hasta una velocidad de rotación vR. Cuando la aeronave alcanza la velocidad de

rotación esta comienza a elevar su parte frontal sin dejar de estar de estar en contacto con la

tierra mientras sigue acelerando hasta alcanzar la velocidad de despegue vLOF que es cuando

esta es capaz elevarse del terreno. Una vez en el aire, la aeronave continua acelerando hasta

alcanzar la velocidad de ascenso vclimb y superar la altura de un obstáculo teórico donde se
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4 1.2. ETAPAS DE VUELO DE UN VANT

considera culminada la maniobra de despegue.

Figura 1.3: Maniobra convencional de despegue.

1.2.2. Aterrizaje

Existen diversas técnicas para recuperar un VANT una vez finalizada su misión como el uso

de redes verticales, paracaı́das, empleando aeronaves que sean capaces de recuperarlos en vuelo

o bien mediante maniobras de aterrizaje convencionales (ver [6]).

La maniobra de aterrizaje permite que la aeronave toque pista de forma suave y avance

hasta gradualmente detenerse [4]. En la Figura 1.4 esta maniobra inicia con la aeronave a una

altura tal que permita sobrevolar un obstáculo virtual con una tasa de descenso constante hasta

alcanzar la altura de recogida. La maniobra de recogida consiste en elevar la nariz de la aeronave

disminuyendo su velocidad vertical hasta ser casi nula, permitiendo que sea las ruedas del tren

principal las que toquen primero la pista. Una vez que la aeronave toca pista, ésta rota haciendo

que el tren de nariz toque pista y desacelera gradualmente hasta detenerse.

Figura 1.4: Maniobra de aterrizaje
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1.3. Justificación y antecedentes de despegue y aterrizaje au-

tomático

El uso de vehı́culos aéreos no tripulados (VANTs) se ha incrementado rápidamente debido a

la gran variedad de aplicaciones civiles y militares. Debido a este crecimiento ha sido necesario

mejorar las capacidad de procesos automáticos de estos sistemas. El despegue y aterrizaje son

las etapas mas crı́ticas de toda la misión y son realizadas comúnmente por un piloto humano,

siendo la etapa donde la mayor parte de los incidentes asociados con el factor humano suceden.

Un estudio sobre accidentes asociados a factores humanos (ver [7]) muestra que en VANTs co-

mo el Hunter o el Pioneer usados por el ejercito de Estados Unidos los incidentes relacionados

al factor humano durante el despegue son 20 % y 10 % respectivamente mientras que durante

el aterrizaje son 47 % y 68 %. Diversos tipos de controles y procesos para despegue y aterrizaje

han sido desarrollados para cada propósito ası́ como otros que abordan el problema completo.

En [8] se presenta un control para despegue autónomo de un VANT de combate usando un

control no-lineal por inversión dinámica. En dicho artı́culo se mostró mediante simulación que

el control propuesto es efectivo incluso con incertidumbres en las mediciones de los sensores.

El viento tiene un alto impacto en el desempeño de la maniobra de despegue. Para abordar este

problema Xiong et al. [9] desarrollaron un control para despegue utilizado rechazo activo de

perturbaciones que permite estimar las perturbaciones internas y externas.

Rosa et al. [10] abordaron el problema de navegación y control durante el aterrizaje em-

pleando gain-scheduling basados en un modelo lineal con parámetros variables, mientras que la

navegación fue resulta a través de la segmentación en dos, segmentos de descenso y recogida.

El control de aterrizaje realizado por Singh and Padhi [11] utiliza control no-lineal por inver-

sión dinámica para control de altitud, guiñada y cabeceo durante las maniobras de descenso

y recogida; adicionalmente en [12] utilizaron rechazo activo de perturbaciones para estimar y

compensar las perturbaciones internas y externas durante el aterrizaje.

La navegación y aterrizaje automático fue estudiado en [13] utilizando loop shaping y se-

guimiento de waypoints. En [14] se emplea un control LQR basado en una única antena GPS y

un tubo pitot ası́ como un control basado en un carro con una rueda dirigible para el control en

tierra. Un control L1 ha sido aplicado a un modelo lineal durante pruebas de vuelo en [15].
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1.4. Objetivos

Objetivo general

Desarrollar los algoritmos que permitan el despegue y aterrizaje autónomo de una aeronave

de ala fija.

Objetivos especı́ficos

Estudiar el modelo matemático de una aeronave de ala fija para maniobras en tierra y aire.

Proponer estrategias que permitar realizar el proceso de despegue y aterrizaje.

Proponer una estrategia para llevar a la aeronave del punto de despegue al punto de ate-

rrizaje empleando trayectorias de Dubins (vea [16]).

Desarrollar un gestor de trayectorias que permita obtener las referencias requeridas por el

control para realizar el vuelo.

Sintetizar las leyes de control necesarias para realizar las estrategias de vuelo que sean

planteadas.

Verificar mediante simulación el funcionamiento de las estrategias de vuelo y controles

desarrollados.

1.5. Estructura de la tesis

En el Capı́tulo 2 se presentan los marcos de referencia sobre los cuales son descritas las

ecuaciones de movimiento de la aeronave. Se presentan las fuerzas y momentos ejercidos en la

aeronave por efectos gravitacionales, aerodinámicos y propulsivos ası́ como las ecuaciones de

movimiento de la aeronave. Las fuerzas y momentos que son ejercidos adicionalmente durante

el contacto con el suelo son presentados en la sección.

Las estrategias de navegación propuestas son presentadas en el Capı́tulo 3. La estrategia de

despegue es presentada en la sección . La estrategia para la generación de la trayectoria que une

CINVESTAV-UMI LAFMIA



1. INTRODUCCIÓN 7

el punto donde finaliza la maniobra de despegue al punto donde inicia la maniobra de aterrizaje

es presentada en la sección . La estrategia de aterrizaje se presenta en la sección .

En el Capı́tulo 4 se presenta las leyes de control realizadas que permiten controlar la aero-

nave en las diferentes maniobras.

Finalmente en el Capı́tulo 5 los resultados obtenidos de la simulación de los modelos ma-

temáticos mostrados en el Capı́tulo 2 empleando las estrategias de navegación y control mos-

tradas en los Capı́tulos 3 y 4.
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2

Modelo matemático de una aeronave de

ala fija

2.1. Marcos de referencia

En el análisis del movimiento de una aeronave, diversos sistemas coordenados son utilizados

[17]. A continuación se describe el marco inercial, marco del cuerpo y marco del viento ası́

como las relaciones presentes entre estos.

2.1.1. Marco inercial

El marco inercial es un sistema coordenado con ejes fijos en la tierra donde el eje xE está

alineado con el norte, yE con el este, y zE en dirección del centro de la tierra basado en un

modelo de tierra plana.

Figura 2.1: Marco inercial

9



10 2.1. MARCOS DE REFERENCIA

2.1.2. Marco del cuerpo

El marco del cuerpo es un sistema coordenado con origen en centro de gravedad de la

aeronave con el eje xB dirigido al frente de la aeronave, yB a la derecha de la aeronave y zB a

la parte inferior de la aeronave.

Para rotar un vector del marco inercial al marco del cuerpo, se realiza una serie de rotaciones

de forma secuencial.

Primero, considere el origen en el centro de masa de la aeronave con el frente en dirección

de xE , la semiala derecha con yE y la parte inferior de la aeronave con zE . Si la aeronave realiza

un movimiento de guiñada rotando un ángulo ψ alrededor del eje zE en sentido horario. Los

ejes resultantes de esta rotación serán xv1 , yv1 y zv1 .

Figura 2.2: Ángulo de guiñada ψ

La matriz de rotación entre los ejes inerciales y v1 es

Rψ =


cos (ψ) sin(ψ) 0

− sin(ψ) cos(ψ) 0

0 0 1

 (2.1)

A partir de los ejes derivados de la primera rotación, considere un movimiento de cabeceo θ

alrededor del eje yv1 en sentido antihorario. Los ejes resultantes de esta rotación serán xv2 , yv2

y zv2 .
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Figura 2.3: Ángulo de cabeceo θ

La matriz de rotación entre los ejes v1 y v2 es

Rθ =


cos (θ) 0 − sin(θ)

0 1 0

sin(θ) 0 cos(θ)

 (2.2)

Ahora considere un movimiento de alabeo φ alrededor del eje xv2 . Los ejes resultantes de

esta rotación serán los ejes cuerpo.

Figura 2.4: Ḿarco del cuerpo. Angulo de alabeo φ

La matriz de transformación entre los ejes v2 y los ejes cuerpo es

Rφ =


1 0 0

0 cos(φ) sin(φ)

0 − sin(φ) cos(φ)

 (2.3)

Para realizar una rotación de los ejes inerciales a los ejes cuerpo, la matriz de rotación es

calculada como

RB
E = RφRθRψ (2.4)

CINVESTAV-UMI LAFMIA



12 2.1. MARCOS DE REFERENCIA

Por otra parte, para rotar de ejes cuerpo a ejes inerciales, debido a las propiedades de orto-

gonalidad de las matrices de rotación, la matriz de rotación es calculada como

RE
B = RT

ψR
T
θ R

T
φ (2.5)

2.1.3. Marco del viento

El marco del viento es un sistema coordenado con origen en el centro de masa de la aeronave

donde con el eje xw en dirección del vector de velocidad relativa al aire va ∈ R3. Los ejes yw y

zw son ortogonales a xw.

Para rotar del marco del cuerpo al marco inercial considere primeramente el ángulo de

ataque α que es formado entre xB y la proyección del vector va sobre el plano xB − zB. Este

ángulo puede observarse como una rotación alrededor del eje yB en sentido antihorario. Los

ejes obtenidos de esta rotación son conocidos como marco de estabilidad.

Figura 2.5: Marco de estabilidad. Ángulo de ataque α

La matriz de rotación del marco del cuerpo al de estabilidad es

Rs =


cos (α) 0 sin(α)

0 1 0

− sin(α) 0 cos(α)

 (2.6)

Por otra parte, el ángulo formado entre el vector va y el xs sobre el plano xs−ys es conocido

como ángulo de deslizamiento β que puede ser visto como rotación en torno al eje zs. Los ejes

obtenidos de esta rotación son conocidos como marco del viento.

La transformación entre el marco de referencia estabilidad y el marco del viento es dado por
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Figura 2.6: Marco del viento. Ángulo de deslizamiento β

la matriz de rotación

Rw =


cos (β) sin(β) 0

− sin(β) cos(β) 0

0 0 1

 (2.7)

Por tanto, la rotación de los ejes cuerpo a los ejes viento es dada por la expresión

Rw
B = RwRs (2.8)

El vector de velocidad relativa al aire definido como va ,
[
u v w

]T
es calculado en

base a la velocidad sobre los ejes cuerpo respecto a la tierra y la velocidad local del viento como

se muestra a continuación 
u

v

w

 =


uE

vE

wE

−

wx

wy

wz

 (2.9)

donde uE , vE y wE son las velocidades de la aeronave respecto a la tierra medidas sobre los

ejes cuerpo; wx, wy y wz son las componentes locales del viento alineadas a los ejes cuerpo de

la aeronave.

A su vez, los ángulos α y β son definidos respecto a la velocidad relativa al aire como

α = − arctan
w

u

β = arcsin
v

u

CINVESTAV-UMI LAFMIA



14 2.2. FUERZAS Y MOMENTOS DE LA AERONAVE EN VUELO

2.2. Fuerzas y momentos de la aeronave en vuelo

La aeronave se encuentra sometida a diferentes fuerzas y momentos debidos principalmente

a efectos gravitacionales, aerodinámicos y propulsivos.

2.2.1. Fuerzas en vuelo

Las fuerza gravitacional es el peso de la aeronave y actúa sobre el eje xE . La descomposición

de dicha fuerza sobre los ejes cuerpo es dada por la expresión

fg = RφRθ


0

0

mg

 (2.10)

donde fg es la fuerza gravitacional,m es la masa del vehı́culo y g es la aceleración gravitacional.

Las fuerzas aerodinámicas ejercidas sobre la aeronave son

D =
1

2
ρ‖va‖2scD (2.11)

FAY
=

1

2
ρ‖va‖2scY (2.12)

L =
1

2
ρ‖va‖2scL (2.13)

donde D es la fuerza de arrastre ejercida sobre al eje xw, ρ es la densidad del aire, s es la

superficie alar, cD es el coeficiente de arrastre, FAY
es la fuerza lateral ejercida sobre el eje ys,

cY es el coeficiente de fuerza lateral, L es la fuerza de levantamiento sobre el eje yw y cL es el

coeficiente de levantamiento.

La fuerza propulsiva, que es ejercida sobre el eje xB, es calculada como

T = ρn2D4cT (2.14)

donde T es la tracción ejercida por el grupo propulsor alineada con el eje xB, n son las re-

voluciones del motor, D es el diámetro de la hélice y cT es el coeficiente de tracción de la

hélice.
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La suma de fuerzas gravitacional, aerodinámica y de propulsiva sobre los ejes cuerpo son

X = −mg sin θ + (−D cosα + L sinα) + T (2.15)

Y = mg sinΦ cosΘ + FAY
(2.16)

Z = mg cosφ cos θ + (−D sinα− L cosα) (2.17)

donde X , Y y Z son las fuerzas ejercidas sobre xB, yB y zB respectivamente.

2.2.2. Momentos en vuelo

Los momentos ejercidos en la aeronave debido a efectos aerodinámicos son

L =
1

2
ρ‖va‖2Sbcl (2.18)

M =
1

2
ρ‖va‖2Sc̄cm (2.19)

N =
1

2
ρ‖va‖2Sbcn (2.20)

donde L es el momento de alabeo ejercido alrededor de xB, b es la envergadura de la aeronave,

cl es el coeficiente de momento de alabeo, M es el momento de cabeceo ejercido alrededor de

yB, c̄ es la cuerda aerodinámica media, cm es el coeficiente de momento de cabeceo, N es el

momento de guiñada ejercido alrededor de zB y cn es el coeficiente de momento de guiñada.

Los momentos debidos a efectos propulsivos pueden ser despreciados si se considera que la

fuerza tracción es aplicada en dirección de xB y alineada con el centro de masa.

2.3. Ecuaciones de movimiento de la aeronave en vuelo

Las ecuaciones de movimiento de la aeronave es un conjunto de 12 ecuaciones diferenciales:

tres de posición respecto al marco inercial, tres velocidad sobre los ejes cuerpo, tres de ángulos

de Euler (φ,θ y ψ) y tres de velocidades angulares alrededor de los ejes cuerpo [18]. Estás
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ecuaciones son

ṗN = uE cosψ cos θ − vE (cosφ sinψ − cosψ sinφ sin θ) (2.21)

+wE (sinφ sinψ + cosφ cosψ sin θ)

ṗE = uE cos θ sinψ + vE (cosφ cosψ + sinφ sinψ sin θ) (2.22)

−wE (cosψ sinφ− cosφ sinψ sin θ)

ṗD = −uE sin θ + vE cos θ sinφ+ wE cosφ cos θ (2.23)

u̇E =
1

m
X − qwE + rvE (2.24)

v̇E =
1

m
Y − ruE + pwE (2.25)

ẇE =
1

m
Z − pvE + quE (2.26)

φ̇ = p+ q sinφ tan θ + r cosφ tan θ (2.27)

θ̇ = q cosφ− r sinφ (2.28)

ψ̇ = q sinφ sec θ + r cosφ sec θ (2.29)

ṗ =
1

Ixx − I2xz
Izz

(
L+ Ixz

(
1

Izz
(N + pq (Ixx − Iyy)− qrIxz) + pq

))
(2.30)

+
1

Ixx − I2xz
Izz

qr (Iyy − Izz)

q̇ =
1

Iyy

(
M + pr(Izz − Ixx)− (p2 − r2)Ixz

)
(2.31)

ṙ =
1

Izz − I2xz
Ixx

(
N + Ixz

(
1

Ixx
(L+ qr (Iyy − Izz) + pqIxz)− qr

))
(2.32)

+
1

Izz − I2xz
Ixx

pq (Ixx − Iyy)

donde pN , pE y pD son las posiciones norte, este y en dirección hacia abajo respecto al marco

de referencia inercial; p, q y r son las velocidades angulares medidas sobre los ejes del cuerpo;

Ixx, Iyy e Izz son los momentos de inercia de la aeronave; Ixz es el producto de inercia.

2.4. Modelo de contacto del tren de aterrizaje

Cuando la aeronave entra en contacto con el terreno utilizando un tren de aterrizaje, la

aeronave es sometida a fuerzas y momentos adicionales a los experimentados en vuelo debidos
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a la interacción del tren de aterrizaje con el terreno.

2.4.1. Fuerzas debidas al contacto con el suelo

A fin de evaluar el comportamiento de la aeronave sobre el terreno, es posible emplear un

modelo sencillo que considere las aportaciones de fuerzas y momentos cuando la aeronave está

en contacto con el terreno. La interacción del tren de aterrizaje con el terreno es modelada como

un sistema masa-resorte-amortiguador donde la fuerza ejercida por el tren de aterrizaje depende

de la posición del punto de contacto del tren respecto a la tierra y la velocidad del mismo [19].

La fuerza ejercida sobre cada tren de aterrizaje es calculada como

fgear = −kxc − cẋc (2.33)

donde fgear es la fuerza ejercida sobre el tren de aterrizaje, xc es la posición del punto de

contacto del tren de aterrizaje respecto al terreno medido sobre el eje longitudinal del tren de

aterrizaje, k es la constante del elástica y c la constante de amortiguamiento.

Figura 2.7: Modelo de contacto de la aeronave con el terreno.

Dada una altura de terreno hground sobre el marco inercial, la posición xc es calculada como

xc = −xgear sin θ + ygear cos θ sinφ+ zgear cosφ cos θ + pD − hground (2.34)

donde xgear, ygear y zgear son las posiciones del punto de contacto del tren de aterrizaje respecto

al centro de masa medido sobre el marco del cuerpo.
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El vector de velocidad del punto de contacto del tren de aterrizaje Vgear respecto al marco

del cuerpo es función de la velocidad lineal y angular de la aeronave ası́ como de la posición

relativa al centro de gravedad [19] siendo calculado como

Vgear = Vaircraft + ω × rgear (2.35)

donde Vaircraft ,
[
uE vE wE

]T
es el vector de velocidad respecto a la tierra, ω ,[

p q r
]T

es el vector de velocidad angular y rgear ,
[
xgear ygear zgear

]T
es la po-

sición del punto de contacto del tren de aterrizaje respecto al centro de gravedad.

Desarrollando (2.35) se obtiene

ugear = uE + qzgear − rygear (2.36)

vgear = vE − pzgear + rxgear (2.37)

wgear = wE + pygear − qxgear (2.38)

donde ugear, vgear y wgear son las velocidades del punto de contacto del tren aterrizaje sobre

los ejes xB,yB y zB respectivamente. Observe que wgear está en dirección de zB por lo tanto

ẋc = wgear.

La fuerza normal a la superficie fN ejercida sobre el tren de aterrizaje es calculada como

fN =
fgear

cos θ cosφ
(2.39)

A partir de la fuerza normal, la fuerza de fricción es calculada como

ffx = −sgn(ugear)µxfN (2.40)

ffy = −sgn(vgear)µyfN (2.41)

donde ffx y ffy son las fuerzas de fricción en dirección de xtyre y ytyre (vea Fig. 2.7), µx es

el coeficiente de fricción de rodamiento, µy es el coeficiente de fricción de deslizamiento. El

coeficiente de fricción de deslizamiento es proporcional al ángulo de deslizamiento η de la rueda

hasta obtener su valor máximo como se muestra en la Figura 2.8. El ángulo de deslizamiento es

η = arctan
vgear
ugear

(2.42)
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Figura 2.8: Coeficiente de fricción de deslizamiento η mostrado en[20].

Ya que el ángulo de deslizamiento depende de la velocidad alineada con los ejes de la rueda,

cuando la rueda del tren es orientable como el tren de nariz es necesario considerar el ángulo de

dirección δs entre el eje longitudinal de la aeronave xB y xtyre . Las componentes de velocidad

en el plano horizontal cuando la rueda es girada son

utyre = ugear cos δs + vgear sin δs (2.43)

vtyre = −ugear sin δs + vgear cos δs (2.44)

donde utyre y vtyre son las velocidades longitudinal y lateral de la rueda y δs es el ángulo de

orientación de la rueda.

El ángulo de deslizamiento de la rueda rotada es

η = arctan
vtyre
utyre

(2.45)

En función de las velocidades de la rueda y el ángulo de deslizamiento, las fuerza de fricción

ejercida en dirección de la rueda es

f ′fx = −sgn(utyre)µxfN (2.46)

f ′fy = −sgn(vtyre)µyfN (2.47)

donde f ′fx y f ′fy son las fuerzas de fricción alineadas con los ejes de la rueda.

Las fuerzas de fricción de la rueda rotada alineada con xtyre y ytyre son

ffx = f ′fx cos δs − f ′fy sin δs (2.48)

ffy = f ′fx sin δs + f ′fy cos δs (2.49)
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Figura 2.9: Fuerzas de fricción ejercidas sobre la aeronave.

La fuerza ejercida debida a la interacción del terreno sobre los ejes cuerpo es calculada

como 
fGx

fGy

fGz

 = RφRθ


ffx

ffy

fN

 (2.50)

donde FGx , FGy y FGz son las fuerzas ejercidas por la interacción del terreno alineadas con los

ejes cuerpo.

2.4.2. Momentos debidos al contacto con el suelo

Las fuerzas ejercidas por la interacción con el terreno ejercerán momentos que dependen

de la posición de los puntos de contacto respecto al centro de gravedad. Estos momentos son

calculados como

MGx = fGzygear − fGyzgear (2.51)

MGy = fGxzgear − fGzxgear (2.52)

MGz = fGyxgear − fGxygear (2.53)

donde MGx , MGy y MGz son los momentos ejercidos alrededor de los ejes cuerpo de la aerona-

ve.
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Estrategias y gestión de vuelo

3.1. Estrategia de despegue

El proceso de despegue de un VANT desde una pista es similar al realizado por una aeronave

ligera convencional. Ya que la operación de los VANTs son empleados en diversos entornos

que frecuentemente son no controlados, se propone una estrategia basada en la utilizada por

aeronaves ligeras para el despegue desde pistas cortas con obstáculos cercanos que permite

obtener el mejor ángulo de ascenso [21].

La maniobra inicia con la aeronave detenida y alineada con la pista. La pista es definida por

dos puntos respecto al marco inercial, un punto al inicio de la pista Ps ∈ R3 y un punto al final

de la pista Pe ∈ R3 como se observa en la Figura 3.1. La aeronave comienza a acelerar mientras

controla su dirección utilizando la rueda de nariz hasta alcanzar la velocidad de rotación vR. La

velocidad de rotación para aeronaves ligeras es 10 % a 20 % a la velocidad de desplome vs (vea

Figura 3.1: Estrategia de despegue. 1 La aeronave se encuentra en reposo al inicio de la pista. 2 La aero-

nave es acelerada hasta alcanzar la velocidad de rotación. 3 La aeronave continua acelerando y rotando

hasta despegar. 4 La maniobra de despegue termina cuando la aeronave supera la altura de obstáculo.

21
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Figura 3.2: Restricción de ángulo de cabeceo máximo θmax en maniobras cercanas a tierra.

[22]) calculada como

vs =

√
2w

ρscLmax

(3.1)

donde w es el peso de la aeronave, ρ es la densidad del aire, s es la superficie alar y cLmax es el

máximo coeficiente de levantamiento del la aeronave.

Una vez alcanzada la velocidad de rotación, la aeronave continuará acelerando mientras

realiza la maniobra de rotación empleando el elevador. El máximo ángulo de cabeceo θmax

deberá ser limitado de modo tal que se conserve una distancia de seguridad hs entre la parte

posterior de la aeronave y el terreno como se observa en la Figura 3.2. En base a la geometrı́a

de la aeronave y su distancia sobre el terreno, el máximo ángulo de cabeceo permisible será

θmáx = arcsin(
hAGL − hs

lr
) (3.2)

donde hAGL es la distancia sobre la tierra del centro de gravedad y lr es la distancia del centro

de gravedad a la parte posterior de la aeronave.

Desde el momento que la maniobra de rotación inicia y hasta el final de la maniobra de

aterrizaje, la dirección de la aeronave deberá ser mantenida utilizando el timón mientras que el

ángulo de alabeo será estabilizado a cero empleando los alerones.

La aeronave continuará acelerando hasta alcanzar la velocidad de mejor ángulo de ascenso

vx que es definida como aquella velocidad donde existe un máximo excedente de fuerza de

tracción (vea [23]) como se muestra en la Figura 3.3.

El excedente de tracción ∆T es calculado como

∆T = TD −D (3.3)

donde TD es la tracción disponible calculada de la Ec. (2.14) para las máximas revoluciones

permisibles del motor y D es la fuerza de arrastre de la aeronave (Ec. (2.11)).
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Figura 3.3: Tracción disponible y requerida. El punto de máximo excedente fuerza se encuentra en el

punto que la diferencia entre la tracción disponible y requerida es máxima.

Dado un excedente de tracción el ángulo de ascenso γ es calculado como (vea [23])

γ = arcsin(
∆T

w
) (3.4)

.

Desde el inicio de la maniobra de rotación y hasta finalizar la maniobra de despegue la

aeronave deberá controlar su dirección respecto a la pista empleando el timón mientras el ángulo

de alabeo deberá ser estabilizado en cero grados empleando los alerones.

La maniobra de despegue se considera concluida cuando la aeronave sobrepasa la altura hobs

correspondiente a un obstáculo virtual empleado como margen de seguridad.

3.2. Estrategia en misión

Una forma usual de determinar la misión de un VANT es mediante una serie de puntos

conocidos como waypoints que definen un punto en el espacio por donde la aeronave debe pasar

para completar su misión. Existen diversas técnicas para planear una ruta que pase exactamente

sobre un grupo de waypoints o bien que se aproxime a los mismos como son la interpolación por

splines, las espirales de Fermat, Dubins entre otras (vea [24]). Estas técnicas deberán generar

trayectorias que estén en concordancia con las restricciones dinámicas de la aeronave.

Las trayectorias de Dubins (vea Apéndice A) permiten obtener la distancia mas corta que

permite ir de un punto a otro para vehı́culos no holonómicos [16]. Estás trayectorias fueron

inicialmente desarrolladas para espacios bidimensionales, sin embargo, en trabajos posteriores
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Chitzas y LaValle [25] adaptaron dichas trayectorias a espacios tridimensionales y Beard y

McLain [26] introdujeron las restricciones para su uso en aeronaves. Las trayectorias de Dubins

para aeronaves son generadas en base a la diferencia de altura entre el punto inicial y final, el

radio de curvatura mı́nimo y el máximo ángulo de trayectoria formado entre el plano horizontal

y el vector de velocidad respecto a la tierra de la aeronave.

El radio de curvatura mı́nimo de las trayectorias de Dubins puede ser determinada a partir

del factor de carga n deseado en una maniobra de trayectoria circular. El factor de carga es

calculado como

n =
1

cosφ
. (3.5)

Para un factor de carga máximo nmax, el máximo ángulo de alabeo permisible será

φmax = arc cos
1

nmax
. (3.6)

Por otra parte, el ángulo de alabeo se relaciona con el radio de curvatura por la expresión

R =
V

g cosφ
. (3.7)

donde R es el radio de curvatura, V es la velocidad relativa a la tierra y g es la fuerza de

gravedad. El radio mı́nimo de curvatura, dada una velocidad, será el calculado para el máximo

ángulo de alabeo permisible.

El máximo ángulo de trayectoria dependerá del excedente de potencia de la aeronave como

se indica en la Ec. (3.4).

Para la generación de las trayectorias de Dubins, la configuración inicial qs y final qe de la

aeronave son definidos por una tupla que contiene la posición del waypoint y ángulo de curso

χ deseado. La tupla es definida como qi , {pNi
, pEi

, pDi
, χi}.

Durante la etapa de despegue la aeronave realiza una trayectoria con un ángulo de curso

alineado a la pista, por tanto el ángulo inicial del primer segmento de las trayectorias de Dubins

será igual al de la pista. Por otra parte, en el segmento final de la misión el ángulo de curso final

de la aeronave deberá corresponderá con el de la pista. Para segmentos intermedios, se propone

que el ángulo de curso corresponda al formado entre el eje xE y el vector formado entre el punto

de salida del segmento y el punto final del siguiente segmento como se observa en la Figura 3.4.
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Figura 3.4: Generación de trayectorias de Dubins. Observe como el ángulo de curso de salida de un

segmento es igual al ángulo formado entre el punto de inicio y el punto final del siguiemte segmento

salvo en el último segmento donde el ángulo de curso está alineado con la pista.

3.3. Estrategia de aterrizaje

La etapa de aterrizaje constituye una fase crı́tica del vuelo donde la aeronave debe perder

energı́a cinética y potencial. En la Figura 3.5 se muestra un algoritmo de aterrizaje basado en

el proceso mostrado en [23] y las técnicas empleadas para el aterrizaje de aeronaves ligeras en

pistas cortas mostrado en [27].

La maniobra de aterrizaje inicia cuando la aeronave llega al inicio del tramo base ubicado

en el punto PTB ∈ R3. El tramo base es un segmento de distancia dTB como se observa en la

Figura 3.5 empleado para estabilizar y alinear la aeronave a la pista previo a la maniobra final

de aproximación. Durante el recorrido del tramo base la aeronave desacelerará gradualmente

hasta una velocidad de 1.3 veces la velocidad de desplome. Al finalizar el recorrido del tramo

base indicado por la posición Pdesc ∈ R3 la aeronave iniciará la maniobra de descenso siguiente

uno trayectoria con un ángulo de descenso constante γdesc mientras sigue desacelerando hasta

alcanzar una velocidad de 1.2 veces la velocidad de desplome. Al alcanzar la altura hflare la

aeronave deberá realizar la maniobra de recogida que consiste en aumentar el ángulo de cabeceo

de la aeronave para disminuir la velocidad vertical previo al contacto con la pista. El ángulo de
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Figura 3.5: Estrategia de aterrizaje. 1 La aeronave inicia la maniobra de aterrizaje posicionada al inicio

del tramo base. 2 Al finalizar el tramo base la aeronave comienza a descender a una tasa constante mientra

continua desacelerando gradualmente. 3 Al llegar a la altura de recogida la aeronave eleva su nariz para

disminuir su velocidad vertical previo al contacto con el terreno. 4 Una vez que se realiza contacto con

la tierra, la aeronave baja su parte frontal para hacer contacto con el tren de nariz. 5 La maniobra de

aterrizaje finaliza cuando la aeronave se detiene sobre la pista.

cabeceo, al igual que en el proceso de despegue, deberá ser restringido en base a la distancia

al terreno para garantizar la integridad de la aeronave. La altura hflare es calculada a partir del

ángulo de descenso, la velocidad de la aeronave y el factor de carga deseado en la maniobra

como

hflare =
v2
FL

g(nFL − 1)
(1− cos γdesc) (3.8)

donde vFL es la velocidad durante la maniobra de recogida que se asume es 0.95 veces la velo-

cidad previa dicha maniobra y nFL es el factor de carga deseado en la maniobra de recogida con

un valor habitual de entre 1.04 y 1.08 (vea [23]). Despues de realizar la maniobra de recogida, la

aeronave deberá tocar el terreno a una velocidad de aproximadamente 1.1 veces la velocidad de

desplome, siendo su componente de velocidad vertical cercano a cero. Una vez que la aeronave

entra en contacto con el terreno, esta deberá bajar la parte frontal haciendo que el tren de nariz

entre en contacto con el terreno. Una vez que el tren de nariz entre en contacto con el terreno,

este deberá ser usado para guiar la aeronave sobre la pista hasta que esta se detenga.

Dado el punto donde se desea que la aeronave aterrice PTD y uno que indique el fin de la

pista Pe, el punto donde se desea que inicie la maniobra de descenso es calculado como

Pdesc = PTD −


− hobs

tan γdesc
cosψrw

− hobs
tan γdesc

cosψrw

−hobs

 (3.9)
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donde ψrw es el ángulo formado entre el eje xE y el vector que uno los puntos PTD y Pe.

El punto donde inicia el tramo base es calculado a partir del punto de descenso como

PTB = Pdesc −


−dTB cosψrw

−dTB cosψrw

0

 (3.10)

donde dTB es la distancia del tramo base.

3.4. Seguimiento de trayectorias

3.4.1. Orientación basada en campos vectoriales

Las estrategias descritas anteriormente tienen como propósito generar las trayectorias que

debe seguir la aeronave para cumplir con las diferentes etapas del vuelo autónomo de la aero-

nave. A fin de seguir dichas trayectorias es necesario contar con un sistema de guı́a que permita

calcular las referencias de posición y velocidad necesarias para que el sistema de control guı́e

la aeronave a la trayectoria deseada.

Para guiar a la aeronave sobre la trayectoria deseada se propone emplear la navegación ba-

sada en campos vectoriales presentada por primera vez en [28] donde se propone usar la noción

de campos vectoriales cuyos vectores gradientes converjan a las trayectorias deseadas para ge-

nerar las referencias de curso y actitud requeridas por el control de bajo nivel, sin embargo está

limitado a curvas y rectas en espacios bidimensionales. Posteriormente Gonçalves et al. [29]

propusieron un método de navegación basado en campos vectoriales para trayectorias aleato-

rias en n dimensiones. Basado en el trabajo de Gonçalves et al., en [26] se propuso una solución

para el seguimiento de curvas y rectas en espacios tridimensionales que en base a las pruebas

de estabilidad dadas en [29] convergerán a la trayectoria deseada. En este trabajo se propone

implementar los resultados de [26] para el seguimiento de trayectorias.

Primero, considere los componentes de velocidad sobre el marco inercial como un vector

u ∈ R3 definido como u ,
[
u1 u2 u3

]T
cuyos elementos son calculados como

u1 = V cosχd cos γd (3.11)

u2 = V sinχd cos γd (3.12)

u3 = −V sin γd (3.13)
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donde V es la velocidad del vehı́culo respecto al suelo, χd y γd son los ángulos de curso y

trayectoria deseados.

A partir de la definición de los elementos del vector u, los ángulos deseados χd y γd serán

χd = arctan2(u1, u2) (3.14)

γd = − arcsin
u3

V
(3.15)

A continuación se presenta el proceso de generación del vector de orientación para trayec-

torias rectas y helicoidales para espacios dimensionales presentados en [26].

3.4.2. Cálculo del vector de orientación para trayectorias rectas

Una trayectoria recta es definida a partir de una linea recta y un punto cl ∈ R3 sobre la

misma. La linea es definida por un ángulo de trayectoria γl y un ángulo de curso χl, de modo

que el vector unitario ql ∈ R3 que apunta en dirección de la trayectoria deseada es

ql =


cosχl cos γl

sinχl cos γl

− sin γl

 (3.16)

La trayectoria recta Plinea será entonces definida como

Plinea(cl, χl, γl) = {r ∈ R3 : r = cl + σql, σ ∈ R} (3.17)

.

Un vector perpendicular al plano longitudinal de ql es

nlon =


− sinχl

cosχl

0

 . (3.18)

Mientras que un vector perpendicular a al plano lateral de ql es

nlat = nlon × ql =


− cosχl sin γl

− sinχl cos γl

− cos γl

 (3.19)

CINVESTAV-UMI LAFMIA



3. ESTRATEGIAS Y GESTIÓN DE VUELO 29

Los planos que contiene a los vectores nlon y nlat y la trayectoria recta son

αlon = nlon(r− cl) = 0 (3.20)

αlat = nlat(r− cl) = 0 (3.21)

Los gradientes de los planos αlon y αlat, cuya intersección forma la trayectoria Pline, son

∂αlon
∂r

= nlon (3.22)

∂αlon
∂r

= nlat (3.23)

A partir de los gradientes de los planos cuyo cruce forma la trayectoria, el vector de orien-

tación para el seguimiento de la trayectoria recta es

ulinea = K1(nlonn
T
lon + nlatn

T
lat)(r − cl) +K2(nlon × nlat) (3.24)

donde K1 es una matriz simétrica definida positiva que determina la convergencia de r a la tra-

yectoria yK2 es una matriz simétrica determina la dirección de viaje a lo largo de la trayectoria.
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Figura 3.6: Vectores de orientación para seguimiento de una trayectoria recta en un espacio

tridimensional

En la Figura 3.6 se observan los vectores de orientación para el seguimiento de una linea

recta en un espacio tridimensional.
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3.4.3. Cálculo del vector de orientación para trayectorias helicoidales

Una trayectoria helicoidal parametrizada en tiempo es dada por

r(t) = ch +


Rh cos(λht+ χh)

Rh sin(λht+ χh)

−tRh tan γh

 (3.25)

donde r(t) definido como r(t) ,
[
rn re rd

]T
es la posición a lo largo de la trayectoria, ch

es el centro de la helice, Rh es el radio y λh indica el sentido de rotación. Un valor de λh = 1

indica rotación en sentido horario y λh = −1 en sentido antihorario.

Para encontrar las dos superficies cuya intersección forma una trayectoria helicoidal es ne-

cesario eliminar la parametrización de la ecuación anterior.

De la ecuación (3.25) se tiene

(rn − cn)2 + (re − ce)2 = R2
h (3.26)

Ademas, dividiendo el segundo término de r − ch y dividiendo entre el primer término

tan(λht+ χh) =
re − ce
rn − cn

(3.27)

Despejando t de (3.27) y sustituyendo en el tercer elemento de (3.25)

rd − cd = −Rh tan γh
λh

(arctan(
re − ce
rn − cn

)− χh) (3.28)

De la normalizando las Ecuaciones (3.26) y (3.28) por Rh se obtienen los planos

αcil(r) = (
rn − cn
Rh

)2 + (
re − ce
Rh

)2 − 1 (3.29)

αpl(r) = (
rd − cd
Rh

) +
tan γh
λh

(arctan(
re−ce
rn − cn

)− ψh) (3.30)

donde αcil es una superficie cilı́ndrica y αpl es un helicoide.

A partir de las superficies αcil y αpl, una trayectoria helicoidal es definida como

Phelice(ch, ψh, λh, Rh, γh) = {r ∈R3 : αcil(r) = 0, αpl(r) = 0} (3.31)

Los gradientes de las superficies cuya intersección forman la trayectoria son

∂αcil
∂r

=
[

2 rn−cn
Rh

2 re−ce
Rh

0
]T

(3.32)

∂αpl
∂r

=
[

tan γh
λh

−(re−ce)
(rn−cn)2+(re−ce)2

tan γh
λh

−(rn−cn)
(rn−cn)2+(re−ce)2

1
Rh

]T
(3.33)
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Figura 3.7: Vectores de orientación para seguimiento de una trayectoria helicoidal

A partir de los gradientes de las superficies cuya intersección forma la trayectoria helicoidal,

el vector de orientación para el seguimiento de una trayectoria helicoidal es

uhelice = K1(αcil
∂αcil
∂r

+ αpl
∂αpl
∂r

) + λK2(
∂αcil
∂r
× ∂αpl

∂r
) (3.34)

donde
∂αcil
∂r
× ∂αpl

∂r
=

2

Rh

[
re−ce
Rh

− rn−cn
Rh

λh tan γh

]T
(3.35)

En la Figura 3.7 se muestran los vectores gradientes formados por la Ecuación para el se-

guimiento de una trayectoria helicoidal.

3.5. Gestión de vuelo

Para controlar el flujo de la misión desde el despegue al aterrizaje, se propone un sistema

de gestión del vuelo capaz de interpretar el plan de vuelo y generar las referencias requeridas

para controlar a la aeronave en las diferentes etapas del vuelo. En la Figura 3.8 se muestra

el diagrama del sistema de gestión de vuelo formado por un gestor de vuelo, un generador

de campos vectoriales y filtros pasa bajo. Este sistema tiene por entradas un plan de vuelo,

la posición respecto al marco inercial de la aeronave, la altura sobre el suelo y la velocidad

relativa. Las salidas de este sistema son un indicador del tipo de referencia a seguir llamado

modo, las referencias de velocidad relativa y vertical, ası́ como las referencias de los ángulos de

trayectoria y curso.
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Figura 3.8: Diagrama del sistema de gestión de vuelo.

A continuación se presenta la estructura del plan de vuelo ası́ como el funcionamiento del

gestor de vuelo, generador de campos vectoriales y filtros pasa bajo.

3.5.1. Estructura de plan de vuelo

El vuelo es dividido en tres etapas: despegue, misión y aterrizaje; estas etapas deben ser de-

finidas en un plan de vuelo que deberá contener los parámetros necesarios para que la aeronave

realice un vuelo autónomo desde la fase de despegue al aterrizaje. Se propone realizar el plan

de vuelo en base a la estructura del protocolo waypoint (vea [30]) definido por 12 elementos

mostrados en la Tabla 3.1.

Tabla 3.1: Estructura del protocolo waypoint

1 Índice 7 Parámetro 3

2
Waypoint

actual
8 Parámetro 4

3
Sistema de

coordenadas
9 Longitud

4 Comando 10 Latitud

5 Parámetro 1 11 Altitud

6 Parámetro 2 12 Autocontinuar

La etapa de despegue es definida por dos puntos que definen la orientación de la pista como
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se observa en la Figura 3.1. El primer punto define el inicio de la pista, siendo empleado el

parámetro 3 para definir la velocidad de rotación de la aeronave en kilómetros por hora. El se-

gundo punto indica el final de la pista, siendo empleado el parámetro 3 para indicar la velocidad

de ascenso en kilómetros por hora, el parámetro 4 indica el ángulo de trayectoria de ascenso en

grados y se emplea el campo de altitud para indicar la altura a la cual se considera finalizada la

etapa de despegue.

La misión es definida por una serie de puntos definidos por longitud, latitud y altitud por

donde se desea que la aeronave pase durante el vuelo. Cada uno de los puntos emplea el paráme-

tro 2 para indicar el máximo factor de carga deseado durante las maniobras de giro, el parámetro

3 indica la velocidad relativa deseada al pasar por el punto y el parámetro 4 indica el máximo

ángulo de trayectoria deseado en las maniobras.

La etapa de aterrizaje es definida por dos puntos. El primer punto indica el lugar donde se

desea que la aeronave aterrice, el parámetro 3 indica la velocidad de desplome de la aeronave,

el parámetro 4 contiene el ángulo de trayectoria deseado durante el aterrizaje y el campo de

altitud es utilizado para indicar la altura a la que se desea iniciar la maniobra de aterrizaje. El

segundo punto indica el fin de la pista de aterrizaje, siendo empleado el parámetro de altitud

para indicar la altura a la que se desea iniciar la maniobra de recogida.

3.5.2. Gestor de vuelo

El gestor de vuelo deberá interpretar el plan de vuelo, determinar las referencias para realizar

las maniobras de despegue y aterrizaje, calcular las trayectorias de Dubins, definir los tipos de

referencia a seguir de la aeronave, proporcionar las referencias de velocidad relativa y vertical

ası́ como las información necesaria para la generación de los campos vectoriales. La secuencia

de funcionamiento durante un vuelo es mostrada en el diagrama de la Figura 3.9.

Para almacenar la información requerida para seguir los segmentos de trayectoria se propone

emplear un grupo de 16 parámetros, nombrado path, que es mostrados en la Tabla 3.2. El primer

parámetro corresponde al ı́ndice de los segmentos a seguir, el segundo parámetro indica si la

trayectoria a seguir es recta o curva (1 para recta y 2 curva),
[
xs ys zs

]T
indican el punto

donde inicia el segmento y
[
xe ye ze

]T
donde finaliza el mismo, los parámetro

[
xc yc

]T
indican el centro de la circunferencia en caso de trayectorias rectas, r el radio de las trayectorias
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Figura 3.9: Diagrama de flujo del gestor de vuelo.
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curvas, k el número de vueltas a realizar en un segmento curvo, λ la dirección de giro de los

segmentos curvos (1 para sentido horario y -1 antihorario), χs y χe los ángulos de curso al inicio

y final del segmento.

Tabla 3.2: Parámetros para seguimiento de un segmento (path).

1 Indice 9 xc

2
Recta(1)/

Curva(2)
10 yc

3 xs 11 r

4 ys 12 γd

5 zs 13 k

6 xe 14 λ

7 ye 15 χs

8 ze 16 χe

Antes de iniciar el vuelo, el gestor de vuelo deberá convertir la ubicación de las coorde-

nadas de los puntos dados en el plan de vuelo a coordenadas respecto al marco inercial como

se muestra en [31]. Posteriormente, el gestor de vuelo realiza tareas previas que consisten en

obtener las referencias para el segmento de rodaje durante el despegue ası́ como el cálculo de

las referencias de los segmentos de aterrizaje.

Las referencias del segmento de rodaje son definidas a partir de las coordenadas sobre el

marco inercial de los primeros dos puntos del plan de vuelo para formar una recta que une el

inicio y fin de la pista. Para este segmento no son empleados los parámetros 9 a 16 de estructura

mostrada en la Tabla 3.2.

Los segmentos de la maniobra de aterrizaje son calculados a partir de los últimos dos puntos

del plan de vuelo cuya posición corresponden al punto donde se desea que la aeronave aterrice

Ptd y el punto donde termina la pista Pe (vea Figura 3.5). A partir de las coordenadas en el

marco inercial de Ptd, el vector que define la pista vaux es

vaux = pe − ptd (3.36)

cuyo ángulo respecto al eje xE es

χrw = arctan2(vauxy , vauxx) (3.37)
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donde χrw es el ángulo respecto al eje xE sobre el plano horizontal, vauxx y vauxy son los

componentes del vector vaux alineados con los ejes xE y yE respectivamente.

A partir del ángulo descenso γdesc y la altura de obstáculo hobs definidos en el penúltimo

punto del plan de vuelo, el punto Pdesc donde se desea iniciar la maniobra de descenso es

calculado como

Pdesc =


Ptdx − hobs

tan γdesc
cosχrw

Ptdy − hobs
tan γdesc

sinχrw

Ptdz − hobs

 (3.38)

.

A partir del punto donde se desea iniciar la maniobra de descenso y la distancia del tramo

base dtb, el punto donde inicia la maniobra de aterrizaje es calculado como

Ptb =


Pdescx − dtb cosχrw

Pdescy − dtb sinχrw

Pdescz

 (3.39)

Una vez calculados los puntos clave de la maniobra de aterrizaje, son generados tres grupos

de referencias para dicha maniobra. El primer grupo es la recta del tramo base definida por los

puntos Ptb y Pdesc, el ángulo de trayectoria γd es cero y los ángulos de curso χs y χe son iguales

al ángulo de la pista χrw. El segundo segmento corresponde al descenso y es definido por los

puntos Pdesc y Ptd, con γd = γdesc y ángulos χs y χe iguales al segmento anterior. El tercer

segmento de aterrizaje es una recta que corresponde al rodado en pista y es definido por los

puntos Ptd y Pe y el ángulo γd = 0.

Cuando se indique que debe iniciar el vuelo, el gestor de vuelo enviará las referencias para

el segmento de rodaje al generador de campos vectoriales. La velocidad de referencia varef en

este segmento corresponderá a la indicada en el segundo punto del plan de vuelo. Para realizar

el rodado en tierra se propone un modo de control (modo 1) que emplee la rueda de nariz de

la aeronave para el control de dirección y el grupo propulsor para controlar la velocidad de la

aeronave.

Al alcanzar la velocidad de rotación vr, el gestor de vuelo enviará al generador de campos

vectoriales las referencias del segmento de ascenso. El punto donde finaliza el segmento de

ascenso Pclimb es determinado a partir de la posición de la aeronave cuando alcanza la velocidad
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de rotación Pvr, la altura de obstáculo hobs, el ángulo de ascenso γclimb indicados en el segundo

punto del plan de vuelo y el ángulo de la pista χrw que es calculado como se indica en la Ec.

(3.37) empleando los primeros dos puntos del plan de vuelo. Ası́, el punto Pclimb es calculado

como

Pclimb =


Pvrx + hobs

tan γclimb
cosχrw

Pvry + hobs
tan γclimb

sinχrw

Pvrz − hobs

 . (3.40)

El segmento de ascenso es definido por una recta que une los puntos Pvr y Pclimb, un ángulo

γref = γdesc y los ángulos χs y χe iguales a χrw. La referencia de velocidad en este segmento

es, al igual que en el segmento de rodaje, la indicada en el segundo punto del plan de vuelo. Para

este segmento se deberá indicar un modo de control (modo 2) que deberá mantener la aeronave

nivelada en alabeo mientras el control de trayectoria es realizado mediante movimientos de

cabeceo y guiñada.

Una vez enviadas las referencias para el seguimiento, el gestor de vuelo calculará las tra-

yectorias de Dubins (vea Apéndice A) empleando la lógica mostrada en el diagrama de flujo de

la Figura 3.10.

Las trayectorias de Dubins requeridas dependerá de la cantidad de puntos intermedios entre

el despegue y aterrizaje indicados en el plan de vuelo. Dados n puntos intermedios, las trayec-

torias de Dubins serán n+ 1. La primer trayectoria partirá del punto donde finaliza la maniobra

de despegue Pclimb y arribará al primer punto intermedio, que en caso de no existir será el pun-

to donde inicia la maniobra de aterrizaje Ptb. Los trayectorias consecutivas unirán el punto de

arribo anterior con el punto intermedio consecutivo, que en caso de no existir será dado por Ptb.

Una vez determinados los puntos que definen la trayectoria, se calculará el máximo ángulo

de alabeo φmax como indica la Ecuación (3.6) empleando el menor factor de carga indicado

en el plan de vuelo para los puntos que forman el segmento deseado. Después, en basé a φmax

y la máxima velocidad de referencia varef indicada en el plan de vuelo para dichos puntos, se

calculará el mı́nimo radio de giro de la trayectoria Rmin empleando la Ecuación (3.7).

El ángulo de llegada de la trayectorias de Dubins χe, como se observa en la Figura 3.4, será

dado por ángulo del vector formado entre el punto inicial de la trayectoria y el consecutivo al

punto de arribo. Empleando un vector auxiliar vaux2 definido como

vaux2 = Pi+2 − Pi (3.41)
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Figura 3.10: Diagrama de flujo del cálculo de trayectorias de Dubins

donde Pi es el punto de partida y Pi+2 el punto final del segmento consecutivo, el ángulo de

arribo χe será

χe = arctan2(vaux2y , vaux2x ) (3.42)

donde vaux2x y vaux2y corresponden a los componentes del vector auxiliar sobre los ejes xE y

yE .

Si el punto de arribo de la trayectoria corresponde al inicio de la maniobra de aterrizaje, el

ángulo de arribo deberá corresponder con la orientación de la pista y será calculado como indica

la Ec. (3.37).

Para cada segmento serán calculadas los cuatro casos de trayectorias de Dubins bidimensio-

nales, siendo elegida la trayectoria de menor distancia. Después, será calculada la trayectoria de
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Dubins tridimensional para el caso elegido considerando que los cambios de altura serán bajos.

A partir de la trayectoria tridimensional obtenida, serán generadas 3 grupos de referencias em-

pleando la estructura dada en la Tabla 3.2 correspondientes a la curva inicial, el segmento recto

y la curva final de trayectorias de Dubins. El proceso deberá ser repetido desde el segmento

i = 1 hasta i = n+ 1.

Como se propone en [26], la transición entre segmentos se realiza a través del cruce de

semiplanos.

Un semiplano Hi es una región plana que contiene todos los puntos de un lado de una linea

infinita (vea [32]) como se muestra en la Figura 3.11.

A partir de un punto Ps sobre la recta que limita al semiplano Hi y un vector unitario qs

ortogonal a la recta y orientado en dirección del semiplano, el punto P pertenecerá al semiplano

si satisface la expresión

(P − Ps)qs ≥ 0. (3.43)

donde el vector qs es calculado a partir del ángulo χ formado entre el eje xE y dicho vector

como

qs =

 cosχ

sinχ

 . (3.44)

Figura 3.11: Semiplano Hi sobre marco inercial. El semiplano Hi está formado por todos los puntos de

un lado de la recta (región sombreada). El punto Ps sobre la recta y el vector qs permiten determinar la

pertenencia al semiplano.

El fin del segmento de aterrizaje es determinado a partir del cruce del semiplano definido

por las componentes del punto Pclimb en el plano xE − yE y el ángulo de la pista χE .
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Una vez finalizada la maniobra de despegue, el gestor de vuelo enviará las referencias co-

rrespondientes a los segmentos de las trayectorias de Dubins al generador de campos vecto-

riales. La velocidad de referencia del segmento corresponderá a la deseada en el punto donde

finaliza la trayectoria de Dubins correspondiente y no se empleará la referencia de velocidad

vertical. Durante la misión se propone emplear un modo de control (modo 3) que emplee el

ángulo guiñada y alabeo para controlar el ángulo de curso mientras que el ángulo de trayectoria

es controlado por el ángulo de cabeceo.

Para realizar la transición entre los diferentes segmentos de la misión se propone la lógica

de transición mostrada en la Figura 3.12. Para cada segmento, se enviarán la información de

seguimiento al generador de campos vectoriales. Primero se verificará si el punto incial del

segmento pertenece al semiplano definido por el punto Pe y el ángulo de curso χe. Si el punto

inicial pertenece al semiplano implicará que es una trayectoria curva que recorre arco mayor

a πrad, en cuyo casó se deberá verificar que la posición de la aeronave deje de pertenecer al

semiplano. Si la posición inicial del segmento no pertenece al semiplano o bien la aeronave a

salido del semiplano, cuando la posición de la aeronave pertenezca al semiplano se verificará si

existen segmentos de misión. En caso de no existir se considerará concluida la misión.

Una vez finalizada la misión serán enviadas las referencias para el seguimiento del primer

segmento del aterrizaje correspondiente al tramo base. En este segmento la velocidad de re-

ferencia será 1.3vs. El fin del tramo base será determinado por el cruce de la aeronave por el

semiplano dado por el punto Pdesc y ángulo de la pista χrw.

Después de concluir el tramo base serán enviadas las referencias correspondientes al seg-

mento de descenso empleando una velocidad de referencia de 1.1vs hasta alcanzar una altura

sobre el terreno hAGL correspondiente a la altura de recogida hflare.Cuando la aeronave alcan-

za la altura de recogida, la velocidad de referencia será modificada a 1.1vs y gestor de vuelo

cambiará a un modo de control (modo 4) que controle el ángulo de curso mediante el ángulo de

guiñada mientras mantiene nivelado el ángulo de alabeo y emplea el ángulo de trayectoria para

controlar la velocidad vertical de referencia.

Cuando la aeronave entre en contacto con el piso, será empleado un modo de control (modo

1) que permita guiar a la aeronave en pista hasta que esta se detenga.

CINVESTAV-UMI LAFMIA



3. ESTRATEGIAS Y GESTIÓN DE VUELO 41

Figura 3.12: Diagrama de flujo de la lógica de seguimiento de trayectorias

3.5.3. Generador de campos vectoriales

El generador de campos vectoriales deberá proporcionar las referencias de ángulo de curso

χref y trayectoria γref en base al referencias (path) enviadas por el gestor de vuelo.

Si la referencias corresponden a un segmento recto, el vector gradiente será calculado como

se indica en la Ecuación (3.24) donde el vector r corresponde a la posición de la aeronave,

el vector cl corresponde al punto donde se desea finalizar la trayectoria recta dado por los

parámetros seis a ocho de path. El ángulo de trayectoria γl será dado por el doceavo de path y

el ángulo de curso χl será dado por el último parámetro del grupo de referencias.
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En el caso de segmentos curvas, se empleará la Ecuación (3.25) para el cálculo del vector

gradiente donde el vector r, al igual que en el segmento recto, corresponderá con la posición de

la aeronave. Los puntos correspondientes al centro del helicoide serán dados por los parámetros

nueve y diez que definen el segmento para indicar el centro sobre el plano horizontal y el

parámetro seis para indicar su posición sobre el eje zE , el ángulo de curso inicial χh será dado

por χs.

A partir del vector gradiente calculado, la referencia de ángulo curso χref y trayectoria γref

serán calculada como se indica en la Ecuaciones (3.14) y (3.15) respectivamente.

3.5.4. Filtro pasa bajos

Durante el proceso del calculo de las referencias del ángulo de curso y trayectoria, estás

podrı́an generar discontinuidades en las referencias ası́ como cambios a una frecuencia que la

aeronave serı́a incapaz de responder. Para proporcionar referencias a la etapa de control que

puedan ser seguidas por la aeronave se propone pasar las referencias χref y γref a través de un

filtro pasa bajos de segundo orden.

La función de transferencia de un filtro de segundo orden H(s) es (vea [33])

H(s) =
ω2
n

s2 + 2ζωns+ ωn
(3.45)

donde s es el operador de Laplace, ωn es la frecuencia natural y ζ el factor de amortiguamiento.
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Leyes de control de bajo nivel

4.1. Antecedentes

4.1.1. Linealización por retroalimentación

La linealización por retroalimentación consiste en transformar la dinámica de un sistema no-

lineal en una lineal a través de la retroalimentación para cancelar las no linealidades e imponer

la dinámica lineal deseada [34].

Considérese un sistema no lineal de la forma

ẋ = f(x) + b(x)u (4.1)

donde x ∈ Rn es el vector de estado, u ∈ Rn es el vector de entradas de control, f(x) ∈ Rn es

un vector de funciones no-lineales del estado y b(x) ∈ Rn×n es una matriz cuadrada invertible.

Usando la entrada de control dada por

u = b−1(v − f) (4.2)

donde es un control lineal función del estado.

El control anterior puede cancelar las no-linealidades para obtener

ẋ = v (4.3)

Observe que la dinámica del sistema puede ser dada por el control lineal v
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4.1.2. Antiwindup por back-calculation

Durante la operación de un sistema, algunas acciones pueden causar que los actuadores

trabajen en su región de saturación, sin importar el punto de operación del sistema. Cuando

un termino integral es usado en el control, y este alcanza la región de saturación, la señal de

control tiende a crecer rápidamente. Este fenómeno es llamado windup y está asociado con

sobreimpulsos y largos tiempos de establecimiento. Para mitigar estos efectos indeseables, se

han desarrollado las técnicas de antiwindup

La técnica de back-calculation consiste en recalcular el término integral cuando el control

está saturado [35]. Si la salida de control está saturada, la diferencia entre control saturado y no

saturado es introducida al sistema por retroalimentación, ası́ el término integral I es

I = ki

∫
(e+ kt(u− u′))dτ (4.4)

donde ki es la ganancia integral, e es el error, kt es la ganancia antiwindup, u y u′ son las salidas

del control no saturada y saturada.

4.2. Control de bajo nivel

Para controlar una aeronave a través de las diferentes etapa del vuelo, del despegue al aterri-

zaje, una arquitectura de control es propuesta (Fig. 4.1) bajo la premisa de que existe un control

de medio nivel basado en las estrategias presentadas en el Capı́tulo 3 que tiene por salida el

ángulo de curso, ángulo de trayectoria, velocidad vertical y velocidad respecto al aire. Esta ar-

quitectura tiene una entrada adicional llamada modo que es usada para determinar la manera en

que estas entradas y los controles son usados a través de selectores de control.

4.2.1. Controles de actitud y velocidad angular

Dada una actitud de referencia ηc, se desea encontrar un control que permita llevar la aero-

nave a los valores requeridos. La ecuación cinemática diferencial de actitud es

η̇ = R(η)ω (4.5)
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Figura 4.1: Arquitectura del control de bajo nivel

donde η ∈ R3 es el vector de actitud, R ∈ R3×3 es una matriz de rotación y ω es la velocidad

angular. Las variables anteriores son definidas como

η =
[
φ θ ψ

]T

R =


1 sinφ tan θ cosφ tan θ

0 cosφ − sinφ

0 sinφ sec θ cosφ sec θ


Se propone un control virtual φ1 dado por

φ1 = R−1(η̇c + v1) (4.6)

donde v1 ∈ R3 es un control lineal que función de las variables de error de seguimiento. Enton-

ces la actitud tendrá un comportamiento lineal. Dado que el grado relativo de (4.5) es uno, se

propone

v1 = K1eη (4.7)

donde K1 ∈ R3×3 es una matriz definida positiva, eη ∈ R3 es el vector de error de actitud

definido como eη , ηc − η.

Después, considerando que dada una referencia de velocidad angular φ1, se desea encontrar

un control que permita alcanzar la referencia. La dinámica rotacional de una aeronave es

ω̇ = J−1(MA + ω × Jω) (4.8)

donde ω ∈ R3 es el vector de velocidad angular, J ∈ R3×3 es el tensor de inercia y MA ∈ R3

es el vector de momentos aerodinámicos.
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Los momentos aerodinámicos son calculador a través de la presión dinámica, parámetros

geométricos de la aeronave y coeficientes de momentos. Los coeficientes de momento varı́an

acorde a la deflexión de las superficies de control, ángulos de ataque y deslizamiento, velocidad

angular entre otros parámetros de modo que el vector de momentos aerodinámicos puede ser

reescrito como

MA = M ′
A +Mcδcs (4.9)

donde M ′
A ∈ R3 es el vector de momentos aerodinámicos debidos a la respuesta natural de la

aeronave, Mc ∈ R3×3 es la matriz de momentos aerodinámicos generados por las superficies de

control y δcs ∈ R3 es el vector de deflexiones de las superficies de control.

Sustituyendo (4.9) en (4.8)

ω̇ = J−1(M ′
A + ω × Jω) + J−1Mcδcs (4.10)

Se propone el control δcs

δcs = JM−1
c (v2 − J−1(M ′

A − ω × Jω) +R(η)eω + φ̇1) (4.11)

donde v2 ∈ R3 es un vector de control lineal, de modo que el sistema tendrá un compor-

tamiento lineal. Debido a que el grado relativo de (4.10) es uno y para reducir los efectos de

incertidumbre paramétrica, se propone

v2 = K2eω +K3

∫ t

0

eωdτ (4.12)

donde K2 ∈ R3×3 y K3 ∈ R3×3 son matrices diagonales definidas positivas, eω ∈ R3 es el error

del vector de velocidad angular que es definido como eω , φ1 − ω.

Demostración. Considere el sistema compuesto por (4.5) y (4.10)

η̇ = R(η)ω

ω̇ = J−1(M ′
A + ω × Jω) + J−1Mcδcs

Dado el vector de error de actitud eη = ηc − η, la función candidata de Lyapunov es

Vη =
1

2
eTη eη (4.13)
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La primer derivada temporal es

V̇η = eTη (η̇c −Rω) (4.14)

Sustituyendo ω por el control virtual dado en (4.6) se obtiene

V̇η = −eTηK1eη (4.15)

Ya que K1 es definida positiva, se cumple la siguiente desigualdad

V̇η ≤ −‖eη‖2‖K1‖ ≤ 0 (4.16)

esto implica que el error de actitud converge a cero.

Después, considerando el vector de error de velocidad angular eω = φ1 − ω y el error de

actitud eη, se propone la función candidata de Lyapunov

Vη =
1

2
eTη eη +

1

2
eTωeω +

1

2

(∫ t

0

eTωdτK3

∫ t

0

eωdτ

)
(4.17)

La primer derivada temporal es

V̇ω = eTη (η̇c −R(η)ω) + eTω(φ̇1 − J−1(M ′
A + ω × Jω)− J−1Mcδcs) (4.18)

+eTωK3

∫ t

0

eωdτ

Sustituyendo ω por el control virtual (4.6) ası́ como δcs por (4.11) se obtiene

V̇ω = −eωK2eω (4.19)

Ya que K2 es definida positiva, se cumple la siguiente desigualdad

V̇ω ≤ −‖eω‖2‖K2‖ ≤ 0 (4.20)

esto implica que el error de velocidad angular converge a cero.

4.2.2. Relación entre ángulo de trayectoria y curso con la actitud de la

aeronave (Solucionador de actitud)

El ángulo de trayectoria γ (Fig. 4.2) es formado entre el vector de velocidad respecto a la

tierra vg y el plano horizontal. El ángulo de curso χ (Fig. 4.3) es formado entre el eje inercial
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xE que apunta al norte, y vg en sentido horario. Estos ángulos son dados por las siguientes

relaciones

γ = θ − α− ε (4.21)

χ = ψ + χc (4.22)

donde ε es el ángulo formado entre el vector de velocidad relativa al terreno y el vector de

velocidad relativa al viento en el plano longitudinal, α es el ángulo de ataque, y χc es el ángulo

de derrape formado entre el eje longitudinal de la aeronave xB y el vector de velocidad relativo

al terreno en el plano horizontal.

Para alcanzar un ángulo de trayectoria deseado γref y un ángulo de curso χref a través de

la actitud, se propone utilizar la siguiente relación entre ángulos como entradas del control de

actitud

θc = γc + α + ε (4.23)

ψc = χref + χc (4.24)

donde γc and χref son los ángulos deseados de trayectoria y curso, θc y ψc son los ángulos

requeridos de cabeceo y guiñada.

Como se puede observar en la Figura 4.2 α + ε = θ − γ, de modo que (4.23) puede ser

reescrita como

θc = γref + θ − γ (4.25)

De la misma manera, en la Figura 4.3 se puede observar que χc = χ−ψ de modo que (4.24)

puede ser reescrita como

ψc = χref + χ− ψ (4.26)

Ya que θc y ψc son entradas del control de actitud, el sistema convergerá a la actitud reque-

rida, alcanzado los ángulos de trayectoria y curso deseados.

Observe que los ángulos de curso y trayectoria no muestran una relación directa con el

ángulo de alabeo. El ángulo de alabeo deseado durante el despegue y aterrizaje, para evitar

riegos de choque, pero durante la misión el ángulo de alabeo es usado para controlar el ángulo

de curso. El ángulo de curso puede ser calculado como (ver [26])

φc = −k5eψ (4.27)
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donde k5 es una constante positiva y eψ es el error de ángulo de guiñada definido como eψ ,

ψc − ψ.

Finalmente, la salida del solucionador de actitud ηc es

η′c =
(
φc θc ψc

)T
(4.28)

Figura 4.2: Movimiento longitudinal de la aeronave.

Figura 4.3: Movimiento lateral-direccional de la aeronave.

La frecuencia de los ángulos de Euler está directamente relacionada con el efecto que estas

ejercen en la trayectoria y curso de la aeronave. Si la frecuencia de estos ángulos es alta la

respuesta podrı́an presentarse problemas de seguimiento de los ángulos de curso y trayectoria

deseados ya que la aeronave no lograrı́a responder a dicha tasa de cambio (vea [36]).
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Para obtener referencias de ángulos de Euler que permitan llevar a la aeronave a los ángulos

deseados se propone implementar filtros pasa bajos de segundo orden, cuya función de transfe-

rencia es presentada en la Ecuación (3.45), que filtre las referencias dadas en el vector η′c y ası́

obtener el vector de referencia ηc.

4.2.3. Relación entre ángulo de trayectoria con la velocidad vertical (So-

lucionador de ángulo de trayectoria)

La velocidad vertical de la aeronave está relacionada con el ángulo de trayectoria a través

de la siguiente relación

vv = vh tan γ (4.29)

donde vv y vh son las magnitudes de los componentes vertical y horizontal de vg respectivamen-

te.

Dada una vertical deseada vvref y un a vh medida, el ángulo de trayectoria requerido para

alcanzar la velocidad vertical deseada es

γ′c = arctan
vvref
vh

(4.30)

Debido a la arquitectura de control, la aeronave alcanzará la velocidad vertical deseada.

4.2.4. Control de velocidad relativa al aire

Considerando que la velocidad relativa al aire va es controlada por el motor, un control PI

con antiwindup puede ser usado. Este control tiene la forma

δ′t = k1eva + k2

∫
(eva + k3(sat(δ′t)− δ′t))dτ (4.31)

donde δ′t es la señal de control no saturada, k1, k2 y k3 son constantes positivas, eva es el error

de la velocidad relativa al aire que dada una velocidad relativa al aire varef es definida como

eva , varef − va.

La salida del control δt es dada por

δt = sat(δ′t) (4.32)

Para determinar las ganancias requerida, es posible usar la función de transferencia de pri-

mer orden para la velocidad relativa al aire presentada en [17].
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4.2.5. Control de ángulo de curso en tierra

El control para maniobras en tierra está basado en el modelo cinemático diferencial de

bicicleta presentado en [37]. En concordancia con las variables de la aeronave, la ecuación

cinemática diferencial para el ángulo de curso es

χ̇ =
vh
lr

sin

(
arctan

(
lr

lf + lr
tan δs

))
(4.33)

donde lf y lr son las distancias del centro de gravedad a las ruedas de nariz y traseras respecti-

vamente, δs es el ángulo de dirección de la rueda de nariz medido respecto al eje longitudinal

de la aeronave en sentido horario.

Se propone el control δs como

δs = arctan
lf + lr
lr

tan arcsin
lr
vh

(χ̇ref + v4) (4.34)

donde v4 es una función lineal del error eχ definido como eχ , χref − χ. Si χ̇ = v4 el sistema

tendrá un comportamiento lineal. Ya que el el grado relativo es uno, se propone

v4 = k4eχ (4.35)

donde k4 es una constante positiva.

Demostración. Dado un error de ángulo de curso eχ = χref − χ, la función candidata de

Lyapunov es

Vχ =
1

2
e2
χ (4.36)

La primer derivada temporal es

V̇χ = eχ(χ̇ref −
vh
lr

sin(arctan(
lr

lf + lr
tan δs))) (4.37)

Substituyendo la señal de control (4.34) en (4.37) y considerando χ̇ref = 0, se obtiene

V̇χ = −k4e
2
χ ≤ 0 (4.38)

Ası́ se demuestra que el error de ángulo de curso converge a cero.
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4.2.6. Modos de control (Selectores de control)

Para controlar la aeronave en las diferentes etapas del vuelo indicadas en el gestor de vue-

lo (vea Sección 3.5.2), cuatro modos de control son propuestos (ver tabla 4.1). Estos modos

corresponden a combinaciones de los controles previamente desarrollados.

Tabla 4.1: Modos de la Arquitectura de Control

Modo de Control 1

• χref seguido por control (4.34)

• varef seguida por (4.32)

Modo de Control 2

• φc fijado a cero

• θc es calculado por solucionador de actitud (4.23)

• ψc es calculado por solucionador de actitud (4.24)

• ηc seguido por el control (4.6) y (4.11)

• varef seguida por control (4.32)

Modo de Control 3

• φref es calculado por (4.27)

• θc es calculado por solucionador de actitud (4.23)

• ψc es calculado por solucionador de actitud (4.24)

• ηc seguido por control (4.6) y (4.11)

• varef seguida por control (4.32)

Modo de Control 4

• γc es calculada por (4.30)

• φc fijado a cero

• θc es calculado por solucionador de actitud (4.23)

• ψc es calculado por solucionador de actitud (4.24)

• ηc seguido por control (4.6) y (4.11)

• varef seguida por control (4.32)

Los selectores de control son usados para implementar los modos de control propuestos. El

selector de control I es usado para elegir que ángulo de trayectoria debe ser seguido por por la
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aeronave. El selector de control II determina cuando el control de ángulo de curso en tierra es

usado para dirigir la aeronave, y cuando las superficies de control son manejadas por el control

de actitud y de velocidad angular sin usar el control de ángulo de curso en tierra.

Cuando el despegue inicia, el modo de control 1 es usado hasta alcanzar suficiente velocidad

para realizar la maniobra de rotación. En ese momento, el control es conmutado al modo 2

que, con las entradas apropiadas llevará a la aeronave hasta la altura deseada para completar

la maniobra de despegue. Después del despegue y hasta antes de la recogida en el aterrizaje,

el control es conmutado a modo 3. La maniobra de recogida emplea el modo 4 hasta que la

aeronave toca tierra. Finalmente, después de tocar tierra, el control es conmutado a modo 1 para

dirigir a la aeronave hasta que esta se detiene.
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Resultados de simulación

5.1. Aeronave Alpha 40

La arquitectura de control previamente desarrollada fue pensada en VANTs de pequeñas

dimensiones. Para evaluar el desempeño de la arquitectura propuesta se consideró a la aeronave

llamada Alpha 40 que se muestra en la Figura 5.1. Como se puede apreciar, esta cuenta con una

configuración de ala alta y tren de triciclo.

Figura 5.1: Alpha 40. Recuperada de http://www.hangar-9.com

Para implementar las estrategias de vuelo y controles desarrollados, se realizó un análisis

de los parámetros inerciales empleando un modelo solido del la aeronave y un análisis en Dat-

com (vea [38]) de los coeficientes aerodinámicos. La información detallada de la aeronave es

presentada en el Apéndice B.
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5.2. Selección de parámetros

5.2.1. Ganancias del generador de campos vectoriales

Las ganancias K1 y K2 en las Ecuaciones (3.24) y (3.25) están asociadas a los términos de

convergencia y circulación de los campos vectoriales. Para determinar las ganancias K1 y K2

fueron graficados los vectores gradientes alrededor de una trayectoria recta y de una trayectoria

helicoidal, como se muestra en las Figuras 3.6 y 3.7, para diversos valores de dichas ganancias.

Las ganancias elegidas correspondieron a aquellas que mostraron una convergencia suave de

los vectores gradientes a la trayectoria deseada.

Las ganancias, elegidas con valores iguales para trayectorias rectas y helicoidales, son

K1 =


0.05 0 0

0 0.05 0

0 0 0.05

 (5.1)

K2 = −


1 0 0

0 1 0

0 0 1

 . (5.2)

5.2.2. Ganancias del control de bajo nivel

Los controles de actitud y velocidad angular mostrados en las Ecuaciones (4.6) y (4.11)

por su estructura permiten calcular las ganancias considerando las funciones de transferencia

de η y ω como integradores. Empleando el módulo PID Tuner de MATLAB (vea [39]) fueron

calculadas las ganancias K1, K2 y K3 de (4.6) y (4.11) considerando que la dinámica de ω

deberá ser al menos cinco veces mas rápida que la de η (vea [17]). Para los elementos de ω

correspondientes a las velocidades angulares p y q se seleccionó un tiempo de respuesta de

0.1s con un coeficiente de comportamiento de transitorio de 0.9 mientras que para la velocidad

angular r fue seleccionada un tiempo de respuesta de 0.2s y un coeficiente de comportamiento

de transitorio de 0.9. Para la velocidad. Para el elemento de η correspondiente al ángulo φ se

seleccionó un tiempo de respuesta de 0.5s, para el ángulo de θ un tiempo de respuesta de 2s y
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para el ángulo ψ de 4s. En base a los criterios anteriores las ganancias obtenidas son

K1 =


4.012 0 0

0 0.9851 0

0 0 0.4941

 (5.3)

K2 =


19.9024 0 0

0 19.9024 0

0 0 9.7794

 (5.4)

K3 =


6.8629 0 0

0 6.8629 0

0 0 1.7157

 . (5.5)

Para determinar las ganancias requeridas para el control de velocidad relativa (4.32) se cal-

culó la función de transferencia de la velocidad relativa ante la entrada de control del motor

Hva como se muestra en [17]. La función de transferencia para el Alpha 40 considerando vuelo

recto y nivelado a una velocidad crucero de 13.9m/s es

Hva(s) =
11.8543

s+ 0.43383
(5.6)

Empleando la función de transferencia anterior con un tiempo de respuesta de 0.1s y una

coeficiente de comportamiento de transitorio de 0.9 se obtuvieron las ganancias

k1 = 1.687 (5.7)

k2 = 0.5906 (5.8)

Para determinar la ganancia de back-calculation k3 se consideró la relación dada en [35]

donde la ganancia de back-calculation k3 es

k3 =
1

Ti
(5.9)

donde Ti es la constante de tiempo integral y está relacionado a la ganancia proporcional k1 e

integral k2 por la expresión

Ti = k1/k2 (5.10)

de modo de que la ganancia de back-calculation es

k3 = 0.3501 (5.11)
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Para el control de dirección en tierra, el control (4.34) permite calcular las ganancias, a

semejanza de los controles de η y ω, empleando un integrador como función de transferencia

de χ. Eligiendo un tiempo de respuesta de 1s la ganancia del control es

k4 = 1.975 (5.12)

5.2.3. Parámetros de filtros pasa bajo

Los filtros pasa bajo empleados a la salida del generador de campos vectoriales deberán

tener una frecuencia natural acorde a tiempo de respuesta de la aeronave ası́ como un factor

de amortiguamiento que evite grandes sobreimpulsos durante su operación. En base a dichos

criterios se propuso una frecuencia natura ωn = 1Hz y un factor de amortiguamiento ζ = 0.9

para los filtros de las referencias de ángulo de curso y trayectoria.

Para los filtros del control de bajo nivel se deberá elegir una frecuencia natural que garantice

una respuesta favorable de los ángulos de Euler sobre los ángulos de curso y trayectoria ası́ como

un factor de amortiguamiento que evite grandes sobreimpulsos. Bajo los criterios anteriores se

propuso una frecuencia natural ωn = 2Hz y un factor de amortiguamiento ζ = 0.9 para los

filtros de las referencias de los ángulos de Euler que forman al vector η′c.

5.3. Plan de vuelo

El entorno de pruebas es mostrado en la Figura 5.2. El lugar está localizado a 2242 metros

sobre el nivel del mar, con una pista orientada a 34 grados del norte en sentido horario.

Figura 5.2: Escenario de pruebas con puntos correspondientes al plan de vuelo.
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Empleando el software mission planner se realizó el plan de vuelo mostrado en la Figura

5.3. El plan de vuelo propuesto está formado por cinco puntos. Los primeros dos puntos indican

la pista en el despegue, el tercer punto corresponden a un waypoint intermedio y los últimos

dos puntos corresponden con la pista al aterrizaje.

Figura 5.3: Plan de vuelo elaborado en mission planner.

5.4. Simulaciones

A continuación se presentan los resultados de simulación de la aeronave Alpha 40 en el en-

torno de pruebas anteriormente descrito. Los resultados corresponden a un vuelo en condiciones

de viento nulo y un vuelo con viento. El vector de viento empleado es dado por

vw = 2.77 sin 0.52t
[

cos 2.09 sin 2.09 0
]T m

s
(5.13)

El vector viento mostrado es perpendicular a la pista y cambia su dirección cada seis segun-

dos con valores pico de 10 kilometros por hora que corresponde al 23 % de la velocidad deseada

durante la maniobra de despegue y el 30 % de la velocidad deseada previo al contacto con la

tierra durante la maniobra de aterrizaje.

5.4.1. Resultados sin viento

La simulación en un entorno sin viento se realizó considerando que la aeronave inicialmente

se encontraba en reposo y en dirección de la pista.

En la Figura 5.4(a) se observa que la aeronave sigue la trayectoria trayectoria deseada sobre

el plano horizontal con un error que se incrementa sobre los segmentos curvos mientras que

converge a la referencia en segmentos rectos ya que el cambio de ángulo de curso y trayectoria
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presentan acoplamiento, sin embargo el resultado final del recorrido de la trayectoria deseada

es favorable.

De la Figura 5.4(b) se observan ocho puntos indicados por una flecha correspondientes a lo

siguiente: 1La aeronave se encuentra en el punto de inicio y comienza el recorrido utilizando

el modo de control uno. 2 Cuando la aeronave alcanza una velocidad relativa igual o mayor

a la velocidad de rotación esta cambia al modo de control dos para realizar el despegue. 3 Al

alcanzar el semiplano que define el segmento de ascenso se finaliza la maniobra de despegue

inicia la misión. 4 Una vez finalizada la misión la aeronave inicia el recorrido del tramo base. 5

Cuando se cruza el semiplano correspondiente al tramo base se inicia la maniobra de descenso.
6 Al alcanzar una altura sobre el terreno igual o menor a la altura de recogida se conmuta a

modo 4 para controlar la velocidad angular deseada previo a tocar tierra. 7 La aeronave realiza

contacto con la superficie y cambia el control a modo uno para guiar a la aeronave en pista. 8 El

vuelo finaliza cuando la aeronave se detiene sobre la pista.
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x E
 (

m
)

-100 -50 0 50 100 150 200 250 300 350
y

E
 (m)

trayectoria
deseada

trayectoria de
la aeronave

(a) Vista superior de la trayectoria de vuelo.

(b) Vista tridimensional de la trayectoria de vuelo.

Figura 5.4: Vistas de la trayectoria de la aeronave durante el vuelo sin viento.

Como puede observarse en las Figuras 5.5(a) y 5.5(b), el cambio del ángulo de curso pro-
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voca fluctuaciones en el ángulo de trayectoria, sin embargo cuando los ángulos son constantes

dichos ángulos convergen a las trayectorias deseadas. Las oscilaciones observadas en el ángulo

de trayectoria después del incremento de la referencia en el despegue son producidas durante

el proceso de rotación de la aeronave mientras que las oscilaciones observadas alrededor del

segundo cien corresponden al momento en que la aeronave entra en contacto con la tierra. Co-
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(b) Seguimiento de ángulos de trayectoria y curso durante el vuelo sin viento.

Figura 5.5: Seguimiento de los ángulos de curso y trayectoria durante el vuelo sin viento.

mo se puede observar en la Figura 5.6 la aeronave es acelerada hasta alcanzar la velocidad de

referencia. Cerca del segundo cuarenta, al llegar al waypoint indicado por el punto tres del plan

de vuelo, la aeronave comienza a descender lo que ocasiona un incremento de la velocidad re-

lativa y nuevamente disminuye cerca del segundo sesenta debido a los giros en la trayectoria e

incrementa al retomar la trayectoria recta. Puede observarse que la velocidad es controlada ade-

cuadamente durante la fase de aterrizaje alrededor del segundo setenta. El control de velocidad

durante el aterrizaje es critico ya que la aeronave se encuentra cerca de la velocidad donde el

avión podrı́a entrar en perdida.

En las Figuras 5.7(a) y 5.7(b) se observa que los ángulos de alabeo y cabeceo respectiva-

mente convergieron a las referencias deseadas deseadas. En el ángulo de guiñada mostrado en
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Figura 5.6: Seguimiento de la velocidad relativa durante el vuelo sin viento.

la Figura 5.7(c) se observa que durante los giros, el ángulo de guiñada no sigue de forma exacta

a la referencia, causando que el ángulo de curso no sea seguido de forma exacta.

(a) Ángulo de alabeo φ.
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(b) Ángulo de cabeceo θ.

(c) Ángulo de guiñada ψ.

Figura 5.7: Seguimiento de ángulos de Euler durante el vuelo sin viento.
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Como puede observarse en las Figuras 5.8(a) y 5.8(b) las velocidades angulares p y q fueron

seguidas adecuandamente durante el vuelo. Las oscilaciones observadas en p y q durante los

primeros segundos corresponden al movimiento previo al despegue mientras que la oscilación

alrededor del segundo cien corresponde al contacto con el terreno durante el aterrizaje. Respecto

a la velocidad angular r mostrada en la Figura 5.8(c) se observa que alrededor de los segundos

veinte y sesenta, esta no logra seguir de forma exacta la referencia lo cual está ligado con el

error en el seguimiento del ángulo de guiñada.
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Figura 5.8: Seguimiento de velocidad angular durante el vuelo sin viento.

Durante la fase de rodado en el despegue y hasta antes de alcanzar la velocidad de rotación es

empleado el control de dirección δs mostrados en la Figura 5.9(d), sin embargo puede observarse
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que el control de timón δr (Figura 5.9(c)) muestra actividad en esta etapa cuya magnitud es

igual y contraria a δs debido a que en la aeronave Alpha 40 estos se encuentran acoplados

mecánicamente.

En el vuelo se observa que el controles de alerones (Figura 5.9(a)) y elevador (Figura 5.9(b))

actuaron mayormente fuera de la zona de saturación, sin embargo se observó que el control de

timón presentó saturación durante el seguimiento de curvas lo cual ocasionó que los ángulos de

guiñada y curso lograsen converger a las referencias durante las maniobras de giro. El control

de tracción δt mostrado en la Figura 5.9(e) mostró saturación durante largos periodos durante

el vuelo pero debido al termino anti-windup el término integral del control no causó problemas

de convergencia.
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(a) Control de alerones δa.
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(b) Control de elevador δe.
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(c) Control de timón δr.
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(d) Control de dirección δs.
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(e) Control de tracción δt.

Figura 5.9: Señales normalizadas de los controles durante el vuelo sin viento.
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5.4.2. Resultados con viento

Para evaluar el comportamiento de los sistemas propuestos, se realizó una simulación con-

siderando una componente de viento definida por el vector (5.13). La aeronave, al igual que en

la simulación anterior, inició en reposo y orientada en dirección de la pista.

Como se puede observar en la Figura 5.10(a), bajo condiciones de viento se observa un

incremento en el error de ángulo de curso. Sin embargo, el seguimiento de trayectoria muestra

un desempeño similar al observado en condiciones de viento nulo.

En la Figura 5.10(b) se observa que la aeronave presenta un mayor al error al seguir los seg-

mentos curvos en comparación con la trayectoria con condiciones de viento nulas. Los puntos

indicados en la figura corresponden a las situaciones indicadas en la Figura 5.4(b).
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x E
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m
)
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E
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trayectoria de
referencia
trayectoria de
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(a) Vista superior de la trayectoria de vuelo.

(b) Vista tridimensional de la trayectoria de vuelo.

Figura 5.10: Vistas de la trayectoria de la aeronave durante el vuelo con viento.

Se puede observas que pese a la intensidad y variación del viento, los ángulos de trayectoria

(Figura 5.11(a)) y curso (Figura 5.11(b)) no presentan variaciones significativas al seguir las

referencias dadas en comparación con los resultados obtenidos en condiciones de viento nulo.
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Los efectos del viento observables en la oscilación del ángulo de curso durante las maniobras

de viraje.
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Figura 5.11: Seguimiento de ángulos de trayectoria y curso durante el vuelo con viento.

En la figura 5.12 se puede observar que incluso en condiciones de viento, el control de

velocidad propuesto es capaz de mantener la velocidad en la referencia establecida y como

se observó en la simulación en condiciones de viento nulas, la referencia presenta un bajo

sobreimpulso al disminuir la velocidad y pasar por la referencia establecida.

En la Figura 5.13(a) puede observase que el ángulo de alabeo se mantuvo cercano a cero

durante los procesos de despegue y aterrizaje pese a existir viento cruzado mientras que en los

virajes se observo un bajo error de seguimiento. El ángulo de cabeceo mostrado en la Figura

5.13(b) muestra que fueron necesarios movimientos de mayor intensidad en cabeceo a fin de

controlar la trayectoria. Se observo también en las condiciones de viento dadas el ángulo de

guiñada mostrado en la Figura 5.13(c) presentó tiempos mas largos de convergencia comparado

con el caso de viento nulo.

En las Figuras 5.14(a) y 5.14(b) se puede observó que las velocidades angulares p y q,
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Figura 5.12: Seguimiento de la velocidad relativa durante el vuelo con viento.

al igual que cuando las condiciones de viento son nulas, convergen a las referencias dadas.

En el caso de la velocidad angular r mostrada en la Figura 5.14(c) se observa que si bien la

velocidad presenta problemas de convergencia, su comportamiento es equiparable a cuando

existen condiciones de viento nulas.

En las Figuras 5.15(a) y 5.15(b) se observa que las señales de control δa y δe no presentan

cambios significativos respecto al vuelo con viento nulo. Por otra parte, el control del elevador

mostrado en la Figura 5.15(c) muestra un ligero incremento en el tiempo que dicho control

permanece en la zona de saturación lo que causa un mayor error en el seguimiento del ángulo

curso. Al igual que en el vuelo en condiciones de viento nulas, se puede observar que el control

de tracción δt mostrado en la Figura 5.15(e) muestra un buen desempeño incluso después largos

tiempos de saturación.
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(b) Ángulo de cabeceo θ.
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(c) Ángulo de guiñada ψ.

Figura 5.13: Seguimiento de ángulos de Euler durante el vuelo con viento.

CINVESTAV-UMI LAFMIA



70 5.4. SIMULACIONES

0 20 40 60 80 100 120
tiempo (s)

-0.6

-0.4

-0.2

0

0.2

0.4

ve
lo

ci
da

d 
an

gu
la

r 
p 

(r
ad

/s
) p

ref

p

(a) Velocidad angular p.

0 20 40 60 80 100 120
tiempo (s)

-0.5

0

0.5

ve
lo

ci
da

d 
an

gu
la

r 
q 

(r
ad

/s
) q

ref

q

(b) Velocidad angular q.

0 20 40 60 80 100 120
tiempo (s)

-0.4

-0.2

0

0.2

0.4

ve
lo

ci
da

d 
an

gu
la

r 
r 

(r
ad

/s
) r

ref

r

(c) Velocidad angular r.

Figura 5.14: Seguimiento de velocidad angular durante el vuelo con viento.
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(a) Control de alerones δa.
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(b) Control de elevador δe.
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(c) Control de timón δr.
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(d) Control de dirección δs.
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(e) Control de tracción δt.

Figura 5.15: Señales normalizadas de los controles durante el vuelo con viento.
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6

Conclusiones y trabajo futuro

6.1. Conclusiones

En el presente trabajo se estudió el modelo matemático de una aeronave ala fija en la etapa de

rodado en tierra y la etapa de vuelo a partir de las cuales fue posible realizar una simulación que

permitiese evaluar estrategias de navegación y control para realizar las maniobras de despegue,

crucero y aterrizaje.

Como se puede observar en las estrategias de despegue y aterrizaje propuestas, la velocidad

relativa al aire de la aeronave es crı́tica para el correcto desempeño de dichas maniobras. Un

estudio aerodinámico es necesario a fin de conocer la velocidad requerida en las diferentes

etapas del vuelo.

La estrategia de navegación basadas en campos vectoriales propuestas en [26] mostró un

buen desempeño en el seguimiento de las trayectorias de referencia dadas, sin embargo debido

a la fragmentación de la trayectoria en curvas y rectas se presentan discontinuidades en las

referencias de ángulos de curso y trayectoria. El uso de un filtro pasa bajos sobre las referencias

de los ángulos de trayectoria y curso permiten aminorar los efectos de las discontinuidades en

las referencias, ademas evita que las referencias presenten variaciones a una frecuencia mayor

a la que la aeronave es capaz de responder.

Las relaciones de propuestas para determinar los ángulos de Euler deseados para una refe-

rencia de ángulo de curso y trayectoria dados muestran un buen desempeño durante el vuelo

durante el seguimiento de segmentos rectos incluso en condiciones de viento, sin embargo se

observa que al iniciar y finalizar maniobras de virajes se presenta un acoplamiento en el ángulo
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de trayectoria que es gradualmente compensado. La frecuencia de corte de los filtros pasa bajos

aplicados a los ángulos de Euler es crı́tica para el correcto seguimiento de la trayectoria ya que

si la frecuencia es mayor a la requerida, la aeronave no responderá a la variación de los ángulos

causando un vuelo inestable y en el caso contrario la aeronave presentarı́a convergencia lento

ante la variación de las trayectorias.

El conjunto de controles de actitud y velocidad angular presentan un buen desempeño en

el seguimiento de las referencias de ángulos de Euler incluso en condiciones de viento. En el

caso del ángulo de guiñada, el incremento del error de seguimiento al virar está relacionada

a limitaciones de la aeronave ya que como puede observarse el control de timón se encuentra

saturado durante estos instantes.

Al iniciar el descenso de la aeronave se presenta un incremento en la velocidad relativa

provocando la saturación del control de tracción durante periodos prolongados. La estrategia

anti-windup empleada permite contrarrestar el efecto de los largos tiempos que el control pre-

senta saturación ya que si el termino integral creciera durante este periodo se presentarı́a un

gran sobreimpulso que en el caso de aterrizaje provocarı́a un descenso de la velocidad debajo

de la velocidad de desplome y en consecuencia la caı́da de la aeronave.

6.2. Trabajo futuro

A fin de dar seguimiento al trabajo realizado se propone lo siguiente:

Implementar el sistema de gestión de vuelo y control de bajo nivel en la aeronave pro-

puesta para evaluar su desempeño.

Ampliar el funcionamiento del gestor de trayectorias para operar bajo los tres casos de

altura de las trayectorias de Dubins planteados en [26].

Realizar modificaciones al gestor de trayectorias que permitan actualizar la trayectoria

deseadas durante el vuelo.

Desarrollar estrategias de seguimiento de trayectorias no convencionales.

Desarrollar una metodologı́a que permita implementar controles por inversión dinámica

en base a caracterı́sticas generales cualquier aeronave.
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ApéndiceA

Generación de trayectorias

A.1. Trayectorias de Dubins

Las trayectorias de Dubins permiten obtener la distancia mas corta que permite ir de un

punto a otro para vehı́culos no holonómicos [16]. La trayectoria está formada por un segmento

inicial curvo, seguido de una recta y un segmento final curvo. Existen cuatro casos para trayec-

torias bidimensionales mostrados en la Figura A.1 donde R indica giro en sentido horario, L

giro en sentido antihorario y S un segmento recto.

La trayectoria má s corta entre dos puntos corresponde a la distancia mı́nima de los cuatro

casos observados en la Figura A.1.

A.1.1. Distancia de trayectorias

A.1.1.1. Centro de circunferencias

Como puede observarse en la figura A.1, dos circunferencias son creadas para un punto y

orientación dados. El centro de estas circunferencias dado en [17] es

cRi
= pi + rmı́n


cos(ψi + π

2
)

sin(ψi + π
2
)

0

 (A.1)

cLi
= pi + rmı́n


cos(ψi − π

2
)

sin(ψi − π
2
)

0

 (A.2)
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Figura A.1: Trayectorias de Dubins.

donde cRi
y cLi

corresponden al centro de las circunferencias derecha e izquierda, pi es punto

de inicio o fin de la trayectoria, r es el diámetro de la circunferencia que dependerá de las

restricciones del vehı́culo y ψi corresponde al ángulo de guiñada en el punto dado.

A.1.1.2. Longitud de arco

Los segmentos de arco encontrados en los extremos de las trayectorias de Dubins depen-

derán de la posición inicial pi y final pj sobre un circulo de radio r ası́ como el sentido en que

sea realizada la rotación, que a su vez son divididos en cuatro casos en función de la posición

relativa del punto inicial y final respecto al centro de la circunferencia.

Cuando la rotación es realizada en sentido horario (Figura A.2), la longitud de arco es cal-
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culada como

θcw1
=


arc cos ~a·~b

‖~a‖‖~b‖ xj < xi||yj > yref

2π − arc cos ~a·~b
‖~a‖‖~b‖ xj > xi||yj < yref

(A.3a)

θcw2 =


arc cos ~a·~b

‖~a‖‖~b‖ xj < xref ||yj < yi

2π − arc cos ~a·~b
‖~a‖‖~b‖ xj > xref ||yj > yi

(A.3b)

θcw3
=


arc cos ~a·~b

‖~a‖‖~b‖ xj > xi||yj < yref

2π − arc cos ~a·~b
‖~a‖‖~b‖ xj < xi||yj > yref

(A.3c)

θcw4 =


arc cos ~a·~b

‖~a‖‖~b‖ xj > xref ||yj > yi

2π − arc cos ~a·~b
‖~a‖‖~b‖ xj < xref ||yj < yi

(A.3d)

Cuando la rotación es realizada en sentido anti-horario (Figura A.3), la longitud de arco es calculada como

θccw1 =


arc cos ~a·~b

‖~a‖‖~b‖ xj > xref ||yj < yi

2π − arc cos ~a·~b
‖~a‖‖~b‖ xj < xref ||yj > yi

(A.4a)

θccw1
=


arc cos ~a·~b

‖~a‖‖~b‖ xj < xref ||yj < yi

2π − arc cos ~a·~b
‖~a‖‖~b‖ xj > xref ||yj > yi

(A.4b)

θccw1 =


arc cos ~a·~b

‖~a‖‖~b‖ xj > xref ||yj < yi

2π − arc cos ~a·~b
‖~a‖‖~b‖ xj < xref ||yj > yi

(A.4c)

θccw1
=


arc cos ~a·~b

‖~a‖‖~b‖ xj > xi||yj < yref

2π − arc cos ~a·~b
‖~a‖‖~b‖ xj > xi||yj < yref

(A.4d)

A.1.2. Caso RSR

El caso RSR es mostrado en la figura A.4. La distancia recorrida entre el punto inicial y final LRSR es dada

por

LRSR = ‖cRe − cRs‖+ θcwsr + θcwerx (A.5)

donde cRs y cRe son la posición del centro de las circunferencias en el punto de partida y llegada dados por la

Ecuación (A.1), θcws
y θcwe

dados por (A.3) corresponden al ángulo del arco de inicio y fin respectivamente.
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Figura A.2: Arco generado en rotaciones en sentido horario. El cálculo del arco dependerá de la posición

relativa de los puntos inicial y final respecto al centro de la circunferencia.

El punto que finaliza el recorrido de la curva inicial hs y el punto inicia la curva final he son dados por

hs = cRs
+


r cos(θRSR − π

2 )

r sin(θRSR − π
2 )

0

 (A.6)

he = cRe
+


r cos(θRSR − π

2 )

r sin(θRSR − π
2 )

0

 (A.7)

θRSR =

 arc cos
(~cRs−~cRe )·~xE

‖~cRs−~cRe‖‖~xE‖ ps2 ≤ pe2
2π − arc cos

(~cRs−~cRe )·~xE

‖~cRs−~cRe‖‖~xE‖ ps2 > pe2

(A.8)
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Figura A.3: Arco generado en rotaciones en sentido antihorario. El cálculo del arco dependerá de la

posición relativa de los puntos inicial y final respecto al centro de la circunferencia.

Figura A.4: Trayectoria de Dubins. Caso RSR
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A.1.3. Caso RSL

El caso RSL mostrado es en la figura A.5. La distancia recorrida entre puntos LRSL es dada por la ecuación

LRSL =
√

4r2 − ‖cLe
− cRs

‖+ θcws
r + θccwe

r (A.9)

donde cRs
y cLe

corresponden a los centros de la circunferencias de salida y llegada dadas por las ecuaciones (A.1)

y (A.2), θcws y θccwe corresponden al ángulo de los arcos de inicio y fin dados por las ecuaciones (A.3) y (A.4).

Figura A.5: Trayectorias de Dubins. Caso RSL

Los puntos en que finaliza el arco inicial hs e inicia el arco final he son dados por

hs = cRs +


r cos(θRSL − π

2 )

r sin(θRSL − π
2 )

0

 (A.10)

he = cLe
+


r cos(θRSL + π

2 )

r sin(θRSL + π
2 )

0

 (A.11)

θRSL =

 arc cos
(~cRs−~cLe )·~xE

‖~cLs−~cLe‖‖~xE‖ ps2 ≤ pe2
2π − arc cos

(~cLs−~cLe )·~xE

‖~cLs−~cLe‖‖~xE‖ ps2 > pe2

(A.12)

A.1.4. Caso LSR

El caso LSR es mostrado en la figura A.6. La distancia recorrida LLSR es dada por

LLSR =
√

4r2 − ‖cRe − cLs‖+ θccwsr + θcwer (A.13)

donde cLs
y cRe

corresponden a los centros de las circunferencia de salida y llegada dadas por las Ecuaciones

(A.2) y (A.1), θccws
y θcwe

corresponde al ángulo de los arcos inicial y final.
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Figura A.6: Trayectorias de Dubins. Caso LSR

Los puntos en que finaliza el arco inicial hs e inicia el arco final he son dados por

hs = cLs
+


r cos(θRSL + π

2 )

r sin(θRSL + π
2 )

0

 (A.14)

he = cRe
+


r cos(θRSL − π

2 )

r sin(θRSL − π
2 )

0

 (A.15)

θLSR =

 arc cos
(~cLs−~cRe )·~xE

‖~cLs−~cRe‖‖~xE‖ ps2 ≤ pe2
2π − arc cos

(~cLs−~cLe )·~xE

‖~cLs−~cRe‖‖~xE‖ ps2 > pe2

(A.16)

A.1.5. Caso LSL

El caso LSL es mostrado en la figura A.7. La distancia entre puntos LLSL es dada por

LLSL = ‖cLe
− cLs

‖+ θccws
r + θccwe

r (A.17)

Figura A.7: Trayectoria de Dubins. Caso LSL
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Los puntos en que finaliza el arco inicial hs e inicia el arco final he son dados por

hs = cLs
+


r cos(θLSL + π

2 )

r sin(θLSL + π
2 )

0

 (A.18)

he = cLe
+


r cos(θLSL − π

2 )

r sin(θLSL − π
2 )

0

 (A.19)

θLSL =

 arc cos
(~cLs−~cLe )·~xE

‖~cLs−~cLe‖‖~xE‖ ps2 ≤ pe2
2π − arc cos

(~cLs−~cLe )·~xE

‖~cLs−~cLe‖‖~xE‖ ps2 > pe2

(A.20)

A.2. Generación de trayectorias de Dubins tridimensionales

En [25] se presenta una implementación para curvas de Dubins en aeronaves, realizando tres casos en función

del cambio de altitud deseado; en base a dicho trabajo [26] introdujeron restricciones en base a las capacidades

de la aeronave. En la Figura A.8 se muestra el algoritmo empleado en la generación de las trayectorias de Dubins

tridimensionales en base a los cambios de altitud.

Figura A.8: Algoritmo de generación de trayectorias de Dubins tridimensionales
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Los casos son cambio de altura bajo, medio y grande. El criterio de selección del caso es función de la

diferencia de altitud, radio mı́nimo de giro y máximo ángulo de trayectoria.

A.2.1. Cambio de altitud bajo

Se considera que un cambio de altitud bajo entre el punto de partida y arribo cuando se cumple el siguiente

criterio

|ze − zs| ≤ L2D tan γmáx (A.21)

donde L2D , mı́n{LRSR, LRSL, LLSR, LLSL} y γmax es el máximo ángulo de trayectoria del vehı́culo.

El caso de cambio de altitud bajo implica que el vehı́culo es capaz de trasladarse del punto inicial al final con

un ángulo de trayectoria igual o menor al máximo posible, describiendo la trayectoria bidimensional de menor

distancia. El ángulo de trayectoria empleado en un cambio de altitud bajo es

γ = arctan
|ze − zs|
L2D

(A.22)

Siendo la longitud de la trayectoria

L3D =
L2D

cos γ
(A.23)

(a) Caso RSR. (b) Caso RSL.

(c) Caso LSR. (d) Caso LSL.

Figura A.9: Cambio de altura bajo.

A.2.2. Cambio de altitud medio

Se considera que un cambio de altitud medio entre el punto de partida y arribo cuando se cumple el siguiente

criterio

L2D tan γmáx < |ze − zs| ≤ (L2D + 2πr) (A.24)
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El cambio de altitud medio implica que el vehı́culo no puede pasar de un punto inicial a uno final bajo descri-

biendo la trayectoria bidimensional con el máximo ángulo de trayectoria, pero agregando una curva intermedia y

empleando el máximo ángulo de trayectoria esta el punto final es alcanzable.

La curva intermedia es realizada inmediatamente después de la primer curva y su dirección de giro será con-

traria a la primer curva como se muestra en la figura num. El ángulo φ que deberá ser recorrido en la primer curva

satisface la ecuación

(φr + L2D(pi, ψs + φ, pe, ψe)) tan γ = |ze − zs| (A.25)

La solución a la Ecuación (A.25) es encontrada mediante bisección.

(a) Caso RSR (b) Caso RSL

(c) Caso LSR (d) Caso LSL

Figura A.10: Cambio de altura medio.

A.2.3. Cambio de altitud grande

Se considera que un cambio de altitud grande entre el punto de partida y arribo cuando se cumple el siguiente

criterio

|ze − zs| > L2D + 2πr (A.26)

El cambio de altitud grande implica que no es posible realizar alcanzar la posición final agregando solo una

curva intermedia utilizando el máximo ángulo de trayectoria. El punto final es alcanzado siguiendo una espiral

cuyo número de curvas k dado por la Ecuación (A.27) dependerá del máximo ángulo de trayectoria y el radio de

curvatura.

k =

⌊
1

2πr
(
zEe
− zEs

tan γ
− L)

⌋
(A.27)
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Ya que el valor del número de vueltas k corresponde a un número redondeado, es necesario determinar el radio

r∗ requerido en la curva de modo que se cumpla la expresión

(L2D(r∗) + 2πkr∗) tan γmax = |ze − zs| (A.28)

La Ecuación (A.28) es resuelta por el método de bisección.

(a) Caso RSR. (b) Caso RSL.

(c) Caso LSR. (d) Caso LSL.

Figura A.11: Cambio de altura grande.
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ApéndiceB

Parámetro aerodinámicos e inerciales de la

aeronave Alpha 40

La aeronave Alpha 40 mostrada en la figura B.1 es un avión ala alta de radio control con

un diseño de ala alta que provee un vuelo estable. Las caracterı́sticas de esta aeronave son

presentadas en la tabla B.1

Envergadura 1.6m

Longitud total 1.334m

Superficie Alar .458m2

Masa 2.5kg

Tabla B.1: Caracterı́sticas de la aeronave Alpha 40

Figura B.1: Aeronave Alpha 40 fabricada por Hangar 9
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B.1. Estimación de parámetros aerodinámicos

Los parámetros aerodinámicos fueron estimados utilizando el software Datcom[], softwa-

re desarrollado por la fuerza aérea de los estados unidos para la estimación semiempirica de

parámetros aerodinámicos de aeronaves. También fue empleado el software MachUp[] desarro-

llado por la universidad de Utah.

En la figura B.2 puede observarse el comportamiento del coeficiente de levantamiento con

superficies de control no deflectadas. En la figura B.3 puede observarse el cambio de coeficiente

de arrastre a diferentes ángulos de ataque. En la figura B.4 puede observarse el coeficiente de

momentos de la aeronave donde puede observarse que la aeronave tiende a estabilizarse en

ausencia de controles. Los anteriores coeficientes fueron estimados utilizando Datcom.

Figura B.2: Coeficiente de levantamiento contra ángulo de ataque de la aeronave Alpha 40
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Figura B.3: Coeficiente de arrastre contra ángulo de ataque de la aeronave Alpha 40

La deflexión del elevador provoca el cambio del coeficiente de levantamiento, arrastre y

momentos. Estos coeficientes fueron estimados para diversas deflexiones de elevador utilizando

Datcom y MachUp. En la Figura B.5 se muestra el cambio del coeficiente de levantamiento para

diferentes deflexiones de elevador, la Figura B.6 muestra el cambio de coeficiente de arrastre y

B.7 muestra el cambio en el coeficiente de momento de cabeceo.

La deflexión de los alerones produce cambios en los momentos de alabeo y guiñada. En la

figura B.8 se muestra el cambio en el coeficiente de momento de alabeo contra el ángulo de

ataque para diferentes momentos deflexiones de alerones estimados con MachUp. En la figura

B.9 muestra el cambio de coeficiente de momento de guiñada contra ángulo de ataque para

diversas deflexiones de alerones estimado en Datcom.

La deflexión de los alerones produce cambios en los momentos de guiñada ası́ como de la

fuerza de deslizamiento. El coeficiente de momento de guiñada contra ángulo de deslizamiento
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Figura B.4: Coeficiente de momento de cabeceo contra ángulo de ataque de la aeronave Alpha 40

para diferentes deflexiones de elevador es mostrada en la figura B.10 mientra que el coeficiente

de fuerza de deslizamiento para contra ángulo de deslizamiento para diferentes deflexiones de

elevador es mostrada en B.11. Estos coeficientes fueron estimados con MachUp.

B.1.1. Estimación de parámetros inerciales

El proceso de estimación de parámetros inerciales fue realizado mediante diseño asistido

por computadora utilizando el software Solidworks

Los parámetros inerciales obtenidos son mostrados en la tabla B.2
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Figura B.5: Cambio del coeficiente de levantamiento contra ángulo de ataque para diversas deflexiones

de elevador de la aeronave Alpha 40

Ixx 0.067146312kgm2

Iyy 0.225849475kgm2

Izz 0.168570237kgm2

Ixz -0.00036607kgm2

Tabla B.2: Parámetros inerciales de la aeronave Alpha 40
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Figura B.6: Cambio del coeficiente de arrastre contra ángulo de ataque para diversas deflexiones de

elevador de la aeronave Alpha 40
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Figura B.7: Cambio del coeficiente de momento de cabeceo contra ángulo de ataque para diversas defle-

xiones de elevador de la aeronave Alpha40
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Figura B.8: Coeficiente de momento de alabeo contra ángulo de ataque de la aeronave a diversas defle-

xiones de alerones de la aeronave Alpha 40
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Figura B.9: Coeficiente de momento de guiñada contra ángulo de ataque de la aeronave a diversas defle-

xiones de alerones de la aeronave Alpha 40
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Figura B.10: Cambio de coeficiente de momento de cabeceo contra ángulo de ataque de la aeronave

Alpha 40

CINVESTAV-UMI LAFMIA
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Figura B.11: Coeficiente de fuerza de deslizamiento contra ángulo de deslizamiento la aeronave a diver-

sas deflexiones del timón de la aeronave Alpha 40
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[19] V Kargin. Design of an autonomous landing control algorithm for a fixed wing uav.

Master’s thesis, Middle East Technical University, 2007.

[20] RagsdaleW. A. A generic landing gear dynamics model for lasrs++. AIAA 2000- 4303,

2000.

[21] Colin Cutler. How to make a great short field takeoff.

urlhttp://www.boldmethod.com/learn-to-fly/maneuvers/how-to-make-a-great-short-

field-takeoff/, Jan 2017.

[22] John T Lowry. Performance of light aircraft. Aiaa, 1999.

[23] Jan Roskam and Chuan-Tau Edward Lan. Airplane aerodynamics and performance. DAR-

corporation, 1997.

[24] Anastasios M Lekkas. Guidance and path-planning systems for autonomous vehicles.

Norwegian University of Science and Technology, 2014.

[25] Hamidreza Chitsaz and Steven M LaValle. Time-optimal paths for a dubins airplane. In

Decision and Control, 2007 46th IEEE Conference on, pages 2379–2384. IEEE, 2007.

[26] Randal W Beard and Timothy W McLain. Implementing dubins airplane paths on fixed-

wing uavs. Brigham Young University, 2013.

[27] Colin Cutler. Your guide to short field landings. urlhttp://www.boldmethod.com/learn-to-

fly/maneuvers/short-field-landing/, Dec 2016.

[28] Derek R Nelson, D Blake Barber, Timothy W McLain, and Randal W Beard. Vector field

path following for miniature air vehicles. IEEE Transactions on Robotics, 23(3):519–529,

2007.
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