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SUMARIO

Este trabajo comienza con el estudio de un sistema de control para el aterrizaje del avién no
tripulado (unmanned aerial vehicle, UAV). El andlisis del control del aterrizaje se realiza
unicamente para el movimiento longitudinal. Un modelo lineal se utiliza para representar la
dinamica del avion. Para guiar automaticamente el aterrizaje del UAV se utilizan los siguientes dos
sistemas de control, que actan uno después del otro:

1°  Acoplador de la pendiente de planeo (APP).

2° Control de enderezamiento automatico (CEA).
Estos sistemas cumplen con éxito sus funciones. EI APP logra que el avidn se aproxime a la pista a
través de una trayectoria recta definida. EI CEA permite que el UAV este enderezado al momento de
entrar en contacto con el suelo. Tanto el APP como el CEA se disefian a partir de otro sistema de
control conformado por el autopiloto basico (estudiado en ref. [11]) y el sistema de control de
velocidad. El primero permite ajustar el angulo de cabeceo a un cierto valor deseado. Mientras el
avion se aproxima a la pista, la velocidad de vuelo debe mantenerse constante. Para estos efectos se
utiliza un sistema de control de velocidad. La definicion de los parametros de los controladores y de
las ganancias se realiza a través del lugar geométrico de las raices (LGR) y las respuestas en el
tiempo. Los resultados obtenidos son satisfactorios. Sin embargo, se debe tener presente que el
problema del disefio de un sistema de control para el aterrizaje se ha planteado en términos muy
sencillos. Algunas importantes simplificaciones realizadas son:

e Utilizacion de un modelo lineal.

e Ausencia de perturbaciones en el modelo, como por ejemplo, vientos.

e Disefio del UAV parcialmente determinado. Por ejemplo, el tren de aterrizaje no esta definido.

Luego se omitio el efecto del peso y las fuerzas aerodinamicas que produce esta parte del

avion.

En el estudio del sistema de control de aterrizaje del UAV para el movimiento longitudinal se
ha utilizado un modelo lineal. En el capitulo 3 se explica como se obtiene este modelo para el
movimiento longitudinal del avion. Dicho modelo esta en funcién de unos coeficientes Ilamados
derivadas de control y estabilidad. Se dan a conocer diversas formas de obtener dichas derivadas o
coeficientes. En este trabajo se utilizo el método semiempirico de ref. [4] para calcularlas.
Finalmente se comparan los resultados con los datos de otras dos aeronaves. Los valores de las
derivadas de control y estabilidad obtenidos son similares a las de estos aviones. Ademas se realizo
un analisis del modelo longitudinal del UAV con respecto al modelo obtenido en ref. [11]. Los
resultados de este estudio entregan validez al modelo obtenido en este trabajo.

En el capitulo 4 se estudié un modelo no lineal con perturbaciones. Este modelo se expresa
como un conjunto de 12 ecuaciones diferenciales ordinarias. De éstas, seis corresponden a
ecuaciones del movimiento. Las demas corresponden a relaciones cinematicas; tres ecuaciones para
calcular los angulos de Euler, y las restantes, para calcular la posicion del avion con respecto a
tierra. Los angulos de Euler permiten calcular la contribucion del peso del avion a las fuerzas
externas. Las otras fuerzas y momentos externos actuando sobre la aeronave son:

e Fuerzas y momentos aerodinamicos.

e Fuerzas y momentos producidos por la fuente de potencia.

e Fuerza debido a los vientos y turbulencias atmosfericas.
Los modelos de cargas de la fuente de potencia y aerodinamicas dependen del avion. En este
informe se analizé el De Havilland DHC-2 ‘Beaver’. Se estudio el comportamiento de este avion en



lazo abierto con la ayuda de una herramienta llamada Flight Dynamics and Control (FDC)
desarrollada en ref. [16]. Se realizaron comparaciones entre las respuestas del modelo no lineal y las
de un modelo lineal obtenido con FDC version 1.3.3. En un primer caso, se estudio el efecto que
produce la componente turbulenta del viento. En un segundo caso, se analiz6 el efecto que produce
una deflexion pulso del elevador. En general, las respuestas obtenidas con el modelo lineal
constituyen una buena aproximacion del modelo no lineal. Se concluye que el sistema lineal no se
puede utilizar para la navegacion, es decir, con este modelo no se puede conocer la ubicacion del
avion después de que este ha experimentado un cambio de rumbo importante. Para el analisis de
estabilidad y el disefio de controladores la linealizacion constituye una herramienta (til.

La herramienta de célculo utilizada es MATLAB version 6.5. Los programas creados se
adjuntan en un CD y se indican con la sigla PM acompafiada de un namero.
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