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RESUMEN

En este articulo se presenta el procedimiento de sintonizacién y simulacion de una estrategia de control
predictivo adaptativo para controlar los movimientos longitudinal y latero-direccional de un vehiculo aéreo no
tripulado (VANT), utilizando la plataforma Matlab®-Simulink®. Se utiliza el modelo matematico de un VANT
con el cual se realizan inicialmente las simulaciones del sistema en lazo abierto, se lleva a cabo su
identificacién en linea y, con los parametros obtenidos, se implementan algoritmos de control predictivo y
controladores PID para controlar los angulos de pitch, roll y yaw. Las estrategias de control utilizadas muestran
un buen desempefio y logran estabilizar adecuadamente la aeronave. Finalmente, se presentan y analizan los
resultados del desempefio del sistema con el control predictivo y con el control PID utilizando métricas de la
integral del error y del trabajo de la variable manipulada.
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PREDICTIVE CONTROL OF LONGITUDINAL AND LATERO-DIRECCIONAL MOVEMENT OF
UNMANNED AIRCRAFT

This paper presents the procedure of tuning and simulation of an adaptive predictive control strategy to control
the longitudinal and latero-directional movements of a unmanned aerial vehicle (UAV), using the Matlab ® -
Simulink® platform. Uses the mathematical model of a UAV which are initially performed simulations of the
system in open loop, identification is carried on online, and predictive control and PID controllers algorithms
are implemented with the parameters obtained, to control the angle of pitch, roll and yaw. Control strategies
used presented a good performance and manage to stabilize the aircraft properly. Finally, they are presented
and analyzed the results of the performance of the system with predictive control and PID control using metrics
of the integral of the error and of the work of the manipulated variable
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1. INTRODUCCION

El control de vuelo en los vehiculos aéreos no
tripulados ha sido un area de investigacion a la que
se ha prestado gran interés por muchos afios. Estas
aeronaves son capaces de volar sin necesidad de un
piloto humano a bordo que las controle. Pueden ser
controladas remotamente o volar de forma
autbnoma basada en vuelos programados
previamente utlizando sistemas de control
complejos. En la actualidad, en numerosas
universidades y centros de investigacion, se
analizan, modelan y desarrollan vehiculos aéreos
autonomos, por ejemplo, las firmas como
Lockheed Martin, la NASA y la Universidad MIT,
entre otras a nivel mundial y a nivel nacional, en la
misma linea de investigacion, la Universidad
San Buenaventura con el VANT Navigator, la
Fundacién Universitaria Los Libertadores con el
VANT solvendus, el Grupo de Fitotecnia de la U.N.
Sede Medellin trabaja en drones para agricultura de
precision, la Universidad EAFIT desarrolla un
proyecto enfocado en tres lineas: desarrollo,
creacién y adaptacion de nuevas aplicaciones de los
drones.

Las estrategias de control utilizadas son muy
diferentes y van desde el uso de controladores PID,
hasta sistemas de control inteligentes. En [1] se
presenta el proceso matematico para obtener un
modelo dinamico de aviones subsoénicos, en
ecuaciones de espacio de estado para los
movimientos longitudinal y lateral. El logro principal
de este trabajo radica en la implementacién de una
metodologia para calcular los coeficientes
aerodinamicos utilizando una interfaz grafica. En [2],
se modelan, simulan y controlan cinco sistemas
aéreos no tripulados, la modelacion se basa en la
metodologia de Newton-Euler y Euler-Lagrange y
para el control se utilizan controladores PID y
algoritmos basados en ldgica difusa y redes
neuronales. Asi mismo, en [3], se presenta un nuevo
sistema de control de vuelo automatico basado en la
metodologia de control predictivo experto, para una
aeronave de ala fija de 6 grados de libertad no-lineal,
las leyes de control resultantes se validaron
mediante simulacién con el modelo propuesto. En [4]
se desarrolla una herramienta para la identificacion
de los parametros de un modelo de una UAV
(Unmanned Aerial Vehicle) a partir de sus datos de
vuelo, utlizando un estimador de minimos
cuadrados para el procesamiento de datos reales.
La importancia del trabajo, realizado en el Instituto
Balseiro Universidad Nacional de Cuyo, Argentina,
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se refleja en la generacién de un conocimiento mas
profundo y practico acerca de la estimacion de
parametros de vehiculos aéreos. En [5], se da un
acercamiento al modelado y control de aeronaves de
ala fija de pequefia envergadura no tripuladas y se
presenta un control no lineal a partir del desacople
del vuelo lateral y longitudinal mostrando resultados
en simulacion. En [6] se propone el desarrollo de un
sistema de control utilizando técnicas adaptativas
que esté en capacidad de absorber las
perturbaciones que experimenta una UAV ante la
pérdida subita de una carga que transporta. El
trabajo es interesante en cuanto desarrolla un
simulador en el cual los datos de entrada, como
pueden ser los valores de referencia de la velocidad
y del angulo de trayectoria se pueden modificar
facilmente, lo cual hace posible analizar el
desempefio de la aeronave ante diferentes
condiciones de operacion.

Este articulo tiene como objetivo simular el modelo
de la aeronave objeto de estudio e implementar un
sistema de control predictivo adaptativo en el
entorno de Matlab® y Simulink® capaz de controlar
sus movimientos longitudinal y latero-direccional y
estabilizarla ante cambios en el punto de consigna y
en presencia de perturbaciones. Metodol6gicamente
el trabajo se inicia con la presentacion de la
modelacion de la aeronave, a continuacién, se
exponen los fundamentos tedricos del método de
identificacion utilizado, continuando con el disefio del
control predictivo adaptativo y de la sintonizacion del
controlador PID empleando la técnica de asignacion
de polos, finalmente, se presentan y analizan los
resultados y las conclusiones.

2. MATERIALES Y METODO

2.1. Modelo de la aeronave

En el desarrollo del trabajo se utiliz6 el modelo
matematico de un VANT del departamento de
Aerotecnia de la Escuela Universitaria de Ingenieria
Técnica Aeronautica, analizado en [7]. En la fig.1. se
muestran los tres ejes perpendiculares entre si sobre
los cuales una aeronave puede rotar, estos ejes son:

Eje Longitudinal (Eje x): se extiende desde la nariz
hasta la cola del avion. El giro que se realiza sobre
este eje se conoce como roll. Se controla con
los alerones.

Eje Lateral (Eje y): se extiende de punta a punta de
las alas del avion. El giro que se realiza sobre este
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eje se conoce como pitch. Se controla con el timén
de profundidad o elevador.

Fig. 1 Ejes de una aeronave. Tomado de [8]

Eje Vertical (Eje z): pasa por el centro de gravedad
del avion, es perpendicular a los ejes transversal y
longitudinal. El giro que se realiza sobre este eje se
conoce comoyaw. Se controla con el timén de
direccion.

Las ecuaciones que describen el movimiento
longitudinal y latero-direccional, son las siguientes:

2.1.1. Modelo longitudinal. Definido por la ecuacion
1)
u = Cx,u+ Cx,w+ Cxqq — g0 + Cxs,0,
w=Zyu+Z,w+Z,q+Zs,6e
q=Mu+M,w+ Muq+ Ms,6,
6=q
Cx,, Cx, y Cx, son los coeficientes que relacionan
la resistencia aerodindmica y el empuje del UAV con
respecto a los cambios en la velocidad horizontal u,
vertical w en el eje Xy en el eje Y respectivamente.

€y

Cxs, es el coeficiente que relaciona los cambios en
la resistencia aerodindmica producidos por cambios
en el timén de profundidad.

8, : Angulo de deflexion del timén de profundidad

Zy 2w Zg 25, My, My, , Mgy Mg, son coeficientes
que dependen entre otros factores de los
coeficientes que relacionan los cambios en la
sustentacion, producidos por el cambio en la
direccion del aire desviado por la accion del ala del
avién, conocido como efecto downwash en cola.

Las variables de estado para el sistema se definen
de la siguiente manera:
u: Velocidad en x
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w: Velocidad en z
q: Velocidad angular en y
6: Anguloeny

Larepresentaciéon del modelo en variables de estado
esta dada por la ecuacion (2) y propuesta en [7]

x = Ax + Bu
y=Cx+Du (2)
Con:
u —07222 0.0198 0 -9.8
w= Yl 4= —-0.261 —-3.208 27.24 0
q 04348 —-2451 -13.79 0
6 0 0 1 0
1 0 00 —0.2136 0
_10 0036 0 0 _ | —2.049 _10
C_O 0 1 0 B= —34.76 D_O
0 0 0 1 0 0
2.1.2 Modelo latero-direccional. Dado por la

ecuacion (3)

v=Cy,v—U,r + g +Y5,6q + V5.6,
p=Lyv+L,p+Lr+Ls6q+Ls 6

7 = Nyv + Npp + N;7 + N5, 6, + N5, 6,
6=p

(3)

Cy, es el coeficiente que relaciona la resistencia al
movimiento horizontalmente del UAV, producida en
mayor parte por la cola vertical y en menor medida
por el fuselaje. Y5, Y5, son los coeficientes que dan
la velocidad lateral al presentarse un cambio en la
posicion de los alerones y timon de direccién
respectivamente. §, y &, Angulos de deflexion de
alerones y timdn de direccion respectivamente. L, y
N, ;L, y N, son pares de coeficientes que dependen
de los momentos de inercia y relacion de la
resistencia a rotar en torno al eje X y en eje Z del
VANT producida por el diedro del VANT y la cola
vertical y el diedro del VANT vy las alas
respectivamente.

L.y N, son coeficientes que dependen de los
momentos de inercia y de la relacién del momento
de roll y de yaw producido por la sustentacion al
haber una perturbacién en el régimen de yaw.

Ls, Y Ns,; Ls, Yy N5, son pares de coeficientes que
dependen de los momentos de inercia y de los
coeficientes que proporcionan el roll y el yaw al
presentarse un cambio en la posicién de los alerones
y del timén de direcciéon respectivamente. Para las
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entradas correspondientes a alerones y timén, se
definen las siguientes variables de estado:

v: Velocidad en y

p: Velocidad angular en x

r: Velocidad angular en z

¢: Angulo en x

La representacion en el espacio de estado para el
sistema se da en la ecuacién (4), segun [7]

x = Ax + Bu
y=Cx+Du )
Con:
v —0.4727 0 —27.78 9.8
X = p A= —-3.411 -20.13 9.693 0
r 0.6854 —-2.643 —1.07 0
() 0 1 0 0
0.036 0 0 O
1l o 100
¢= 0 010
0 0 0 1
—1.187 3.028 0 0
B = —-1279 -1.776 D= 0 0
—4956 —-24.49 0 0
0 0 0 0

2.2. ldentificacién en linea del modelo

De acuerdo con [8], la técnica del control adaptativo
requiere estimar en linea los parametros de la planta
para calcular el controlador correspondiente. Una de
las estrategias para la identificacién paramétrica en
linea, se basa en el método de minimos cuadrados
[9]. En este caso, se asume que la funcién de
transferencia del modelo este dado mediante la
ecuacion (5),

(Z) blzn_l + szn_z + .- bn

"+ a z"t + gy

Y
G(z) =

o) )

En donde U(z) es la entrada e Y(z) es la salida.

El sistema dado por la ecuacién (5) queda descrito

mediante la ecuacion en diferencias (6):
n n

y() == aey(k =)+ ) beutk - )
j=1 j=1

Que corresponde a un modelo autorregresivo de
promedio moévil con variable exégena, ARMAX, por
sus siglas en inglés y en él se debe estimar el vector

de parametros:

(6)

0=la; a, a, by by b,]"

)
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Utilizando un conjunto de N + 1 pares de mediciones
de entrada-salida del sistema (siento N+ 1 el
numero de datos):

{u(0),y(0} {u(D),y(1)} {um),ym}  (®
A causa del error que se puede presentar en la
medicidn, la ecuacion (6) se transforma en:

n n

y() == eyl =)+ ) beutk =) +e®) ()
j=1 j=1

La ecuacion (9) se puede escribir en la forma:
y(N) = fT(N)6 + e(N) (10)
En donde 8 es el vector de parametros definido en
la ecuacion (7) y:
T =[-yk-1) -ylk-n) uk-1 uk -n)] (11)
El vector 6 debe minimizar la suma de los cuadrados
del error, es decir, minimizar la funcion:

N
J(©) = z w(k)e? (k) = " (N)w(N)e(N) (12)
k=n

En donde w(k) es una matriz diagonal. Minimizando
la ecuacion (12) resulta:

6 = [FT(N)w(N)F (NI FT (N)w(N)Y (N)] (13)
En [9] se considera que el factor de peso w(k) puede
tomar la forma dada en la ecuacion (14):

w(k) = aAN+1-k A<1 (14)
A partir de las ecuaciones (12), (13) y (14) se
obtiene:

O(N+1) =8(N) + L(N + De(N + 1) (15)
En donde:

e(N+1)=[y(n+1) - fT(N+1)IN)] (16)
LIN+1) =

1 1 1 -1
SP(NF (N + 1) [Z+ ~FTQN + DPOVFN + 1)] 17)
P(N) = [FT(N)w(N)F(N)]* (18)
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P(N+1)= %[1 — LN+ DfT(N + D]P(N) (20)

Reemplazando N por k y con a = 1 se obtienen las
ecuaciones en diferencias recursivas que permiten
estimar los parametros del sistema. Para iniciar la
identificacion se puede hacer 4(N) =[0]y P(N) =
al. En donde a es un escalar de valor elevado
(1000 < @ < 10000), luego se obtienen los valores
estimados para8(N + 1) y P(N + 1).

2.3. Control predictivo generalizado

El control predictivo generalizado (GPC), es una
estrategia que hace uso explicito del modelo del
sistema a controlar para calcular una secuencia de
acciones de control futuras de modo que se minimice
una funcién de costo cuadrética que mide, por un
lado, la diferencia entre la salida predicha y el valor
referencia establecido hasta el horizonte de
prediccion y por otro, el esfuerzo de control
necesario para obtener dicha salida [10]. ElI GPC
utiliza un modelo autorregresivo de media movil
integrado, (CARIMA) [11], dado por la ecuacién (21):

t) = (B t—1 ! -1 21
y() =z A(z‘l)u( )+me(z ) (@D
En donde:

A=1-2z71

Az D =1+az7 +a,z7% + - apgz ™
B(z™") = b, + bzt + byz7 2 4 - bz

El dltimo término de la ecuaciéon (21), se puede
escribir en la forma:

[ (Z_l) + Z—jm (22)
AA(z™Y) / AA(z™Y)

Para simplificar se asume:

Az ) =A4,B(zY)=B,E(zY)=E, FzY)=F
De la ecuacion (22) se obtiene:

1= AAE; + Fjz™/ (23)

Haciendo: 4 = AA = (1 -z ')A y despejando F;:

Fi=[1-AE]7  Eu = E+f,2) (24)

Multiplicando la ecuacién (21) por AEjzj se obtiene:

o) (25)

AE;z/ Ay(t) = AE;z/z7%Bu(t — 1) +
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De la ecuacién (25) resulta:

y(t+)) =EBAu(t+j—d—1)+ Fzly(t + j) + Eje(t +j) (26)
Haciendo G; = BE; se obtiene:

yt+) =Gt +j—-d-1)+Fy()+Ee(t+j) (27)
Los polinomios E; y F; se calculan recursivamente,

con la ecuacion (24) de manera que los valores en
el paso j + 1 son funcién de los del paso anterior.

La mejor prediccion de y(t + j) se obtiene cuando
e(t +j) = 0, por lo tanto:

y(t+j) =GMu(t+j—d—1)+Fy() (28)
La ecuacion (28) se puede escribir matricialmente
asi:

y=6Gu+F(z Vyt)+ ¢z HAu(t — 1) (29)
Donde:
y(t+d+1|t) Au(t)
y(t+d+2[t) Au(t+1)
y(t+d+N|t) Au(t+N—-1)
9o 0 .. 0 [Far1(z™)]
G = g'l g'o 0 F(z—l) — le+2-(Z_1)j
In-1 9n-2 Yo Fd+Nkz‘1)
z[Ggy1(z7) — gol
G'(z71) = ZZ[Gd+2(Z_1)._ 9o — G127
zN [Gd+N(Z_1) —go— 9127 . — 9N—1Z(N_1)]

En la ecuacion (29) los dos dUltimos términos
dependen solo de valores pasado entonces, se
pueden agrupar en un solo término f, dando lugar a:
y=G6Gu+f (30)
La funcién de costo a minimizar propuesta para el
control predictivo generalizado es, segun [11]:
N,
J@Ny, Mo N = D By +j16) = w(e + )T

Jj=Ny
Nu

+ > A()[Ault +j — D)]? (31)
2

En donde:

y(t + j|t): Prediccion de la salida j pasos adelante.
N: Horizonte minimo de prediccion.

N,: Horizonte maximo prediccion.

N,,: Horizonte de control.

w(t + j): Trayectoria futura de referencia.
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6(j): Secuencias de ponderacioén del error

A(j): Secuencias de ponderacion del esfuerzo de
control. En este caso §(j) = 1 para trabajar con el
error calculado y A(j) se toma como pardmetro de
disefio.

Reemplazando la ecuacion (30) en la ecuacion (31):

J=Gu+f-w)Gu+f—-—w)+u'u (32)
Minimizando la ecuacién (32) con respecto al
esfuerzo de control u resulta:

Mu=(G'G+AD7G" (w—f) (33)

Como en el instante t solo se aplica al sistema de
control la salida wu(t), solo interesa el primer
elemento del vector u asi, la ley de control es:

Au=Kw-—f) (34)

Siendo K, la primera fila de (G G + A) G
2.4. Control PID por asignacién de polos.

Para sintonizar el controlador PID se utiliz6 el
método de asignacion de polos presentado en [12] y
[13]. Si G,(S) representa el proceso y G.(S) el
controlador, la funcion de transferencia en lazo
cerrado es:

Gc(S)Gp(S)
G,(S) =——"Fr—=— 35
v = 1 660 35
La ecuacion del controlador Pl se puede escribir
como:

K;
Ge($) =K +— (36)

Si se asignan polos en § = P = —§w, * jw,/1 — &2,
la ecuacién caracteristica del sistema en lazo
cerrado cumple con:

1+(KC+%> Gp(P) =0 (37)

Resolviendo la ecuacion (37) para K, y K; resulta:

k. = A1 8+ EBwn) 38)
V1= 82(4%(wy) + B?(wy))

K = wnB(wy) 39
V1= 82(A2(wy) + B?(wn))

En donde:

A(wn) = Re[Gp(P)]  B(wy) = Im[Gp(P)]

Para un controlador PID ideal:

K"
G.(S) =K, + ?l +K;S (40)
con:
K;
1+ (KC - w—l) G(w,)
K}, = 1 (41)

T 20,(1 - HG6(—wy)

K. =K, + 28w,K}, K! = K; + 02K} (42)
La funcion de transferencia del controlador PID
discreto equivalente esta dada por:
U(Z) qo+qiz7" +qpz7?

D = = 4
@) E(2) 1—-2z71 (43)
En donde:
_ 2K+ 2Ky + K/T? ”
4o = T (44)
K/T? — 2K!T — 4K}, K
g1 = T Q@= 7 (45)

T =Periodo de muestreo (T = 0.1s)

3. RESULTADOS

3.1 Modelos estimados

Para estimar los modelos correspondientes a la
dindmica de los 4ngulos, se emple6 el algoritmo de
minimos cuadrados recursivos (RLS) en linea. En la
fig.2, fig.3 y fig.4 se presentan las respuestas de los
datos generados por el modelo original y los datos
estimados por el modelo ARMAX obtenido. De ellas
se deduce que los modelos estimados describen
adecuadamente la dindmica de los modelos iniciales
tomados de la planta propuesta en la literatura para
la aeronave y presentada en las secciones 2.1.1 y
2.1.2.

Estimacion Roll

% Datos estimados
O  Datos reales B

0.8

o
3

Roll[rad]
c o o o o
S S N O S
& »

o

=3

0.5 1 15 2 25 3 35 4 45 5
Tiempo[segundos]

Fig. 2 Modelo estimado — Roll

o
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Estimacioén Pitch

1.5 T T T
(o % Datos estimados
<  Datos reales
1k * R
® ®
0.5 3 b
: *
¢ s &e
040 \4 . 1
T < Q ¢ &%
g | ¢ ¢ 5 ¢ 992 A &%, d
=05 o S
£ * ¥
I O - %52
Al o ]
% M (9
150 4 b 1
* 134
20 ]
* o
25 . . . . . .
0 10 20 30 40 50 60 70

Tiempo[segundos]

Fig. 3 Modelo estimado -Pitch

Estimacion Yaw

o
©

o
EY

o
3

4
Y

4
2

Yaw[rad]
°
=

0 0.5 1 1.5 2 25 3 3.5 4 4.5 5

Tiempo[segundos]

Fig. 4. Modelo estimado — Yaw

En la tabla 1 se presentan los modelos estimados
para los angulos correspondientes al roll, al pitch y
al yaw.
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Fig. 6 Sistema roll - yaw con controlador predictivo

En la tabla 2 se presentan las funciones de
transferencia de los controladores predictivos
estimados en linea para cada uno de los angulos.

Tabla 2. Controladores Predictivos estimados

. numH numsS
Tabla 1 Modelos estimados _
den den
Roll 0.11091 z — 0.11091
z? — 0.028142z — 0.027123 — 0.8675 0.917422 — 0.025z — 0.0246
Pitch —0.13937 z — 0.13937 g? 72 — 0.8991z — 0.1009 z% — 0.8991z — 0.1009
z2 —0.059774 z — 0.051536
0.24926 z + 0.24926 Q —0.4322 —0.485z% 4+ 0.028 z + 0.025
Yaw 77— 0210682 — 02122 @ ¢ 72— 09335z — 0.06648 72 — 0.9335z — 0.06648
L = 0.4907 0.7724z% — 0.131z — 0.150
3.2 Controladores predictivos Q z2 — 0.8234z — 0.1766 z2 — 0.8234z — 0.1766

El proceso de identificacion del sistema y calculo de
los pardmetros de los controladores predictivos se
realizé en linea en la plataforma Matlab®. La fig.5. y
la fig.6. corresponden al diagrama en Simulink®
utilizado para simular los controladores estimados y
obtener la respuesta del sistema con el fin de
observar el comportamiento de los angulos de pitch,
roll y yaw al aplicarle una perturbacién de tipo
escalon.
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En la fig. 7, se muestra la respuesta del roll cuando
se coloca como referencia un angulo de 0.1 rad. Se
observa que el sistema alcanza el valor de
referencia, pero con cierta oscilacion y alto
sobreimpulso, en t=25 s se aplica una perturbacion
al sistema, se aprecia el efecto inicial de la misma
sobre la respuesta del proceso y la forma como el
control la elimina. La fig. 8 representa la respuesta
del &ngulo de pitch cuando la referencia corresponde



Revista Politécnica ISSN 1900-2351 (Impreso), ISSN 2256-5353 (En linea), Aflo 15, Numero 29, pag. 45-54, Julio-Diciembre 2019

a un angulo de 0.1 rad, al igual que en el caso
anterior, se alcanza el valor de referencia, pero con
un sobreimpulso considerable, en t=25 s se aplica
una perturbacion, se observa el efecto de ella y la
forma como el sistema de control la elimina.
Finalmente, la fig.9 corresponde a la respuesta del
angulo de yaw cuando el angulo de referencia es de
0.1 rad, el sistema alcanza el valor deseado y
presenta buena respuesta en presencia de
perturbaciones. En todos los casos, el
comportamiento de la ley de control hace que la
aeronave se estabilice en los valores de referencia 'y
elimina las perturbaciones introducidas al sistema.

Control Roll

PRt VA Sistema
; ~ \// \/\ ~ 4= — —ley de control ||

0.6

osf
04l /\/ 9
03f;
02fl, N

0.1

Roll[rad]

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
Tiempo[segundos]

Fig. 7. Respuesta sistema Roll con control
predictivo
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Fig. 8. Respuesta Pitch con controlador predictivo
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3.3 Controlador PID por asignacion de polos

Los controladores PID, se estimaron mediante la
técnica de asignacion de polos. Los polos
dominantes se ubicaron teniendo en cuenta el
tiempo de establecimiento y el coeficiente de
amortiguamiento deseados para cada sistema en
lazo cerrado. En la tabla 3 se presentan los
parametros de los controladores discretos
calculados para los angulos de roll, pitch y yaw.

Tabla 3 Controladores PID estimados

Entrada q, q1 q;

= Aleron 10735 -19.715 9.16
C  Timén 42773 -822.48 39557
< Timén
2 direcci6 -150.42 289.34  -139.17
o n

Alerén  59.323  -116.65  57.349
2
$  Timén 35495 -69.772 34.291

La fig.10. corresponde al diagrama en Simulink®
utilizado para obtener las respuestas del sistema con
los controladores PID y al mismo tiempo, calcular el
valor de las métricas utilizadas para la comparacion
del desempefio de los controladores.
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Fig. 10. Diagrama de controladores PID

En la fig.11. se presenta la respuesta del angulo de
roll al aplicarle una referencia de 0.1 rad, igualmente
se observa que en t=25 s se aplica una perturbacion
al sistema, el controlador elimina su efecto y lo lleva
nuevamente al valor deseado. En la fig.12. se
observa el comportamiento del angulo de roll cuando
la referencia se coloca en 0.1 rad, su respuesta es
estable y se ve muy poco afectada por la presencia
de la perturbacion introducida en t= 25 s., finalmente,
en la fig.13. se ve la respuesta del angulo de yaw, al
igual que las anteriores, alcanza el valor de
referencia y se recupera rapidamente en en
presencia de perturbaciones.
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Fig. 11. Respuesta sistema Roll con control PID
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Fig. 13. Respuesta sistema Yaw con control PID

4. ANALISIS DE RESULTADOS

Con el fin de obtener una comparacién cuantitativa
del desemperio de los controladores predictivos y de
los controladores PID sintonizados, se utilizaron
métricas basadas en la integral del valor absoluto del
error (IAE), la integral del error al cuadrado (ICE) y
el Trabajo de la Variable Manipulada (TVM). Esta
Ultima se define como la integral del valor absoluto
del cambio de la variable manipulada. En la tabla 4
y en la tabla 5, se presentan los valores estimados
para cada uno de los criterios de comparacion
establecidos, al introducir un cambio en la referencia
de cada uno de los angulos. El IAE el ICE y el TVM
se miden bajo las mismas condiciones para los
controladores predictivos y para los PID. Se observa
que, segun estos criterios, la técnica del control
predictivo presenta mejor desempefio que la del
control PID.

En cuanto a la respuesta temporal se observa que,
con los dos tipos de control, las respuestas son
estables, muestran tiempos de establecimiento con
diferencias poco significativas, error de estado
estable igual a cero en todos los casos y regresan al
valor de referencia ante las perturbaciones
introducidas pero el control predictivo presenta, en
general, mayor sobreimpulso.



Revista Politécnica ISSN 1900-2351 (Impreso), ISSN 2256-5353 (En linea), Aflo 15, Numero 29, pag. 45-54, Julio-Diciembre 2019

Tabla 4 Métricas para los controladores predictivos

Roll Pitch Yaw
IAE 131.21 96.42 181.55
ICE 2.87 3.52 7.51
TVM 103.77 89.30 75.09

Tabla 5 Métricas para los controladores PID

Roll Pitch Yaw
IAE 870.80 149.63 1051.14
ICE 2291 3.475 21.28
TVM 6808.9 1630.4 334.524

5. CONCLUSIONES

Al finalizar el trabajo, se puede concluir que se ha
cumplido el objetivo de simular el modelo de la
aeronave e implementar los sistemas de control
predictivo adaptativo y PID en el entorno de
Matlab®-Simulink® para controlar sus movimientos
longitudinal y latero-direccional y estabilizarla ante
cambios en el punto de consigna y en presencia de
perturbaciones. Como aporte importante con
respecto a otros trabajos, en los cuales solo se
implementan controladores con parametros fijos, en
este trabajo se desarrolla un algoritmo de
identificacién recursivo que permite estimar, con
gran precision, los modelos discretos para cada uno
de los angulos que se controlan en el VANT, lo cual
hace posible implementar en forma practica
diferentes algoritmos de control adaptativos.

Es importante destacar que el software de
identificacién y control desarrollado en la plataforma
Matlab®-Simulink®, se programé de forma que se
puede aplicar a cualquier modelo de VANT con solo
ajustar los parametros correspondientes.Las
simulaciones realizadas permiten concluir que la
estrategia de control predictivo adaptivo es una
buena alternativa al control convencional y que
genera un adecuado control sobre las variables,
acorde con los requerimientos del sistema. Asi
mismo, la estrategia de control PID permiti6 controlar
satisfactoriamente al sistema, mostrando la
efectividad caracteristica de este algoritmo de
control convencional. Se hace notar que los
algoritmos de control disefiados fueron probados en
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varios puntos de operacion obteniendo los
resultados esperados, es decir, un control preciso
sobre las variables, de acuerdo con los
requerimientos de proceso. A futuro, se pretende
construir un prototipo de VANT, una vez se tenga el
andlisis econdémico que determine el costo total del
proyecto y los beneficios socio-académicos como
resultado de su implementacion
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