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Resumen—Esta publicacién presenta la implementacién de un
sistema embebido de control de rumbo y altitud parauna
aeronave no tripulada UAV. El sistema de control saisefié a
partir de los modelos propuestos en el libroAutomatic Flight
Control Systems;;. El sistema se programo en el hardware del
autopilto ArduPilotMega, del cual se extrajo la bas del cdigo
fuente ArduPilotMega 1.02 ;; para la implementacion de un
nuevo coédigo con sistema de control de rumbo y dlid.
Mediante ensayos en vuelo se verificé el funcionaemto del
sistema de control y se realizaron los respectivaguste de las
ganancias de control.
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. INTRODUCCION

En el desarrollo de los UAVUnmanned Aerial Vehicle
una parte esencial del sistema, es el disefio fiel=se
del autopiloto. Dicho software es el encargadoat@rolar la
aeronave para que el mismo realice las maniobrague®
que permitan cumplir con las misiones programadas.
maniobras de vuelo bésicas para el cumplimientolage
misiones, son las de control de rumbo y contrdlttud.

En la actualidad la informacién bibliografica disgae
respecto a los sistemas de control aplicados emesiUAV
es escaza y de dificil acceso debido a que se detana
tecnologia nueva en pleno auge y de alto crecimiantivel
mundial en los Ultimos afios. Dada la importanciaegéudio
de los sistemas de control en aviones UAV el Dapahto
de Mecanica Aeronautica del Instituto
Aerondautico propone el andlisis de aplicacion dgtkema de
control  descripto en el libr)Automatic Flight Control

DevBoard, Paparazzi UAV, PX4 FMU. La ventaja ddajar
con sistemas abiertos es que permiten realizsstetlie de su
funcionamiento y la posible modificacion del codfgente.

Para la realizacion del siguiente trabajo se s&laé el uso
del autopiloto ArduPilotMega dado que es de bajstao
(Factor importante ya que se debe considerar libipdad de
la pérdida del hardware en los ensayos en vuetegetodos
los sensores necesarios para realizar la navegacion
(acelerémetro 3 ejes, girdmetro 3 ejes, magnetantetejes,
GPS, telemetria de datos, anemdmetro y barometiajly su
de volumen, peso y consumo de energia lo hacepaptoser
utilizado en el avién disponible en el Departamendi®
Mecanica Aeronautica con el cual se prevé la raclin de
los ensayos en vuelo.

El codigo fuente del ArduPilotMega tiene implenastd un
control de rumbo y altitud de tipo PID (Control Poocional
Integral y Derivativog) el cual actla sobre las sefiales de
angulos de actitud de rolido y cabeceo, y los eslode
derivada e integracién de dichas sefales.

En el presente trabajo se propone como obijetivo
implementar un sistema de control de tipo de lazudados
el cual permita controlar rumbo y altitud mediantesistema
de control que actlie sobre las velocidades deorglichbeceo
dado por la accién de las superficies de contigvéelor y
aleron). Las velocidades de rolido y cabeceo geneamnbios
en los angulos de rolido y cabeceo donde actuhsagrindo
lazo de control. Por dltimo, el tercer lazo de cointctla

Universitari¢obre los cambios de rumbo y altitud producidos losr

cambios de angulo de rolido y cabeceo respectiveenBicha
arquitectura de control es la que plantea el liBuomatic

Systemg utilizado en aviones convencionales para sédrlight Control Systemg. La ventaja de implementar este tipo
aplicados en aviones UAV de pequefio tamafio denadimsna control es la de que el sistema actua directamsoitee las

UAV Clase | o SUAV Emall Unmanned Aerial Vehigg.

En la actualidad existen una amplia lista de wiate de
autopilotos disponibles en el mercado que sonpaectbdigo y
hardware abierto tales como: ArduPilotMega,
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sefales de velocidad y posicién angular del adddiferencia
del sistema de control PID que solo actlia sobrsdésles de
posicion angular y sus valores de derivada e iatagn.

UAV En este trabajo se describe el disefio e impleméntael

software del autopiloto en el cual se implementsistema de
control propuesto en el parrafo anterior.

Dicho nuevo software parte de la base del codigo de
autopiloto ArduPilotMegg, del cual se han extraido las
librerias principales y el nudcleo principal del grama.
Partiendo de este cédigo base, se plantea el dedafi
implementar un sistema de control de rumbo y altide
mayor complejidad descripto en el libsutomatic Flight
Control Systems.



Para el desarrollo del trabajo se adopt6é el modetdutivo
Espiral como modelo de ciclo de vida, ya que elnmis
permite realizar mejoras por cada ciclo de la akpir
permitiendo asi realizar futuras evoluciones deftvsare,
agregando funcionalidades tales como navegaciomyuos

preestablecidosWay Point}, aterrizaje y despegue en modo

automético (Ver Fig. 1).

Por lo que en el primer ciclo de la espiral seizaakl
desarrollo del Sistema Embebido de Control de Rumbo
Altitud del autopiloto.

Para cada ciclo de la espiral se plante6 trabajarda al
Modelo de Prototipos, teniendo en cuenta de quetede un
proyecto de corto tiempo y pocos recursos. La coosbn
del prototipo permite la evaluacién del sistemaapéa
retroalimentacién, con el fin de refinar los redguneintos del
software implementado.
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Fig. 1. Modelo Evolutivo Espiral del desarrollo gebyecto.

A. Descripcion del Sistema de Control de Altitud y Bam

Para la implementacién del sistema control de rumbo
altitud se parte del desarrollo teérico descripto et libro
Automatic Flight Control Systems En el libro se describe el
sistema de control de altitud de una aeronave,ual fue

DESCRIPCIONGENERAL DEL SISTEMA DE CONTROL

modificado a fin de obtener un modelo que permia s

implementado en un sistema embebido.
En la Fig. 2 podemos observar el diagrama en bkdeé
modelo del sistema de control de altitud. La sedal

referencia R representa la altura deseada a la cual se preter

que el avién vuele. A dicha sefial se le resta Erwde la

altura actual j medida por el altimetro, para obtener la sefi:

de error de altura, la cual sera la sefal de emtdd ganancia
de control K. A la sefial de salida de;Kes decir al angulo de

cabece®.,mm Se le resta la sefial proveniente del angulo ¢

cabeceo obtenida del sensor para obtener el adgutabeceo

de errorfe. Luego se implementa un controlador Pl ya qu

solo con un control proporcional no es suficiensbido al
error en estado estacionario que presenta el ¢@ptlioado en
dicha planta. La sefal de salida del controladorsBta la

TABLA |
UNIDADES DE LOSSISTEMAS DECONTROL DEAERONAVES

Simbolo

h
0
3

Descripcion

Altura de la aeronave [m]

Angulo de cabeceo [°]

Angulo de deflexion de la superficie
de control [°]

Angulo de planeo [°]

Velocidad de cabeceo [°/s]

Angulo de rolido [°]

Velocidad de rolido [°/s]

Angulo de guifiada [°]

<o ga=

sefial de entrada a la funcién de transferencia sdelo
actuador que genera como sefial de salida el anggilo
deflexion 6z de la superficie de control del empenaje
horizontal del avion. Dada la variacion dlese producird un
cambio en la dindmica del avién, mediante la caaalgue el
mismo cambie su altitud de vuelo.
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Fig. 2. Diagrama en bloques del sistema de cod&alltitud.

En la Fig. 3 se observa el diagrama en bloquesisieima
de control de rumbo. Si bien el sistema de comtealumbo es
similar al control de altitud, el mismo plantea daegyanancia
gque actla sobre la velocidad de rolido, no se ertauen el
lazo de realimentacion. En este caso el sistemzodeol de
rumbo se basa en tres lazos de control anidadosl. fiiimero
de los lazos se controla la velocidad de rolidarediante el
ajuste de la ganancia de contrg). En el segundo lazo se
controla el angulo de rolidd mediante la ganancia de control
Ke. Por ultimo el lazo externo realiza el controla®ulo de
rumboy mediante el ajuste de la ganancia de contyolBste
tipo de control permite controlar el rumbo del aviéeniendo
en cuenta no solo el angulo de rolido, sino tambgn
velocidad angular de rolido. Dicho sistema de adrttabaja
teniendo en cuenta tanto la dinamica como la citieendel
avion.
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Fig. 3. Diagrama en bloque del sistema de con&ralichbo.




B. Descripcion del Hardware del ArduPilotMega

TABLA Il

ARCHIVOSEXTRAIDOS DEL AUTOPILOTOARDUPILOTMEGA

El hardware a utilizar para la implementacion dgtvgare ARCHIVOS

DESCRIPCION

es el autopiloto ArduPilotMega. El mismo posee UMggupiotvMega pde
microcontrolador Atmega 2560 de 8 bits y los sessor
necesarios para programar el software del sisteamzodtrol.  AHRS.pde
Posee un girémetro de tres ejes IDG500/ISZ500, anteliel
cual se obtienen las velocidades de rolido y cabddediante  aginde pde
el uso del girometro y el acelerémetro de tres A@XL335,
el software de ArduPilotMega realiza el célculo AERS
(Attitude Heading Reference Sys}eron el que se obtienen
los angulos de actitud de rolidb y cabeced. La altura de
vuelo se obtiene mediante el sensor de presiénnigdrica
BMPO085.

Por ultimo el rumbo de la aeronave se estima meglian
uso de un magnetémetro HMC5883L.

EEPROM.pde

GCS_Ardupilot.pde

o . . log.pde
Para la transmision de datos el autopiloto utilina
modulos de telemetria XBee Pro de 900Mhz con paeafe
transmision de 50mW. Con dicho sistema se trananide radio pde

datos de navegacion y actitudes del avion en vuelo.
El hardware de ArduPilotMega posee ademas una ni@mor

EEPROM AT45DB161B, mediante la cual se puedersensors.pde

almacenar todos los datos de vuelo para el postenidlisis

del funcionamiento y ajuste del sistema de control. setup.pde
Las dimensiones del hardware del autopiloto son de

105x40x20mm con un peso de 50g, lo que lo hacefibars®

para ser utilizado en el avion disponible en el &&pnento

L. L. . L system.pde
de Mecanica Aeronautica, el cual se describe mélaaie. ¥ P

test.pde

Contiene el bucle principal delgzama.

Contiene las funciones del horizonte
artificial que calcula la actitud del avion.

Contiene las funciones que transfortaan
salida de los lazos de control en sefiales
para los actuadores (servos).

Contiene las funciones para leer y lascri
en la memoria EPPROM del autopiloto.

Implementa un protocolo con cam@s
ASCII de comunicacion de telemetria.

Contiene funciones para leer y escribir
archivos de registro de datos en la memoria
flash del piloto automatico.

Contiene funciones para leer las sefiales
enviados desde el radio control.

Contiene las funciones para leer Kdpre
absoluta y la velocidad anemomeétrica.

Contiene funciones para cargar los alore
de configuracién por defecto durante la
inicializacion del piloto automatico.

Contiene las funciones necesarias para
realizar la inicializacion del piloto
automatico en el suelo.

Contiene diferentes funciones para probar
el sistema de autopiloto utilizando
comunicacién por puerto serie conectado a
una computadora.

Manual:
Fig. 4. Autopiloto ArduPilotMega 1. 1.
2.
C. Descripcion del Software de ArduPilotMega 3.
El codigo ArduPilotMega esta escrito en lenguajer @t 4.
cual se compila y se carga en el microcontroladel d 5.

autopiloto mediante el uso del entorno de desarroé

I1l. PROGRAMACION DE LASFUNCIONES DELSISTEMA DE

CONTROL

A. Implementacién de los Modos de Vuelo

Para la implementacion del autopiloto se establecie
cinco modos de vuelo adicionales ademas del moda€le

Modo Control de Angulo de Rolid¢ROLIDO).
Modo Control de Angulo de Cabec&0ABECEO).
Modo Control de Angulo de Rumb@RUMBO).
Modo Control de Altitud(ALTITUD).

Modo Control de Rumbo — Altitu¢RUMBALT).

programacion Arduino. Si bien Arduino no admite la Estos modos de vuelo permiten ir verificando el
posibilidad de uso de gestién de interrupciones, s limita ~ funcionamiento de las diferentes partes que compagle
a la realizacion de un sistema de autopiloto, cgmauedo Sistema de control a medida que se incrementaniglegidad

demostrado en los codigos desarrollado por losrprogdores del mismo.
de ArduPilotMega.

El primer modo de vuelo permite realizar un ensayo

En la Tabla Il se describen los archivos extraides Vvuelo con el fin de hacer solo el ajuste de lasagaias K y
autopiloto ArduPilotMega. Estos archivos contientas Ko para controlar solamente el angulo de rolido. dmisma
funciones principales con los cuales se elabocdigo base Manera el segundo modo permite el ajuste de laangas de
a partir del cual se agregan las funciones papadgramacion control de angulo de cabeceg KK;. De esta manera el ajuste

del sistema de contigl

de las ganancias de control de angulo de rolidabgceo se

realiza de manera desacoplada previo a realizagjlsses de

rumbo y altitud.



Los modos de control de &ngulo de rumbo y conteol d

A continuacion se muestra la implementacién declexro
altitud permiten realizar los vuelos de ensayo pguatar las funciones que generan las sefales de referencsstieina de

ganancias de control ) K. ambas por separadas, de manereontrol para cada uno de los modos de vuelo.

desacoplada y utilizando las ganancias de congrédndjulo de

rolido y cabeceo fijadas mediante el uso de losploseros
modos de vuelo.

Finalmente, en el Modo de Control de Rumbo — Adtitel
autopiloto controla tanto el rumbo como la altura &
aeronave de modo acoplado, en cual se realizarigtilo
ajuste fino de las ganancias de control.

B. Implementacion de la Sefial de Referencia del SistEm
Control

Para realizar el ajuste del sistema de control eegsario
implementar las sefiales de referencia de entrasiagtama, a
fin de evaluar cdmo responde el sistema frente a safial
conocida.

En todos los modos de vuelo, se implementd la pioksid
de que la sefial de referencias de los sistemasonieolk
puedan ser generadas de dos maneras: medianieketieit
radio control o mediante una sefial escalén genedia
manera automatica al entrar en el modo seleccionado

La sefial escalon es una sefial muy utilizada esistsmas
de control para analizar la respuesta del sistgmague la
misma permite evaluar diferentes tiempos y tipoedpuestas.
Para la utilizacién de dicha sefal se configurdezhpo en
bajo donde la referencia se mantiene constantedyamie otra
variable se selecciona la amplitud del salto desdédal de
referencia (Ver Fig. 5).

S

t_ESCALON

Fig. 5. Sefial de control escaldn.

// CONFIGURACION SENAL ESCALON DE REFERENCIA
#define ANG_CABECEO 8 // Salto en grados
#define ANG_ROLIDO 15 // Salto en grados
#define D_RUMBO 45 // Salto en grados

#define D_ALTURA 15 //Saltos en metros
#define t_ESCALON 201// (t = t_ESCALON x 2@meg)

Mediante el uso de la opcion MODO_STICK, la sefial d
referencia se modifica en tiempo real medianteseldel stick
del radio control, con el cual se selecciona elmgde rumbo
o altitud de referencia que se desea que al aatombntrole.

Las sefales de referencias se implementan mediaate
funciones:

« Funcién de Sefal de Referencia Angulo de Rolido
* Funcién de Sefial de Referencia Angulo d¢
Cabeceo

«  Funcién de Sefial de Referencia Angulo de Rumb

/////77777777/// REF. ANGULO DE ROLIDO //////////11//1]]
void RA_phi_ref_RC(void){

#if SELECT_REF == MODO_STICK
Phi_Ref+=(radio_in[CH_ROLL]-radio_trim[CH_ROLL])*
(delta_phi_RA/(float)(radio_max[CH_ROLL]-
radio_trim[CH_ROLL]));

#else SELECT_REF == MODO_ESCALON
cont_phi++;

if(cont_phi == t_ESCALON){
neg_phi -1*neg_phi;
Phi_Ref = neg_phi*ANG_ROLIDO;

#endif

// LIMITACION DE LOS ANGULOS DE ROLIDO
Phi_Ref = constrain(Phi_Ref, -MAX_PHI_RA,MAX_PHI_RA);

¥
/////77777/77/// REF. ANGULO DE CABECEO //////////111//]]
void RA_theta_ref_RC(void){

#if SELECT_REF == MODO_STICK
Theta_Ref+=(radio_in[CH_PITCH]-radio_trim[CH_PITCH])*
(delta_theta_RA/(float)(radio_max[CH_PITCH]-
radio_trim[CH_PITCH]));

#else SELECT_REF == MODO_ESCALON
cont_theta++;

if(cont_theta == t_ESCALON){

neg_theta = -1*neg_theta;
Theta_Ref = neg_theta*ANG_CABECEO;
¥
#endif

// LIMITACION DE LOS ANGULOS DE CABECEO
Theta_Ref=constrain(Theta_Ref, -
MAX_THETA_RA,MAX_THETA_RA);

¥
/1/////7/77/7///// REF. ANGULO DE RUMBO //////////111/1]]
void RA_psi_ref_RC(void){

#if SELECT_REF == MODO_STICK
psi_ref_RA+=(radio_in[CH_ROLL]-radio_trim[CH_ROLL])
*(delta_psi_RA/(radio_max[CH_ROLL]-radio_trim[CH_ROLL]));

#else SELECT_REF == MODO_ESCALON
cont_psi++;

if(cont_psi == t_ESCALON)
psi_ref_RA += D_RUMBO;
#endif

// CONTROL DE CRUCE DE RUMBO DE 360 A © GRADOS
if( psi_ref_RA < 0.0f )

psi_ref_RA += 360.0f;
else if( psi_ref_RA > 360.0f )

psi_ref_RA -= 360.0f;

¥
//1117771717771/777/// REF. ALTITUD //////////111/11111111]
voidRA_alt_ref_RC(void){

#if SELECT_REF == MODO_STICK
alt_ref_RA+=(radio_in[CH_PITCH]-radio_trim[CH_PITCH])
*(delta_alt_RA/(radio_max[CH_PITCH]-
radio_trim[CH_PITCH]));

#else SELECT_REF == MODO_ESCALON
cont_alt++;

if(cont_alt == t_ESCALON)
alt_ref_RA += D_ALTURA;
#endif

* Funcién de Sefal de Referencia de Altitud




// LIMITACION DE ALTITUD DE VUELO

alt_ref_RA = constrain(alt_ref_RA, MIN_ALT_RA,
MAX_ALT_RA);
}

C. Implementacién de la Funciones del Sistema de Gbntr

Para la implementacion del sistema de control debouy
altitud se dividié al sistema en cuatro funciones:

«  Funcién de Control de Angulo de Rolido

»  Funcién de Control de Angulo de Cabeceo
»  Funcién de Control de Angulo de Rumbo

* Funcién de Control de Altitud

De esta manera cada modo de vuelo llama a lasctesse
funciones de control.

La funcién de control de angulo de rolido implenaehts
lazos internos de control de rumbo para contrdlangulo de
rolido ¢ como se muestra en la Fig. 6. Esta funcién siautil
en el modo de control de rolido y forma parte deldm de
control de rumbo.

d)ref{- p $
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Fig. 6. Diagrama en bloque de control de angulidool

A continuacién se muestra el cédigo fuente de
implementacion de la funcién de control de angwdoralido

donderoll_sensor es el valor de angulo de actitud en rolida

del avién obtenido del AHRSOmega Vector[0] es la
velocidad de rolido del avién y por ultinRD_Ale es la sefial
gue controla el servo actuador de los alerones.

//////////// CONTROL ANGULO DE ROLIDO //////////111/
void RA_AngRoll(void){

Er_Phi = Phi_Ref - roll_sensor / 100.0f;
PD_Ale = Er_Phi * KR_phi;

PD_Ale = (PD_Ale-ToDeg(Omega_Vector[@]))*KR_d;
PD_Ale = constrain(PD_Ale,-45,45);

1

De manera similar se implementé el lazo de cortitelno
del sistema de control de altitud el cual contedl@ngulo de
cabeced®, como se muestra en la Fig. 7.

En este caso el control de angulo de cabdcdéiene un
integrador para compensar el error en estado esta@ que
presenta la dinamica del avion.

Esta funcién se llama en el modo de control de cabhg
también forma parte de las funciones que se llasrarel
modo de control de altitud.

Control PI

Bref ] il !
ref 4 E + E_| Dindmica del ——h

K Actuador
gt [ e =31
- 8
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Sensor
Ang Cabeceo

Fig. 7. Diagrama en bloque del control de anguloat®ceo.

A continuacion se muestra la implementacion deksia
de control de cabeceo dongiéch_sensorindica el angulo de
actitud en cabeceo del avién obtenido por el AHRS,
|_Er_Theta se realiza la integracién de la sefial de errdi de
y por ultimo PD_Elev es la sefial de control del servo del
emepenaje horizontal del avion.

///17777/7/71///// CONTROL ANGULO CABECEO /////////11//1//
void RA_AngPitch(void){

Er_Theta = Theta_Ref - pitch_sensor / 100.0f;

PD_Elev Er_Theta * KH_p ;

I_Er_Theta += Er_Theta*KH_i*(deltaMiliSeconds/1000.90);

PD_Elev += I_Er_Theta;
PD_Elev = constrain(PD_Elev,-45,45);

La funcién que implementa el sistema de controtuhebo
solo controla sobre el &nguloy genera la sefial dgy la cual
servirh como sefial de entrada a la funcion de clowie
angulo de rolido descripta anteriormente (Ver Bjg.
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Fig. 8. Diagrama en bloque del control de &nguloutebo.

De esta manera el modo control de rumbo primamdl a
la funcion control de rumbo y una vez obtenidagldas dej,
llama a la funcion control de rolido.

En el cuadro siguiente se muestra la implementad&in
sistema de control de rumbo, donde se llama laidanc
RA_Calculo_Heading la cual estima el rumbo actual de la
aeronave mediante magnetometro. Se calcula la saialde
v mediante la diferencia del rumbo actual y el runueo
referencia, luego se multiplica la sefial por laagena de
control KR_psi. Esta sefial sera la sefial de retaede
angulo de rolidapes para la funciéon de control de angulo de
rolido.



/1111111111111/ CONTROL ANGULO DE RUMBO ///////////1//// En el primer caso dewitch casese ejecutan las funciones
void RA_fngfumb(vgid)({) mediante la cual se estima el rumbo del aviénzatido GPS
RA_Calculo_Heading(); -
Er_Psi = psi_ref_RA - psi_sen_RA; 0 magnetometro' .,
En el segundo caso se llama la func@ontrol_mode()

i‘C(Ef”P—SPiSi_j o 0){. donde se ejecutan las funciones de control de ryrdittud,
else 1f( Er_Psi < -180 ) las cuales generaran las sefiales de referenciagigoade
Er_Psi += 360.0f; rolido y cabeceo necesarios para que el avién edcam
Phi Ref = Er_Psi * KR_psi; rumbo y la altitud de referencia.
Phi_Ref = constrain(Phi_Ref, -MAX_PHI_RA, MAX_PHI_RA); Luego en el tercer caso se estima la altitud débnav
} mediante el uso del barémetro, continua con laifumpara

grabar los datos en memoria y por Ultimo en el tQuiaso se

Del mismo modo que en el control de rumbo, etoatrol  llama a unslow_loop() que actualmente no es utilizado por el
de altitud se implementa la funcién de control gl actua autopiloto.

sobre la altura h. Dicha funcion gener@glque es la sefial de
entrada de la funcion de cotrol de angulo de azbe(Ver
Fig. 9). Por lo que en el modo de control de altise llama [ ooy <

primero a la funcién de control de altitud y luegmllama la
funcién de control de angulo de cabeceo.

<

medium_loop()
. switch case:
| case 0: GPS - Magmetometer |

et + Bref |Control de Angulo inami -
e re N cabeceo& Dlnim_l'ca del >h
! vian 8 [case 1: control_mode() [1ooms

[ case 2: Altitud |

he | case 3: Grabar en Memaoria |
Altimetro -

| case 4 slow_loop () |

Fig. 9. Diagrama en blogue de control de altitud.

-<
.3

A continuacion se muestra la funcion de controbtitud fast_loop()
donde comienza por estimar la sefial de error deichltLa
altitud a la que se encuentra el avion es obtemiediante la :
diferencia de altitud que mide el barémetro poerdincia de
presion denominadaurrent loc.alt y la altitud medida al

momento del despegue almacenadgrennd_alt. RN 2o

//117111711/77//// CONTROL DE ALTITUD ///////1111/11111]
void RA_Altitude(void){

Er_Alt = alt_ref_RA-(current_loc.alt-ground_alt);
Theta_Ref = Er_Alt * KH; ‘
Theta_Ref = constrain(Theta_Ref, -MAX_THETA_RA,

MAX_THETA_RA) ; Fig. 10. Tiempo de ejecucion de las funciones aérob

}

La funciénfast loop() se llama cada 20ms y es donde se
llaman a las funciones de lectura de velocidadcam del
avién, lectura de las sefiales de radio controbut@lde la
actitud del avion mediante la funcién read AHRSti(dde
Heading Reference System), luego llama a la funcién
update_current_flight_mode() en la cual se ejecutan las
funciones que controlan los angulos de rolido yecab de la

El codigo del autopiloto comienza por inicializaa | aeronave.
configuracién de todos los sistemas en la funcidd Por ultimo elfast_loop() termina por llamar a la funciones
setup(). Luego entre un bucle infinito en el cual se vaencargadas de posicionar los servos acorde a itadaque
ejecutando todas las funciones que controlan elovde la estiman los controladores que debe tener el aaém realizar
aeronave. el control de dngulo de rolido y cabeceo.

El bucle infinito se divide en dos bucles, uno ak e De esta manera, la implementacién del sistemaodeat
denomina médium_loop() y otro fast loop() como se queda dividida en dos partes, en una primera etudh se
observa en la Fig. 10. En eledium_loop() se ejecuta un controla el rumbo y la altitud cada 100ms y unaiseg parte
switch casede 5 casos con el fin de ejecutar funciones cadmnde se controla el angulo de rolido y cabecea 28dns.
100ms,

De esta forma quedan implementadas las cuatroduoesi
de control que son llamadas por los distintos maiosuelo
del piloto automaético.

IV. SINCRONIZACION DE LA EJECUCION DE LASFUNCIONES DE
CONTROL



A continuacién se muestra la implementacion deuteibn
control_mode() en donde se divide en tres posibles casos.
primer caso corresponde al modo de vuelo de comteol
rumbo y altitud, donde se llama las dos funcionesefial de
referencia de seleccion de rumbo y altitud a cdatry luego
se llama a las funciones de control de angulo debouy
altitud.

Los dos siguientes casos corresponden a los medasedo
de rumbo y altitud respectivamente. En cada unlosleasos,
primero se llama a la respectiva funcién de se@akterencia
y luego a la funcién de control.

switch(control_mode){
case RUMBALT:

RA_psi_ref_RC();

RA_alt_ref_RC();

Senal referencia de rumbo
Senal referencia de altitud

//
//

RA_AngRumb () ; // Funcion Control de Rumbo
RA_Altitude(); // Funcion Control de Altitud
break;

case RUMBO:
RA_psi_ref _RC(); // Senal referencia de rumbo
RA_AngRumb () ; // Funcion Control de Rumbo

break;

case ALTITUD:
RA_alt_ref_RC();
RA_Altitude();
break;

//
//

Senal referencia de altitud
Funcion Control de Altitud

El siguiente cuadro se muestra la implementaciérade
funcion update_current_flight_mode(). En los primeros tres
modos de vuelo, se llaman a las respectivas fuesiga sea
para control de rolido como cabeceo, las cualeibenclas
sefiales de referencias determinadas en la
control_mode().

Los dltimos dos casos corresponde a los modos &le de
control de rolido y control de cabeceo. En estosdoso
primero se llama a la respectiva funciéon de refg@eepara
luego llamar a la funcién de control correspondient

voidupdate_current_flight_mode(void)
{ switch(control_mode){

case RUMBALT:
RA_AngRoll();
RA_AngPitch();
break;

case RUMBO:
RA_AngRoll();
break;

case ALTITUD:
RA_AngPitch();
break;

case ROLIDO:
RA_phi_ref_RC();// Ingresar angulo de ref de rolido
RA_AngRoll(); // Controlar angulo de rolido PHI
break;

case CABECEO:
RA_theta_ref_RC(); // Ingresar angulo ref de cabeceo
RA_AngPitch(); // Controlar angulo de cabeceo THETA
break;

rolido PHI
cabeceo THETA

// Controlar angulo de
// Controlar angulo de

// Controlar angulo de rolido PHI

// Controlar angulo de cabeceo THETA

tiempo de muestreo 20ms y 100ms que es el periedo d
Eluestreo de las sefiales de control con las quercdos
bucles medium_loop() y el fast loop(). De esta marse
obtiene el modelo digital de la planta.

Mediante el andlisis en lugar de raices de lasidnes de
transferencias en el plano discreto, se estimalel maximo
y minimo de las ganancias para mantener el sistemizo del
circulo unitario donde el mismo se mantiene esgable

Este andlisis se realiza para cada uno de los mddos
vuelo, por lo que se establecen las gananciasi@gaensayos
de control de angulo de rolido, control angulo @débeceo,
control de rumbo y control de altitud, cada angilison su
respectivo modelado de la funciéon de transfereroéh
aviong. En las siguientes figuras se muestran los lugaees
raices estudiados para establecer los rangos dengas de
los sistemas de control de angulo de rolido y angig
cabeceo.

Root Locus

System: G
Gain: 42.5
1 L) Pole: 0.436 + 0.392i
System: G Damping: 0.589
Gain: 170

Overshoot (%): 10.1
Frequency (rad/sec): 45.3

Pole: 0.0583 + 1i

Damping: -0.00227
Overshoot (%): 101
Frequency (rad/sec): 75.6 \

0 * n

Imaginary Axis

System: G

Gain: 23.1

Pole: 0.476

Damping: 1

Overshoot (%): 0
Frequency (rad/sec): 37.2

funcién

-2 -1.5 -1 0.5 1 1.5 2

Real Axis

Fig. 11. Lugar de raices del sistema para conéichadgulo de rolido.

Root Locus

14 - T System Gztheta_LA
Gain: 6.91
Pole: 0.337 +0.933i
2 Darrping: 0.00648
Overshoot (%): 98
Frequency (rad/sec): 61.2

Imaginary Axis

System Gztheta_LA
Gain: 0.386

Pole: 0.623 + 0.381i
Darrping: 0.497
Overshoot (%): 16.5
Frequency (rad/sec): 31.6

2 1.5 1 0.5 0 0.5 1
Real Axis

Fig. 12. Lugar de raices del sistema para codé&iohngulo de cabeceo.

Una vez analizados los lugares de raices se edtble los
valores de ganancia para ser ensayados en vugloydtes se

} ) muestran en la Tabla Ill.
TaBLA Il
V. RANGO DE GANANCIAS DE CONTROL CONMATLAB GANANCIAS DE LOS SISTEMAS DE CONTROL DEROLIDO Y CABECEO
Mediante el uso de Matlab se calcula el rango de la Ko
ganancias de control para luego ser ensayadasedgsyu Kb Min. Max.
Se crea un archivscript donde se carga las ecuaciones que 0.2 5 42
modelan al aviog;. Luego se discretizan las funciones con el 8-3 i gz




KD
Ki Min. Max.
3.0 0.3 2.0
4.0 0.5 25
8.C 0.7 3.8

Del mismo modo se establecieron los rangos de gé@asan
del sistema de control de rumbo y el sistema déraode
altitud mediante el andlisis de los lugares de emic
correspondiente a cada funcion de transferenciawiéh.

Root Locus

System Gzpsi_LA
Gain: 11.6

Pole: 0.287 + 0.96i
Damping: -0.00153
Overshoot (%): 100
Frequency (rad/sec): 12.8

System Gzpsi_LA
Gain: 0.246
Pole: 0.961
Danping: 1
Overshoot (%): 0
Frequency (rad/sec): 0.396
"

Imaginary Axis

0 02 04 06

Real Axis

08 1

Fi

g. 13. Lugar de raices del sistema para codé&ofingulo de rumbo.

Root Locus

System: Gztheta_LAC
Gain: 6.49

Pole: 0.38 +0.931

Damping: -0.00373
Overshoot (%): 101
Frequency (rad/sec): 59.2

Imaginary Axis

System: Gztheta_LAC

Pole: 0.64 +0.311i
Damping: 0.601
Overshoot (%): 9.44
Frequency (radisec): 28.3

-1 05 0
Real Axis

05 1

Fig. 14. Lugar de raices del sistema para codealltitud.

Los valores de ganancias establecidos paradtensas de
control de rumbo y altitud se observan en la Tiéla

TABLA IV
GANANCIAS DE LOSSISTEMAS DE CONTROL DERUMBO Y ALTITUD

Ky

Min. Max.

0,5 1C
Ke

Min. Max.

0,5 8

VI. ENSAYO ENVUELO DEL SISTEMA

Una vez obtenidos los valores de ganancias para
realizacion de los ensayos, se realizaron los sugéoprueba
utilizando el avion KJOTA del Departamento de Mécén
Aerondutica IUA (Ver Fig. 15).

TABLA V

CARACTERISTICAS GENERALESAVION KJOTA
Largo 1,06 m
Envergadura Alar 1,50 m
Peso 1,290 Kg
Motor Eléctrico BL2215/20

1200rpm/V

N2 Canales 4

Fig. 15. A) Avion para ensayo en vuelo KJOTA, B)sthlacion del
autopiloto ArduPilotMega en el avion KJOTA.

El primer vuelo se configur6 con los modos de vuelo
manual y modo control &ngulo de rolido. Durantedasayos
se evaluaron los valores de ganancias preestabéeddn
Matlab hasta allar la combinacién de las ganankiay K;
Optimas para el control de rolido. El ajuste degasancias se
realiz6 utilizando como sefial de referencia unaradat
escalén con un salto de sefial de 0° al5°.

Mediante las ganancias, i 20 y K = 0.2 se obtuvo la
mejor respuesta del sistema de control en angulolim, la
cual se observa en la Fig.;g6

Del mismo modo se realizd el ensayo para el corteol
angulo de cabeceo. Se configuraron los modos déos/ue
manual y de control de angulo de cabeceo, y sézdeal
ensayo con los valores de ganancias preestabledidesnas
se configur6 en sefial de referencia para un sal®’ ¢ de -8°
nga realizar los ensayos del sistema.
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Ke = 20 ~+-phi

K& =0.2 —phi_ref

0 50 100 150 200 250

Sample [-]
Fig. 16. Ensayo en vuelo de control de rolido corsaito de 15°.

300 350 400 450

Los resultados obtenidos en el sistema de con¢réngdjulo
de cabeceo se observa en la Fig. 17 y Fig. 18.0Diesultado
demuestra que el sistema entra en oscilacionesUeuando
comienza a controlar el angulo indicado por la keaf@a
referencia y luegos estas oscilaciones se van atelouhasta
mantener el angulo de cabeggo

10
Kp= 1,0
s Ki=4,0

—+—Theta_Ref
——Theta

0 [deg]
v

-10

-15

-20
100

sample [-]

150 200

Fig. 17. Ensayo en vuelo de control de cabeceanaalto de -8°.

20

10 (\
AN .
= v LY A B
v
2 s
=
0
5 Kp= 1,0 —+—Theta_Ref
Ki=4,0 —=—Theta
-10
0 50 100 150 200

sample [-]
Fig. 18. Ensayo en vuelo de control de cabeceanmalto de +8°.
Luego se realiz6 el ensayo para el ajuste en vdelda

ganancia del controlador de rumbo. Se configur&vamente
el avién para volar en el modo de control de rumbse

configur6 la sefial de referencia para realizaralto sle 45° de
rumbo con respecto al rumbo en que se encuentaamdolla
aeronave.

Utilizando los valores obtenidos mediante el arslis
realizado en Matlab, se realizaron distintos vuehasta
encontrar el valor de K= 1.2 como el valor de ganancia con
el cual el sistema de control respondia de manezptable.
Los resultados obtenidos se observan en la Figioh@e el
avién cambia de rumbo 90° a rumbo 135°. El sistelma
control mantiene el rumbo con pequefias oscilaciolees6°
gue pueden ser atribuidas a rafagas de viento,cper@un asi
son aceptables para controlar el rumbo del avidd T,

Por dltimo se realizd el ensayo en vuelo del siastela
control de altitud. Para realizar el ensayo se igand el
sistema en el modo de control de altitud para otatr
mediante una sefial escalén, la cual en un princi@atenie
la altura en la que se encuentra volando el avidnego
realiza un salto de 45m. Los resultados del ensaybservan
en la Fig. 20. Mediante la realizacién de estosys se hizo
evidente la necesidad de que el sistema cuenterca@ontrol
de velocidad indicada IASIndicated Air Speedpara el
correcto control de altitud ya que es un factoispensable
para controlar la altitud de vuglg

160 -
150 +
140 -
130

120 +

*
> 110 +
100
S0 T
—+—yaw_sensor
! | | Kp=12 | )
80 v ——psi_ref
70 + + + + +
30 80 130 180 230
Sample [-]
Fig. 19. Ensayo en vuelo de control de rumbo cosalto de 45°.
130
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sample [-]
Fig. 20. Ensayo en vuelo de control de altitud gorsalto de 45m.
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100 200 230 300



VII.

En la finalizaciéon del trabajo se puede concluie & ha
logrado disefiar e implementar un sistema embeladmdtrol
de rumbo y altitud en la plataforma de ArduPilotieg

Utilizando la base del cddigo del autopiloto Ardof\Mega
fue posible reescribir un nuevo coédigo en el bymiacipal
con fin el de implementar el sistema de controlrg®bo y
altitud acorde al propuesto por el libutomatic Flight
Control Systemg;.

Mediante la utilizacion de las herramientas de Mnatse
logré definir los rangos de ganancias del sistemaattrol a
ser ajustadas en vuelo. La definicion de los ramgmdas
ganancias fue de suma importancia para la realizade los
ajustes en vuelo dado que los modelos de conteseptan
lazos anidados, y la sintonizacién de este tipgat@ncias no
es posible sin el estudio previo de los posiblderga y sus
limites de estabilidad.

Realizados los ensayos en vuelo se logré realizajuste
fino de las ganancias del sistema de control phtaner un
funcionamiento correcto del sistema embebido detrabn
salvo en el control de altura en el cual se haderiaola
necesidad de agregar un sistema un control deigdatbtAS.

Queda como trabajo a futuro la implementacién de
sistema de control de velocidad IAS para ser atilizen un
nuevo sistema de control de altura el cual contnolesolo el
angulo de cabeceo, sino también la velocidad IA8 bku
permita realizar un ascenso controlado.

Otras aplicaciones a desarrollar son el sistemradegacion

CONCLUSION

por puntos preestablcidogv/éy Point} utilizando los sitemas

de control ya desarrollados y mejorando el sistdeaontrol
de altura. Se puede implementar a fututro el modo
emergencia Return To Land el cual utilizan los UAYV caso
de emergencia para que el vehiculo vuelva de faut@noma
al lugar de despegue, como asi también implemdotar
sistemas de control para la realizacion de at¢erizdespegue
en modo automatico.
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