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Resumen

En el presente trabajo se muestra el disefio de una estrategia de control para aumentar la
estabilidad en los movimientos de alabeo y cabeceo de un helicéptero a escala reducida. En los
resultados experimentales se observa un mejoramiento en la estabilidad de la aeronave. Por otra
parte, se describe la instrumentacion empleada en la aeronave asi como el acondicionamiento
necesario para combinar las senales del control con las senales del piloto.

Keywords: Helicéptero, control, tiempo real.

1. INTRODUCCION

El desarrollo cientifico y tecnoldgico en el drea de vehiculos
aéreos no tripulados ha adquirido su consolidacién co-
mo una rama importante de la robdtica mévil. Alentado
por las ventajas que implica el uso de los UAV sobre
su contraparte tripulada, tales como menor riesgo en la
ejecucién de ciertas operaciones de vuelo, reduccién en los
costos de operaciéon y mantenimiento, diversificacién de
aplicaciones, entre otras.

En algunas aplicaciones se requieren funcionalidades como
el despegue y aterrizaje vertical asi como vuelo estaciona-
rio, operaciones que son facilmente mediante la utilizaciéon
de aeronaves de ala rotatoria. El helicéptero convencional
(un rotor principal y un rotor de cola) es una de las
plataformas mas eficientes debido a su alta velocidad de
respuesta en comparacion de otras aeronaves, ademas de
tener una mayor carga Uutil con respecto a otras aeronaves
de despegue y aterrizaje vertical.

Varios laboratorios de investigacién han instrumentado
helicépteros con la finalidad de lograr vuelo auténomo;
dentro de las diferentes configuraciones electrénicas han
empleado unidades de medicién inercial, GPS, cdmaras de
video, servomotores, sistemas embebidos como se muestra
en los trabajos de (Ollero (2008)), (Musial (2000)), (Toror
(2007)), (Gonzalo (2007)). En el trabajo de (Lee (2008)) se
propone una metodologia para el diseno de la instrumenta-
cidn, la cual abarca la selecciéon de componentes electréni-
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cos, bases de montaje, esquemas electrénicos, distribucion
de los elementos a controlar, sistemas de amortiguamiento
de vibraciones.

Por otro lado, se han empleado diferentes técnicas de
control con el fin de lograr el vuelo auténomo, (Budiyono
(2005)), (Franko (2009)), (Hao (2010)) han empleado
reguladores LQR para el vuelo auténomo. En el trabajo
de (Hommel (2004)) proponen utilizar un esquema de
control compuesto de dos lazos: un lazo interno para el
control de orientaciéon y un lazo externo para el control
de la posicién. El control del lazo interno estd compuesto
por un controlador proporcional junto con la dindmica
de desacoplamiento entre la orientacién y las entradas de
control. El lazo externo estd compuesto por un regulador
PD. En (Kondak (2007)) proponen utilizar un regulador
PD para el lazo interno y un PID para el lazo externo.
En (Feron (2000)) presentan el diseio de un control
basado en backstepping para el seguimiento asintético de
trayectorias. En el trabajo de (Isidori (2001)) se presenta
el modelo no lineal de un helicéptero con la finalidad
de controlar el vuelo vertical, manteniendo estable el
vuelo lateral y longitudinal. La técnica de control es una
combinacién de un control no lineal mediante un regulador
de salida adaptable y la estabilizacion del sistema por
retroalimentacién de salida.

Otro aspecto donde han evolucionado las aeronaves es en
el sistema mecédnico, por ejemplo, hasta hace apenas una
década el comun denominador era que los helicépteros
de radio control eran impulsados por un motor térmico,
el movimiento de cambio del dngulo de paso colectivo,
longitudinal y lateral eran accionados por servomotores
independientes, es decir, cada movimiento era producido
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por un solo actuador, un ejemplo de esto, es el helicépte-
ro modelo Raptor (Raptor (2004)). Por el contrario, los
helicépteros de radio control modernos logran, el accio-
namiento de sus comandos de vuelo mediante la sincroni-
zacion de varios servomotores. Los helicépteros comunes
logran el movimiento de cambio de paso colectivo, paso
ciclico longitudinal y paso ciclico lateral mediante la sin-
cronizacién electrénica de tres servomotores a través de un
radio control.

El presente articulo presenta el diseno de un controlador
para el aumento de la estabilidad de un helicéptero a
escala reducida para facilitar al piloto la conducciéon de
la aeronave. Asimismo, se presenta el acondicionamiento
de las senales de los servomotores con respecto a las senales
de control para manejar al plato universal del cual hasta el
momento no se ha reportado en la literatura; la dificultad
de realizar esto, es debido a que las tres senales de control
(mando colectivo, lateral y longitudinal) deben enviarse
a cada uno de los servomotores y al mismo tiempo cada
servomotor debe operar de forma coordinada para realizar
los movimientos correspondientes para manejar al plato
universal.

La organizacion del articulo estd constituida de la siguiente
forma. En la seccién 2 se muestra el modelo dinamico
del fuselaje y del rotor principal de la aeronave. En
la seccion 3 se describe el diseno de una técnica de
control para aumentar la estabilidad en el movimiento de
alabeo y cabeceo del helicoptero con base a la dindmica
rotacional del fuselaje y del rotor. En la seccién 4 se
describe la instrumentacién empleada en la aeronave. En
la seccién 5 se indica el acondicionamiento de senal entre
las senales de control y los actuadores. En la seccién 6 se
muestra los experimentos de la técnica de control aplicada
a la plataforma experimental. Por ultimo se expone las
conclusiones.

2. MODELO DINAMICO DE LA AERONAVE

Para especificar la posicién, velocidad y aceleracién de un
helicéptero a escala reducida se hace uso de un marco
de referencia inercial y un marco de referencia cuerpo.
El marco de referencia inercial, también llamado marco
de referencia tierra se denota por X! = [zf ¢! 2! ];
su ubicacién se coloca en un punto especifico sobre la
superficie de la tierra. El eje 2! estd en direccién norte,
el eje y! estd en direccion este y el eje 2! estd en direccién
hacia el centro de la tierra. El marco de referencia cuerpo,
denotado como X’ = [2% y® 2 ], tiene su origen en el
centro de gravedad (C.G.) del helicéptero. La direccién de
2? apunta hacia abajo de la aeronave, mientras que el eje
2? estéd la direccién de la nariz de la ésta y el eje y® se
coloca en la direccion lateral del vehiculo. Estos sistemas
de coordenadas se muestran en la figura 1.

Las ecuaciones que describen la dindmica rotacional de
helicéptero son

L= szp + qr (]zz - Iyy)
M:Iyy‘j+pr (Imz *Izz) (1)
N = Izz".d + pq (Iyy - II:E)
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Figura 1. Sistema de coordenadas en el helicoptero.

donde I, Iy, I.. son los momentos de inercia con res-
pecto a los ejes 2, y® v 2° respectivamente. L, M y N son
los pares aplicados en los ejes x?, y® y 2° respectivamente.
La relacion entre las velocidades angulares y los dangulos
de Euler estd dada por

¢ 10 —sp] '[P
01 =10 cp s4co q (2)
0 0 —s4 ceco T

donde ¢, 6 y 1) son el alabeo, el cabeceo y la guinada res-
pectivamente en la secuencia ZYX y la notaciéon compacta
se establece como sy = sin(k), ¢, = cos(k), k = ¢,0,.

El modelo dindmico del balanceo de la fuerza del rotor
principal estd compuesto por dos ecuaciones de primer
orden que describen la inclinaciéon del rotor principal
considerando las caracteristicas aerodinamicas y fisicas de
las palas del helicéptero. Estas ecuaciones estan dadas por
(Mettler (1996))

2
Tf(l =—a (1 + M2> —Tfq + Apb + Aionbion (1 + 3,&2)

2

Trb=—b (1 + M2> —T7p — Baa + BiatOiat (1 + MQ) (3)
donde a y b representan la inclinacién logintudinal y lateral
del plano definido por la trayectoria de la punta de pala.
Ajon v Bigt son términos constantes que dependen del
acoplamiento mecéanico entre los mandos de entrada y
las palas, &4t ¥ 01on son las entradas ciclicas lateral y
longitudinal. El término 7; es la constante de tiempo del
rotor y estd dada por 7y = ;—g, donde €2 es la velocidad
angular del rotor principal, v es el nimero de Lock, el

cvCia Ry
cual se expresa como 7y = p%%

, en estd expresion p
es la densidad del aire, ¢, es la cuerda de la pala, Cj, es
la pendiente de sustentacién del perfil aerodinamico de la
pala, Ig es el momento de inercia de la pala con respecto
a su aleteo y Ry es el radio del rotor. Los términos Ayb y
—Bga en (3) son términos cruzados, con A, = —B, como

el nimero de rigidez, definido por

8 (\2
Ab:_Bazf()\B_].)
v
donde el término Ag estd dado por A\g =1+ %, kg esla
constante de rigidez en la unién de la pala con el mastil.
w es la relacion de avance dado por p =

RyQ2

Octubre 14-16, 2015.
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2.1 Fuerzas y pares externos

Las fuerzas externas aplicadas al helicoptero son principal-
mente el empuje del rotor principal y de cola, y la fuerza
de gravedad. Ademas existen otras fuerzas, las cuales son
despreciadas como la fuerza aerodinamica generada por
la interaccion entre el aire y el fuselaje, entre otras. Las
fuerzas externas principales son expresadas como

X X 0
Y| =|Yuy+Yr|+R| O ]
Z A, mg

En estd relacion, las componentes de la fuerza son expre-
sadas en el marco de referencia cuerpo, donde Xy, Yy v
Zyr son las componentes del empuje del rotor principal,
mientras que Yr es el empuje del rotor de cola. m es la
masa del helicoptero, g es la gravedad. R representa una
matriz de transformacién definida segin (Etkin (1996))
por

CoCy) CoSqp —S0
S$pSeCyY — CpSyp SpSeSy T CHpCyp S¢69]
CpSOCy F SpSyp CpSeSyy — SpCop CCo
El empuje del rotor principal es considerado perpendicular
al plano definido por la trayectoria de la punta de pala
con base a (Layton (1984)). Entonces, hay una asociacién
entre la direccién del empuje y la inclinacién del plano
de la trayectoria de punta de pala, la cual se expresa por
(Raptis (2010))

R:

X —sinacosb —a
Yy | = | cosasinb |Tyr=~| b |Tur (4)
YA, —cosacosb -1

donde Ty r es el empuje del rotor principal.
Por otro lado, los pares externos se expresan matematica-
mente por

L L Yvhas
M| = | My |+ | —-Xyphy (5)
N Ny —Yoylr

Los términos hjps y 7 son las distancias desde el centro de
gravedad hasta el punto de aplicacion del empuje del rotor
principal y del rotor de cola, respectivamente. Los pares
Ly, My y N estén dados por (Sastry (1999))

LM = kﬁb; MM = k:ga; N]\/[ =0 (6)
donde kgb y kga son los pares inducidos por la rigidez del
rotor principal, kg es la constante de rigidez en la unién
entre la pala y el nucleo del rotor.

3. CONTROL

Se propone la implementacion de una estrategia de control
para el aumento de estabilidad en el alabeo y cabeceo de un
helicéptero de escala reducida; el movimiento de guinada
serd controlado por el piloto. Por tal razén se analizan las
ecuaciones de (1) que involucran al alabeo y al cabeceo
L = Izzp + qr (Izz - Iyy) (7)
M = Iyyq +pr (Imx - Izz)

las ecuaciones (4), (5) y (6), se sustituyen en (7), obtenien-
do asi la siguiente expresion
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(hMT]WR + kﬁ)b = I:czp + qr (Izz - Iyy)

(hMTMR—I—k‘B)a:Iyyq—FpT (Lu —Izz) (8)

Por otro lado, a partir de las dindmicas del rotor (3),
se desprecia a g por ser un valor pequeno con base a
los experimentos realizados, ademas si la respuesta de la
dindmica del rotor es mas rapida a la dindmica del fuselaje,
se puede considerar lo siguiente

0=—a-— Tfq + Alonélon

0=—b—7¢p+ Biatdiar
al despejar a las variables a y b de (9), queda como

(9)

a=—Trq+ Ajondion

b= —T¢p + Byat0at (10)
al sustituir a (10) en (8) se tiene que la dindmica de alabeo
y de cabeceo toma la forma

(h]MTMR + k,@)(_Tfp + Blatélat) = ma:p + qr (Izz - Iyy)

(hMTMR + kﬁ)(*qu + Alonélon) = yyq + pr (Ixz - Izz)
al despejar a p y ¢, se obtiene que
) 1
p=7- ((havTarr + kg)(—=75p + Biatdiat))
T (qr (L. — Iyy))
N (11)
4= 7- ((haTarr + k) (—=Trq + Atondion))
vy
1
_T (p?" (I:vw - Izz))
vy

La magnitud del empuje Tjsr depende del mando colec-
tivo, el cual es controlado por el piloto a través del radio
control; el empuje determina el movimiento ascendente y
descendente de la aeronave mientras que la orientacion
de la aeronave depende de la direcciéon del empuje que
es manejado por los mandos ciclicos. Por lo tanto, la
velocidad angular de la aeronave depende de los mandos
ciclicos y el empuje. Si consideramos que la aeronave
estd volando a una altura constante, el empuje deberd
permanecer constante para solamente compensar el peso
del helicéptero. Entonces en el andlisis de estabilidad de
la velocidad angular del helicoptero, se consideraréd a Ty g
como una constante en lugar de considerarla como una
entrada que define un punto de operacién para la altura.

El anélisis de la estabilidad se hara a partir del modelo
lineal del sistema; para esto, se obtiene los puntos de
equilibrio del sistema mediante las expresiones (11) y (2).
Dando como resultado que r* =0, ¢* =0, p* =0, 6;,,, =0

y 0/, = 0. Al realizar la linealizacién del sistema, se
obtiene

(hMTMR + kﬁ)Tf 0

Ap | _ Ly _ Ap

Aq 0 (hMTMR + k‘g)’l‘f Aq
B Lyy

(haTvs + k) Biar 0 B

+ Iza: _ (jlat

0 (hMTM + kﬁ)Alon 5lon
Ly

donde se tiene que Ap = p — p*, Aq = g — q*. Tunr es

Octubre 14-16, 2015.
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una constante en el punto de operacién para mantener al
helicéptero en un vuelo estacionario.

Si consideramos que
e1 = Ap—pa; €2 = Ag—qq

donde pg v qq son las velocidades angulares deseadas. El
sistema toma la forma

(hMTM + k‘g)Tf

. 0
er| _ _ I, _ e1
[éz} 0 (harThe + kg)7s Lz]
3 Iyy
(haveTar + k) Biat 0 B
+ I, _ §lat
0 (haTar + kg)Aion | | Sion
Iyy

Las entradas de control estdn compuesta por el regulador
de velocidad ma&s los mandos del piloto, tal como se
muestra a continuacién

6lat = _klel + Sp 6lon = —k’g@z + Sp
donde S;,,, ¥ Sp,.,,. son las sefiales por parte del piloto
para el mando lateral y longitudinal respectivamente. En
el andlisis del sistema en lazo cerrado se desprecian a las
senales del piloto porque se desea estudiar el aumento
de estabilidad producido por el regulador. Entonces, el
sistema en lazo cerrado es

. (hMT]y[—Fkﬂ)Tf (hMTM+k5)Blat
€1 = — k‘l €1
Ion Ips
harTor + k harTor + k5) Aron
é2:_<<MM+ ,B)Tf+(MM+ 8)A; kz)ez

lat? lon

Lyy Lyy
Fécilmente se puede observar que el sistema en lazo
cerrado consiste en dos ecuaciones de primer orden, y se
tiene la ventaja que al aumentar las ganancias ky y ko, se
estd aumentando la constante de tiempo haciendo que el
sistema estabilice en un menor tiempo.

4. INSTRUMENTACION DE LA AERONAVE

A continuacién se describe en forma general el funcio-
namiento y la operaciéon de cada una de las etapas de
instrumentacién (ver figura 2).

La plataforma experimental tiene dos formas de operar:
en modo manual y semiautomatico. En ambos modos
se debe iniciar con el encendido de la emisora de radio
control; la palanca del mando colectivo debe estar en su
posicién inicial (palanca abajo) para prevenir la activacién
de los rotores. La posicién del interruptor SD ubicada
en la emisora del radio control debe colocarse en modo
manual. Posteriormente, se enciende la plataforma de
vuelo para alimentar a un DSP y un receptor de radio
control. El DSP alimenta a la IMU y al modulo WiFi
mientras que el receptor alimenta a los servomotores. El
DSP envia las correspondientes senales de PWM a los
servomotores para ubicar al plato oscilante a una posicién
inicial. Al mismo tiempo el modulo wifi realiza el protocolo
de conexién con el modem de la estacion de tierra. Después
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Etapa de medicién
. Etapa de

i : alimentacion @ \ :

Rl 2o
H o

‘

Figura 2. Dispositivos electronicos del helicéptero a escala
reducida

el DSP comienza la sincronizacién con la IMU. Una vez
terminado este proceso, el piloto puede pilotear a la
aeronave mediante el radio control, el cual envia las senales
al receptor para ser procesadas y transmitirlas en forma
de PWM a las terminales ECAP del DSP para calcular el
tiempo del ciclo de trabajo del PWM. Si el sistema estd en
modo manual, las sefiales que entran en los ECAP saldréan
idénticas en las terminales de salida de PWM del DSP
para ser emitidas hacia los servomotores y que el piloto
maneje totalmente a la helicéptero. A la estacion de tierra
se esta enviando la informacién de los angulos de Euler,
las velocidades de rotacion que mide la IMU, y las senales
de mando que se envian hacia los servomotores.

El modo semiautomatico es activado mediante el interrup-
tor SD. El modo de operacién involucra anadir amortigua-
miento a la respuesta del helicéptero.

5. ACONDICIONAMIENTO DE SENALES
5.1 Servomotores del rotor principal

Un solo servo se encarga del mando colectivo del rotor de
cola, mientras que la velocidad del motor eléctrico es regu-
lada por un controlador de velocidad, haciendo muy facil
la manera de controlar a ambos dispositivos. Sin embargo,
el plato ciclico del rotor principal es manipulado por tres
servomotores, cuyos movimientos deben ser coordinados
para efectuar la entrada longitudinal, lateral y colectiva.

El DSP envia las respectivas senales de PWM hacia el
servo del rotor de cola y al controlador de velocidad del
motor (en este caso, la senal de entrada y la sefial de salida
corresponden uno a uno). En el caso de los servomotores
del rotor principal, el procedimiento es méas laborioso. Con-
sidere que se tienen tres senales de control para el mando
colectivo, lateral y longitudinal en el DSP; ademas cada
senal de mando se debe ver reflejada en los movimientos del
plato universal y cada movimiento es operado por los tres
servomotores. Entonces cada servomotor recibe la senal
de mando colectivo, lateral y longitudinal. Estas senales
enviadas por el DSP deben ser de manera sincronizada
para que no se afecten unas con otras. Para lograr esto, se
empezé a verificar como deberian moverse los servos para
efectuar cada mando; ademas se tiene que sumar la senal
de control més la senal del radio control que estd enviando
el piloto. Por tal razén, ambas senales se deben acoplar
perfectamente para evitar interferencia entre ambas y que
esto perjudique al comportamiento de cada mando en el
plato universal.

Octubre 14-16, 2015.
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El resultado del anélisis de las senales para operar a cada
servomotor se representa en forma matematica mediante
la siguiente expresién

S —0,0003375¢0; + 0,0052 —0,0025 0,0051 ] [ 8o0s
Sez | = | 0,0003326,0; — 0,0052 0,0050 0 Siom
Ses 0,0003348.0; — 0,0055  0,0025 0,0052 | | &jac
0.1091

+ ] 0.1158

0.1145

donde S.1, Sca y Se3 son las senales de control para cada
servomotor. En el caso de las pruebas solamente se quiere
aumentar la estabilidad en la orientaciéon de la nave, por
lo tanto la ecuaciones anteriores quedan de la siguiente
manera

Se1 —0,002521 0,0051617
S, | =] 0,005054 0 [ (;fm} (12)
Se3 0,002535 0,005246 | L et

los mandos 6oy, ¥ 014¢ estéan dados por

5lon = _klp; 5lat = _qu

Analizando la ecuacién 12, se observa que los coeficientes
de la matriz representan la pendiente del comportamiento
de las senales que envia el piloto. Entonces, se procede a
sumar la senal de control més la senal de piloto, teniendo
asi que

Sal Scl Spl
Sa2 = Sc2 + Sp2
Sa?) SCB Sp3

donde S,1, Sa2 v Sa3 son las senales de control de aumento
de orientacién para los servomotores 1, 2, 3, respectiva-
mente. S,1, Sp2 ¥ Sp3 son las senales para cada servomotor
enviadas por el piloto.

6. EXPERIMENTOS

Los experimentos consistieron en comprobar el aumento
de la estabilidad de la orientacién del helicoptero a escala
reducida. La forma de realizar los experimentos consistié
en iniciar el vuelo la aeronave en modo manual. Una vez
en el aire, el piloto ubica al helicoptero en una posiciéon
de vuelo segura, la cual se considera que estd en la
parte central del espacio de trabajo. Enseguida, se cambia
de modo manual a modo semiautomaético para activar
la senal de aumento de estabilidad. Las graficas de los
experimentos se muestran a continuacién.

Posteriormente, se aplicé la estrategia de control con el
fin de aumentar amortiguamiento al sistema. El cambio
de manual a semiautomdético se realizé6 a los 140,71 s
aproximadamente.El comportamiento del angulo de cabe-
ceo, alabeo, p, ¢ se muestran en las graficas 4, 5, 6 y 7
respectivamente.

El cuadro 1 1 muestra el comportamiento de ¢ antes y
después del modo semiautomatico

Una forma alterna de comprobar el efecto del amorti-
guamiento sobre el rotor principal del helicéptero, que se
traduce en un aumento de estabilidad, fue mediante la
opinién de un piloto de aeromodelismo con considerable
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I
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Figura 4. Angulo de alabeo del helicoptero a escala redu-
cida

0.1

Cabeceo (rad)

-0.051 a

0.1} 4

I I
o 50 100 150 200 250 300 350
tiempo (s)

Figura 5. Angulo de cabeceo del helicoptero a escala
reducida

experiencia en el vuelo de helicépteros. Este operd la
aeronave en modo manual y modo semiautomatico y su
experiencia fue que al conmutar a modo semiautomatico,
la aeronave requiere de menor concentracién por parte del
piloto para mantenerlo en vuelo.

Cuadro 1. Comportamiento de las velocidades ¢ y 6

Manual  Semiautomaético
Promedio de ¢ (rad/s) 0.0050 0.0036
Varianza de g 0.0103 0.0227
Desviacién estandar de ¢ 0.1016 0.1507
Promedio de 6 -0.052 -0.0327
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Figura 6. Velocidad angular alrededor del eje x°
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Figura 7. Velocidad angular alrededor del eje y°
7. CONCLUSION

En el presente articulo se mostré el acondicionamiento
de senal entre los mandos de control y los servomotores
para manejar de forma sincronizada el plato universal,
posteriormente se implementd un controlador para aumen-
tar la estabilidad del helicéptero a escala reducida y asi
lograr vuelo confortable para el piloto. Este aumento de
estabilidad, a la postre, puede reducir el diseno mecanico
del rotor principal, pues permite eliminar el mecanismo de
barra estabilizadora del helicéptero, con sus consiguientes
ventajas, tales como reduccién de la masa total de la aero-
nave, simplicidad del diseno mecénico del rotor principal,
menor mantenimiento al tener menos partes moviles en
el rotor principal, mayor facilidad en la operacion de este
tipo de aeronaves, entre las principales.
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