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Resumen

Los helicépteros son conocidos por sus capacidades de vuelo estacionario (maniobra conocida como hovering), despegue y
aterrizaje vertical. Sin embargo, la ejecucion de la maniobra de hovering puede verse afectada seriamente por perturbaciones como
rafagas de viento. Lo anterior es mds significativo en el caso de helicépteros a escala, que son cominmente adoptados como
plataformas para el desarrollo de vehiculos aéreos no tripulados. Para solventar las dificultades anteriores y conseguir maniobras de
hovering mds estables es posible emplear una configuracién consistente en un helicéptero auténomo, un cable de fijacion a tierra
y un sistema de control que ajusta la tensién en el cable. En este articulo, ademds de incluir los pasos necesarios para obtener un
modelo detallado del sistema, se presenta un andlisis de los beneficios inherentes a la configuracién con cable, asi como el esquema
general para el disefio de estrategias de control. A manera de ilustracion, se incluyen simulaciones comparativas con perturbaciones
de viento generadas artificialmente. Copyright © 2013 CEA. Publicado por Elsevier Espaiia, S.L. Todos los derechos reservados.
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1. Introduccion

En los ultimos afios, los vehiculos aéreos no tripulados (UAV
por sus siglas en inglés) han atraido un gran interés. Por un la-
do, 1a capacidad de acceso a sitios que no pueden alcanzarse con
vehiculos terrestres los hace mas atractivos para tareas como la
obtencion de datos o el despliegue de instrumentacién. Por otra
parte, los UAVs evitan los riesgos inherentes a vehiculos pilo-
tados por humanos, particularmente en misiones en ambientes
hostiles o con requerimientos de maniobrabilidad elevada y di-
mensiones reducidas. Los costes de operacién también son me-
nores con respecto a los vehiculos tripulados.

Al comparar las diferentes configuraciones de UAVS, las ca-
racteristicas de las aeronaves de ala rotatoria tales como el vuelo
estacionario (maniobra de hovering) o el despegue y aterrizaje
vertical, le hacen adquirir un valor afadido sobre las aerona-
ves de ala fija. Estas caracteristicas permiten el uso extendido
de modelos a escala, tanto auténomos como pilotados remota-
mente, en aplicaciones que involucran vistas aéreas, como son
fotografia, cinematografia e inspeccién. No obstante, hay que
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tener presente que la ejecucion de la maniobra de hovering se ve
seriamente afectada por perturbaciones como rafagas de viento.

Si bien es cierto que en la literatura reciente pueden en-
contrarse muchos avances en lo que respecta al control de he-
licépteros multi-rotor (quadrotor, hexarotor, etc.) en presencia
de perturbaciones de viento, es facil constatar que no se ha
dedicado especial atencién al rendimiento de la maniobra de
hovering para solventar dicha problemadtica en el caso de heli-
copteros convencionales (con rotor principal y rotor de cola).
La mayoria de los trabajos con este fin se basan en técnicas
de control robusto, como Bendotti and Morris (1995) y Weilen-
mann et al. (1994). Una contribucién mas reciente Pradana et al.
(2011) plantea el problema de la estabilizacion del hovering su-
jeto a incertidumbres paramétricas y perturbaciones externas.
Con este objetivo se formula una ley de control con realimenta-
cion del estado completo mediante un PID multi-entrada/multi-
salida sintonizado mediante la teoria H,, de control robusto. Un
trabajo en la misma linea, pero usando diferentes variantes de
control H, es de Tijani et al. (2011). En este caso, se disefia un
controlador robusto para el hovering mediante técnicas de loop
shaping.

Una alternativa es el empleo de una configuracion extendida
que consiste en un helicptero convencional, un cable de fija-
cién a tierra y un sistema de control que ajusta la tension en el
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cable para mantener un valor aproximadamente constante: bien
desde el helicéptero, compensando las desviaciones de la ten-
sion respecto al valor de referencia mediante la variacion de la
referencia en posicion del propio controlador del helicéptero; o
bien desde el punto de fijacién a tierra, mediante un dispositivo
mecanico de enrollamiento/desenrollamiento de cable contro-
lado de forma independiente. La ventaja de esta configuracion
extendida es la accidn estabilizante de la tensién del cable. Para
ilustrar la mejora obtenida, en este trabajo se compara en si-
mulacién la respuesta del helicoptero en vuelo libre frente a la
respuesta de la configuracion con cable ante perturbaciones la-
terales y longitudinales generadas artificialmente que simulan
un patrén de rafagas de viento.

El uso de la tensién de un cable para mejorar la estabilidad
de la maniobra de hovering en helicépteros auténomos es un
campo practicamente inexplorado en la literatura. Los tnicos
precedentes relacionados son Rye (1985), donde se presentan
las ecuaciones linealizadas que describen el movimiento longi-
tudinal de un helicéptero fijado a un cable, y Schmidt and Swik
(1974), donde se discute los problemas del control y estabili-
zacién de un prototipo de aeronave de ala rotatoria fijada a un
cable, con especial atencion en la dindmica del cable. Los au-
tores de dicho trabajo proponen dos enfoques para el disefio de
un controlador para el hovering del sistema con cable. Final-
mente, cabe mencionar también las contribuciones de Oh et al.
(2006) y Ahmed and Pota (2008). Aunque ambas corresponden
a un escenario diferente, el aterrizaje de un helicéptero en la
cubierta de un barco, se citan aqui porque hacen uso de un ca-
ble como recurso adicional para el control del helicéptero. En
esos trabajos, el beneficio del uso del cable viene dado por el
aumento de la controlabilidad en lugar de obtener mayor esta-
bilidad. En el contexto de este tdltimo escenario, aunque existe
un sistema comercial de ayuda al aterrizaje de helicpteros tri-
pulados en barcos mediante un cable (conocido como RAST),
su aplicacién para helicépteros auténomos no tripulados es des-
conocida.

El articulo se estructura de la siguiente forma. La seccién
2 presenta la estrategia de modelado utilizada, incluyendo un
resumen general del método de Kane. La seccién 3 desarrolla
detalladamente el modelo dindmico de un helicéptero conven-
cional a escala conforme al método anterior. En la seccién 4
se extiende el modelo mecanico del helicéptero para incluir la
configuracion con cable. A continuacidn, en la seccién 5, se uti-
liza el modelo anterior para analizar la influencia del cable en
la dinamica del sistema. Como consecuencia de dicho analisis,
se propone una serie de pautas de disefio para las estrategias de
control de la configuracién aumentada. En la seccién 6 se pre-
senta el esquema general para el disefio de estrategias de con-
trol acordes a las pautas anteriores. Como punto de partida se
emplea un esquema general de control del helicoptero en vue-
lo libre, al cual se le afiaden modificaciones teniendo en cuenta
los criterios de disefio analizados previamente. Finalmente, la
seccion 7 incluye las simulaciones de comparacidn realizadas.
La seccién 8 estd dedicada a las conclusiones.
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2. Estrategia de modelado: método de Kane

En la actualidad existen diferentes métodos para el mode-
lado de sistemas dinamicos, tales como el método de Newton-
Euler, el método de Lagrange-Hamilton, o el método de Ka-
ne. Aunque las ecuaciones obtenidas con los diferentes méto-
dos son equivalentes entre si ya que proporcionan los mismos
resultados numéricos en simulacion, el método de Kane cuen-
ta con algunas ventajas frente a los métodos cldsicos (Sandino
et al., 2013b). Uno de estos rasgos diferenciadores de Kane es
su efectividad para el modelado de sistemas dindmicos multi-
cuerpo. En efecto, el uso de coordenadas generalizadas g; co-
mo variables de configuracién permite que su propia definicién
incluya las restricciones de configuracion del sistema. Asimis-
mo, el uso de coordenadas de rapidez generalizadas u; permite
seleccionar un subconjunto minimo de variables de movimien-
to independientes u,, quedando también de esta forma incluida
cualquier restriccion de movimiento en la propia definicién de
las variables. A las ventajas anteriores se une el hecho de que
una eleccién apropiada de las coordenadas de rapidez genera-
lizadas permita obtener ecuaciones de movimiento compactas
y desacopladas, es decir, diagonales en las derivadas de las va-
riables u,. Ademas, puesto que la base del método consiste en
la proyeccion de las ecuaciones de Newton-Euler en las direc-
ciones de movimiento definidas por las variables u,, las fuerzas
y pares que no producen trabajo no aparecen en las expresio-
nes resultantes para las ecuaciones de movimiento. Se incluye
a continuacion un resumen del método de Kane:

1. Definir la configuracion del sistema seleccionando g; (i =
1,---,n) coordenadas generalizadas independientes que
representen la posicion y la orientacion de todos los ele-
mentos que conforman el sistema, tanto masas puntuales
como soélidos rigidos. En esta definicién quedan embebi-
das las restricciones de configuracién del sistema.

2. Definir un conjunto de coordenadas de rapidez genera-
lizada u; i = 1,---,n) como funciones lineales de las
velocidades generalizadas ¢; (i = 1,--- ,n) (derivadas de
las coordenadas generalizadas):

ui=Z;Y,-,«-q,«+zi (=1, ,m) (M
=

donde los elementos Y;; y Z; de las matrices Y y Z son
funciones, generalmente no-lineales, de las coordenadas
generalizadas ¢; (i = 1,---,n). Las expresion reciproca
de las velocidades generalizadas en términos de las va-
riables de movimiento proporciona las ecuaciones dife-
renciales cinemdticas del sistema:

=

donde las matrices W y X vienen dadas por W = Y™l y
X = —Y~!Z respectivamente.

3. Expresar las restricciones de movimiento del sistema (si
las hubiera) como un conjunto de ecuaciones lineales en
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las coordenadas de rapidez generalizadas:

n
DA uj+Bi=0 (=1, ,m) 3)
=1
donde los elementos A;; y B; de las matrices A 'y B son
funciones, generalmente no-lineales, de las coordenadas
generalizadas ¢; (i = 1,--- ,n). Dadas m restricciones de
movimiento, habran m variables de movimiento depen-
dientes en el conjunto u; (i = 1,---,n) que pueden ser
expresadas en términos de las restantes p = n — m varia-
bles de movimiento independientes. Una vez selecciona-
das las p variables de movimiento independientes, (3) se
puede transformar en la siguiente expresion:

P
ui:ZCir'ur"'Di (i:p+17"'7n) (4)
r=1

. Incluir las restricciones de movimiento en las ecuaciones
del sistema sustituyendo (4) en cualquier expresion ci-
nemadtica (velocidades y velocidades angulares) que con-
tenga las variables de movimiento dependientes u; (i =
p+1,---,n).

. Determinar por inspeccion de las expresiones cinemati-
cas del sistema (velocidades lineales y angulares de to-
dos sus elementos), las velocidades parciales vf’ y velo-
cidades angulares parciales w? que se definen como las
magnitudes vectoriales relacionadas con cada variable de

movimiento u, (r = 1, -+, p) en dichas expresiones cine-
maticas:
NP,
P A oVt
v, = 3 (r=1,---,p)
uy
anBk
B A
Wt = (r=1,---,p) 5
ou,

siendo P; los puntos con fuerzas aplicadas, NyPilas ve-
locidades lineales de dichos puntos en el sistema de re-
ferencia inercial N, By los sélidos rigidos con momentos
aplicados y Y w?* las velocidades angulares de dichos s6-
lidos en el sistema de referencia inercial V.

. Calcular la Fuerza Activa Generalizada F, para cada una
de las variables de movimiento u, (r = 1,---,p) . Para
cada punto P; con fuerzas aplicadas y para cada sélido
rigido By con momentos aplicados, las Fuerzas Activas
Generalizadas se definen como:

(F)p, 2V, Rp, (r=1,---,p)
(Fp, 2wl -Tg, (r=1,---,p) (6)

donde Rp, es la resultante de todas las fuerzas aplica-
das actuando sobre P; y Tp, es la resultante de todos los
momentos aplicados actuando sobre By. La Fuerza Ac-
tiva Generalizada F, de la variable de movimiento u, se
obtiene sumando los resultados anteriores para todos los
elementos del sistema:

E=ZW%+;wwkUﬂwww @)
J

[I>

7. Calcular la Fuerza de Inercia Generalizada F; para ca-
da una de las variables de movimiento u, (r = 1,--- , p).
Para cada punto P; con masa mp,, y para cada sélido ri-
gido By con caracterizacién inercial dada por I3/5/ las
Fuerzas de Inercia Generalizadas se definen como:

* P *

(FDp, 2v.-Rp (r=1,---,p)

(F)p 2ol Ty (r=1,---,p) (8)
donde R’,;j es la fuerza de inercia de P; (derivada tempo-
ral en N con signo negativo del momento lineal Lp, =
mpNvPi)y T}, es el momento de inercia de By (derivada
temporal en N con signo negativo del momento angular
Hp, = IB/B . NBi ) definidos como:

x NP
RP/ = _(mpf a /)

T*Bk _ (IBk/Bf NgBe 4 NyBe ¢ IBk/Bko . NwB,\) )

(1>

NgNyPi
dt
leracién de P; en N, I%/ B! es 1a diada de inercia de By
alrededor de su centro de masa BY, Y es la velocidad
angular de By en Ny Vo £ % es la aceleracién an-
gular de By en N. La Fuerza de Inercia Generalizada F
se obtiene sumando los resultados anteriores para todos

los elementos del sistema:

LA
donde mp, es la masa de P;, Va"/ = es la ace-

F:=Z<F:>pj+;<F:>BA (r="1,---,p)  (10)
J

8. Formular las ecuaciones diferenciales dindmicas del sis-
tema como:

F,+F'=0 (r=1,---,p) (11)

9. Las ecuaciones diferenciales cinemadticas (2) junto con
las ecuaciones diferenciales dindmicas (11) forman las
ecuaciones de movimiento del sistema.

3. Modelo mecanico del helicéptero

Esta seccion describe el modelo mecdnico de un helicépte-
ro convencional a escala con rotor principal rigido. El objetivo
es presentar un modelo que reproduzca fielmente el compor-
tamiento del sistema real y que a su vez sea lo suficientemente
simple para facilitar el andlisis y el disefio de estrategias de con-
trol.

En Kondak et al. (2006) se postula que la dindmica de este
tipo de helicépteros puede ser descrita tinicamente por el mo-
delo mecanico del sistema, siempre que se trate de aplicaciones
que no requieran maniobras realmente agresivas. En particular,
los autores llevaron a cabo experimentos para demostrar que la
inclusién en el procedimiento de disefio del controlador de pa-
rametros correspondientes a un modelo aerodindmico del rotor
principal no aportaba mejoras significativas en el rendimiento
del controlador. El presente articulo adopta las mismas conside-
raciones, por lo que el modelo utilizado como base para analizar
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Figura 1: Esquema del modelo mecdnico del helicoptero en vuelo libre: siste-
mas de referencia, centros de masa y dimensiones de interés

el sistema y derivar las leyes de control vendrd dado unicamen-
te por el modelo mecdnico, tanto para el helicéptero en vuelo
libre como para el helicoptero con el sistema de estabilizacién
aumentada que provee el cable de fijacion a tierra.

La Fig.1 ilustra el esquema del modelo mecdnico utilizado
en el caso del helicoptero en vuelo libre. Se considera el ca-
so general en el que el sistema estd formado por dos sélidos
rigidos: fuselaje y rotor principal. El rotor de cola actia simple-
mente como un punto de aplicacion de fuerza sobre el fuselaje.
Esta caracterizacion se justifica por el hecho de que en la mayo-
ria de helicépteros a escala disponibles en el mercado, el efecto
inercial del rotor principal (efecto giroscépico) es el compo-
nente mds importante que afecta a la dindmica rotacional del
sistema completo mientras que el efecto inercial del rotor de
cola es despreciable.

3.1. Geometria y distribucion de masa

El movimiento del helicéptero se describe en el sistema de
referencia inercial N definido por el conjunto dextrégiro n; (i =
1,2,3) de vectores unitarios ortogonales. El fuselaje descrito
por F tiene masa mp y su centro de masa es F©. El rotor prin-
cipal descrito por MR, con masa mypg y centro de masa MRO,
se modela como un disco delgado rotando con velocidad an-
gular constante wyrf3 y una distribuciéon de masa equivalente
a la de las palas. El conjunto dextrégiro f; (i = 1,2,3) de vec-
tores unitarios ortogonales ligado a F y el conjunto dextrégiro
mr; (i = 1,2,3) de vectores unitarios ortogonales ligado a MR,
ambos coincidiendo con los ejes principales de inercia, permi-
ten la definicién de las diadas centrales de inercia del fuselaje y
del rotor principal como:

10
IMRIMR® — [ eyimrymry + Iygymromr, + 2 - Iy mrsmrs

V7 = Loy fif) + Ipoafafy + Ipssfiafs (12)

siendo mrj = f3 el eje de rotacion de MR fijado en F'. Las cons-
tantes Ir11, Ir22, Ir33 ¥ Iygi1 son, por lo tanto, los momentos
principales de inercia de los sélidos rigidos correspondientes.
El punto de referencia adicional O, fijo en el sistema de re-
ferencia de F, se utiliza para describir la posicién de los puntos
FO, MR, TRC (centro del rotor de cola) y P (punto de fijacién
del cable en el helicéptero) por medio de las correspondientes
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Tabla 1: Matriz de cosenos directores

f, f> f3
n; C5C6
n; C486 + S455C¢
n3 S486 — C455Cq

—C556 55
Cq4Ce — 545586 —84C5
$4C6 + C45556 C4C5

donde s; = sin(g;) y ¢; = cos(q;)

dimensiones definidas en la Fig. 1:

0—F° 0O—MR°
p =do_ro3fs p = do_mro 313

pO~TR = dy_rgo P’ =do-psfs (13)

Se supone que el helicoptero es simétrico en la direccion
lateral y que F© se encuentra en el eje de rotacién del rotor
principal. Bajo estas hipdtesis, la posicion del centro de masa
del sistema completo H? respecto al punto O estd determinada
por:

0 0
meO—>F + mMRp0—>MR

0—H? _
p =
mrp + mypr
mp - do_po 3+ myg - do_pro 3 ¢
= 3
mr + mpypr

= do_yoafs (14)

3.2, Variables de configuracion

Una vez especificadas la geometria y la distribucion de ma-
sa del sistema, el siguiente paso es la definicién de las varia-
bles de configuracién que describen la posicién y orientacién
del mismo. La posicién del centro de masa H? en el sistema
inercial de referencia N se describe mediante las coordenadas
generalizadas ¢; (i = 1,2, 3):

N
pV " = ging + gomy + ¢33 (15)

Las coordenadas generalizadas g; (i = 4,5, 6) son los dngu-
los de Euler (forma alabeo-cabeceo-guifiada o bodyl-2-3, ver
Kane et al. (1983)) que describen las sucesivas rotaciones que
hacen que el sistema inercial de referencia N adquiera la mis-
ma orientacién del sistema local de referencia F'. De esta forma,
los vectores n; y f; se relacionan geométricamente mediante la
matriz de cosenos directores de la Tabla 1.

3.3.  Variables de movimiento y cinemdtica

El movimiento del helicoptero en el sistema de referencia
inercial N estd determinado por las siguientes expresiones ci-
nemadticas:

NoHO A Ndp0—>HU
v :Tqun1+z'12n2+c'nn3 (16)
dant, dNt, dvf,
N F A
2082 g 588 g,
1 Brh— = i h—=h

= (s6g5 + csceqa)fy + (ceqs — secsqa)fo+
+ (g6 + 554213 (17)
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Figura 2: Fuerzas y momentos aplicados sobre el helicéptero. La tensién Tc¢
sol¢ esta presente en la configuracién con cable

Las variables de rapidez generalizada u; (i = 1,---,6) se
definen de manera que (16) y (17) se puedan escribir de forma
compacta:

. 0
wi2qg (=1,23)=2"" =un +wn, +uzn;  (18)
A . .
Uy = S¢qs + C5C6q4
Us = C6q5 — S6C5q4 ¢ = Nt = usf) + usty + uefs (19)
A .
Ue = qo6 + 544

Esta definicién de coordenadas y variables de rapidez ge-
neralizadas proporciona las siguientes ecuaciones diferenciales
cinemdticas para la traslacion:

Qi =u; (l = 19 29 3) (20)
asi como para la rotacién:
Ga = — (seUs — ceUg) /Cs
45 = Selg + Colts
ge = ug + 55 (Sels — cols) /C5 (21)

Asimismo, las direcciones de variacién dadas por las velo-
cidades parciales (derivadas de la velocidad respecto a las varia-
bles de rapidez generalizada) asociadas a esta definicién permi-
tirdn obtener ecuaciones diferenciales dindmicas desacopladas
en las derivadas de las variables de rapidez generalizada, cémo
se ve mds adelante.

3.4. Dindmica

Las fuerzas y momentos aplicados al sistema pueden verse
en la Fig. 2. El rotor principal genera la fuerza Fyg = fursfs
aplicada en el punto MR° y los momentos My, = tyr i (i =
1,2,3) aplicados al sélido rigido MR, mientras que el rotor de
cola genera la fuerza Frr = frgof, aplicada en el punto TR
y el momento My = trg»f> aplicado al sélido rigido F. Tam-
bién se considera la fuerza de la gravedad W; = —m;gns3 (j =
F, MR) aplicada en los centros de masa F° y MR, donde g es
la aceleracion de la gravedad.

El siguiente paso de acuerdo al método de Kane es la obten-
cion de las velocidades parciales y velocidades angulares par-
ciales para todos los sélidos rigidos y puntos con fuerzas apli-
cadas del sistema en consideracién usando (5). A continuacion,

las fuerzas activas/de inercia generalizadas se calculan median-
te (6)-(10) como el producto escalar entre las velocidades par-
ciales y las fuerzas activas/de inercia, asi como el producto es-
calar entre las velocidades angulares parciales y los momentos
activos/de inercia. De esta forma, las ecuaciones de Kane no
son mds que la proyeccidn, para cada variable de rapidez ge-
neralizada, de todas las fuerzas activas/de inercia sobre la di-
reccion de variacioén de la correspondiente variable de rapidez
generalizada. La aplicacién del método de Kane se puede reali-
zar facilmente con el software MotionGenesis Kane 5.x (2012),
un programa de manipulacién simbdlica para el andlisis de sis-
temas mecanicos que implementa el método de Kane (Kane and
Levinson, 1985). Empleando dicho programa para obtener (11),
las ecuaciones diferenciales dindmicas resultan:

Myin = fur3ss — frracsss

Myity = frra(cacs — $45556) — fur354Cs

My = fur3cacs + frra(sacs + c45556) — Mug (22)
para la traslacién y:
Kapatty = typ1 + do_po 3 frr2 + (Kasetts + Kus) us
Kspsits = typp + trro + (Ksastts + Ksa) uy
Kepslts = tmr3 + do-rro,1 frra + Keasuaus (23)

ara la rotacion, donde My = mg + myg y los parametros K,
XXX
son:

Kase = Iro — Ip33 — Iyri + I

Kips = Ip11 + Iygin + 1.

Kys = =21 yri1wmr

Ksa6 = Ir33 — Ip11 + Iyrin — I
Ksps = Ipo + Iygin + 1.

Ksq = 2Iyr110MR

Keas = I — Irx
Keps = Ip33 + 2+ Iyrn
mpr - mpygR - (dO—Fo,S - dO—MRO,S)Z

mg + myr

I =

(24)

El modelo mecanico completo del helicéptero viene dado
por el conjunto de ecuaciones de movimiento (20), (21), (22)
y (23). Es destacable que dichas ecuaciones estén desacopla-
das en las derivadas de las variables de rapidez generalizadas i,
gracias a las definiciones planteadas en (18) y (19). Esto permi-
te integrar numéricamente el modelo de forma sencilla. Nétese
también que las fuerzas y momentos de interaccion entre el ro-
tor principal y el fuselaje no han tenido que ser definidos en
ningtin momento durante la formulacién, dado que el el méto-
do de Kane se deriva del principio de D’ Alembert, donde dichas
fuerzas y momentos no son tenidos en cuenta ya que no realizan
trabajo.

Como se menciona al comienzo de la seccidn, s6lo serd
considerado el modelo mecanico para el andlisis y diseflo de
estrategias de control. Por este motivo, las fuerzas y momen-
tos aplicados en el sistema se consideran como las entradas
de control. El conjunto de fuerzas y momentos cuyos valores
pueden ser fijados independientemente por el controlador son
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Tabla 2: Parametros del modelo mecanico del helicoptero usados en simulacién

mr;
Parametro Valor Unidades mr,
MR mr,
m
Acel. gravedad g 9,81 yo : o —
Masa fuselaje mr 12 kg - ° 8 — f‘/fz H
F
Masa rotor ppal. MuyR 0,67 kg E 6z
P i
Inercia fuselaje Iri1 0,6 N-m-s? ‘ dons
- I 1 N-m-s? Tc
- Ip33 1 N-m- Sz 2
e
Inercial rotor ppal. Tyri 0,1159 N-m-s? ot /? N
; ,
Vel. angular rotor ppal. WMR —141,37 3 1\;0 an___D @
Geometria do-Fo3 -0,11 m
d 0.166 " Figura 3: Esquema del helicptero restringido por el cable
- O-MRO 3 )
- do_Tr0 1 -1,08 m Tabla 3: Pardmetros del cable usados en simulacion
_ do_p3 03 m Parametro  Valor  Unidades
Longitud natural inicial L?v 10 m
. . N
fur3> tMr1> tur2 Y frr2. Enlaimplementacion del controlador Constante de elasticidad Ke 40 ”

en el helicoptero real estas entradas se transforman en posicio-
nes de servo-motores utilizando funciones lineales simples con
s6lo tres constantes desconocidas: la primera constante descri-
be la relacion entre el colectivo del rotor principal y la fuerza
de sustentacion fug 3, la segunda la relacién entre el ciclico del
rotor principal y los momentos fyr 1 Y tyr2 y la tercera la rela-
cién entre el colectivo del rotor de cola y la fuerza frg,. Estas
constantes se pueden identificar experimentalmente. En Kon-
dak et al. (2006) se validé este procedimiento para caracterizar
linealmente la aerodindmica en vuelos experimentales.

Finalmente, los valores de los pardmetros del modelo que se
han utilizado en las simulaciones de este articulo se muestran
en la Tabla 2.

4. Extension del modelo mecanico. Helicoptero unido a tie-
rra mediante cable estabilizador

Esta seccion presenta el modelo correspondiente a la confi-
guracién propuesta en este trabajo para estabilizar la maniobra
de hovering, es decir, la fijacién del helicoptero a un punto de
referencia en tierra mediante un cable. De nuevo, se hace énfa-
sis en la caracterizacién mecdnica para proporcionar un modelo
adecuado para el andlisis y disefio de estrategias de control.

Se considera un cable que une el punto P del helicéptero
con el punto de fijacién en tierra del cable, que se hard coinci-
dir con el origen del sistema inercial de referencia N° como se
muestra en la Fig. 3. Las uniones del cable con el helicptero y
con el punto de referencia en tierra se realizan mediante juntas
universales o de Cardan que permiten el movimiento libre de
dicho cable, a la vez que se registran los angulos que describen
la posicidn relativa del cable al helicoptero y a tierra, respecti-
vamente.

En esta nueva configuracion, la posicién del helicéptero en
el sistema de referencia inercial N se redefine mediante el uso

de las coordenadas generalizadas esféricas ¢; (i = 7, 8, 9) repre-
sentadas en las Figs. 3 y 4a con el fin de simplificar la formu-
lacién de las ecuaciones dindmicas como se verd mds adelante.
Como se puede observar, las coordenadas g7 g se corresponden
con las dos rotaciones consecutivas de la junta universal en el
punto N° que orientan la direcci6n paralela al vector unitario
n; sobre la linea que representa el cable, definida por el vector
c¢3. La coordenada gy se corresponde con la longitud instantdnea
del cable estirado, es decir, la distancia entre los puntos N° y
P. De esta manera, se puede obtener la posicion del helicéptero
respecto al sistema inercia de referencia N mediante:
NO—P _
p = q9C3 (25)
El cable se modela como un elemento elastico, por lo que la
tensién que actia en el punto P (ver Fig. 2) viene dada por:

Tc = -Tces = —Ke(go — Ly)es

=0 L
Ke para g9 < Ly 26)
>0 para g9 > Ly

donde Ly y K¢ son la longitud natural y la constante de elastici-
dad del cable, respectivamente. Los valores de estos parametros
usados en simulacion se muestran en la Tabla 3.

Esta nueva definicién de variables de configuracion esféri-
cas g7,8,9 al tiempo que se mantienen las variables de movimien-

to Cartesianas u; » 3, requiere un nuevo andlisis de la cinemadtica
NdeoaHo

. () .
del sistema. Para esto, se calcula Vv/" = ——— (teniendo en

0 0 0 0
cuenta que ahora p" ~#" = pV' =P 4 pP~0 4 pO=H") y se com-

para con (16). La expresion resultante se resuelve para ¢739, lo



Luis A. Sandino et al. / Revista Iberoamericana de Automdtica e Informdtica industrial 10 (2013) 375-389 381

cudl proporciona:

6
gi = ZMZ»,. cu, (i=17,8,9) 27
r=1

donde los elementos M;, de la matriz M son funciones de g4 56
y g7.89. Aunque las ecuaciones cinematicas dadas por (27) son
mds complejas que (20) (M es una matriz densa), la ventaja
de usar las variables de configuracion esféricas g7 g9 junto con
las variables de movimiento Cartesianas u; » 3 radica en el plan-
teamiento de las ecuaciones diferenciales dindmicas, dado que
éstas resultan mucho mdas compactas que aquellas planteadas
con coordenadas Cartesianas tanto para las variables de confi-
guracién (g; ,3) como para las variables de movimiento (1 3).
Las expresiones finales para la dindmica de la configuracién con
cable se obtienen aplicando de nuevo el método de Kane. Las
nuevas ecuaciones diferenciales dindmicas para la traslacion re-
sultan:

Myity = RHS | — Tesg
Myity = RHS  + Tesycg
MHit3 = RHS3 - TCC763 (28)

mientras que para la rotacion resultan:

Kypaitg = RHS 4 + Tc(do-p3 — do—po3) - (c7¢8(s4C6 + S556C4)—
— 57¢8(C4C6 — 545556) — 5658C5)

Kspsits = RHS s + Te(do-p3 — do-po 3) + (7¢8(S6C4 + 5455C6)—
— ¢7¢8(5456 — S5C4C6) — 5§C5C6)

Kepoits = RHS ¢ (29)

donde los términos RHS ; se corresponden con la parte derecha
de las ecuaciones (22) y (23).

5. Criterios de diseio para estrategias de control

En este apartado se establecen las pautas de disefio para es-
trategias de control basadas en las conclusiones que se extraen
a partir del analisis de la configuracién sin cable dada por (22)
y (23) y de la configuracién con cable dada por (28) y (29).

5.1.  Influencia del cable en la dindmica del sistema

Mediante el andlisis de la dindmica correspondiente a la
configuracién con cable dada por (28) y (29) se puede concluir
que el cable ejerce dos efectos diferentes sobre el sistema. En
primer lugar, proporciona robustez frente a perturbaciones dada
la estabilizaciéon mecdnica que aporta la tensioén en la dindmi-
ca traslacional. En segundo lugar, el momento inducido por la
desviacion entre el punto P de aplicacién de la tensién y el cen-
tro de masa del helicéptero H?, produce un acoplamiento no
deseado entre las dindmicas traslacional y rotacional que difi-
culta la controlabilidad del sistema. Es importante resaltar que
el valor de este momento causado por la tension del cable puede
ser similar o incluso mayor que los momentos requeridos para
controlar la rotacién del helicéptero en vuelo libre.

5.2.  Objetivo de control para la tension del cable

Teniendo presentes las implicaciones anteriores de la utili-
zacion del cable, llegamos al punto en el que debe definirse un
objetivo de control Tgef para la tension del cable. La definicién
anterior debe maximizar los beneficios del efecto estabilizador
en la dindmica traslacional y al mismo tiempo mantener la in-
fluencia rotacional no deseada bajo control. La complejidad de
satisfacer ambos objetivos a la vez sugiere la definicién de un
patrén sencillo que facilite el proceso de disefio de las estrate-
gias de control. Por lo tanto, la referencia seleccionada viene
dada por un perfil de Tg/ constante.

El siguiente paso es establecer el rango en el que se fijard el
valor constante de referencia para la tensién. Si bien es cierto
que valores altos de tension reforzarian la accién estabilizadora
en la dindmica traslacional, deben tenerse en cuenta que cuan-
to mayor es la tensién, mds alta puede ser la degradacién del
control en la dinamica rotacional. Por lo tanto, el maximo valor
de tension debe definirse de tal manera que el momento indu-
cido sea menor que el mdximo momento generado por el rotor,
lo cudl corresponde a la saturacién del control ciclico. Usando
una estimacién de dicho limite de saturacién para un modelo
comercial tipico de helicéptero a escala ryz, ,, se puede con-
cluir que la magnitud de la tensién no debe exceder el 20 % de
la fuerza de sustentacién generada por el rotor en la maniobra
de hovering:

P—H° ax
'p X TC' <tyriz =
ldo-p3 — do_pos| Tc <ty , =
tmax

MR1,2

Tc ~0.2- fimd (30)

< —
|d0—P,3 - dO—H",3|

Finalmente, para prevenir que el cable se rompa debido a in-
crementos bruscos de tensidn causados por perturbaciones ex-
ternas como rafagas de viento, deben ser incluidos en el sistema
dispositivos adicionales de seguridad que permitan la liberacion
del cable en tales casos.

5.3.  Relacion entre dindmica rotacional y traslacional

Observando la dindmica de la configuracién sin cable dada
por (22) y (23) es fécil comprobar que la dindmica rotacional
estd desacoplada de la dindmica traslacional, lo cudl significa
que en las ecuaciones rotacionales s6lo intervienen las veloci-
dades angulares del helicéptero y los momentos generados por
el rotor. Por el contrario, las aceleraciones traslacionales de-
penden de la fuerza de sustentacion generada por el rotor pero
también de la orientacién del helicéptero. Por lo tanto, la rela-
cién entre dindmica rotacional y traslacional para el helicéptero
en vuelo libre se considera unidireccional y de la forma “rota-
cién = traslacién”, lo que traducido a las variables del sistema
se convierte en:

lt4s6 — Gas6 — U123 (3D

A diferencia del modelo libre anteriormente analizado, en
la descripcion dindmica correspondiente a la configuracién con
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cable dada por (28) y (29) existe una fuerza adicional actuando
sobre el helicéptero debida a la tensién del cable. Dicha ten-
sién produce un momento que modifica la dindmica rotacional
ya que el punto de aplicacion de la fuerza sobre el fuselaje no
coincide con el centro de masa del sistema. Este momento de-
pende tanto de la orientacién como del movimiento traslacional
del helicoptero en el sistema de referencia inercial N. Como re-
sultado, la relacion entre dindmica rotacional y traslacional es
ahora mds compleja, siendo bidireccional de la forma “rotacién
& traslacion”, lo que traducido a las variables del sistema se
convierte en:

U456 = Gas6 — U123 — 789

Gas6 < U456 < G789 < 1123 (32)

5.4. Esquema de prealimentacion

Con el fin de contrarrestar la influencia no deseada en la
dindmica rotacional descrita anteriormente, se propone un es-
quema de prealimentacién basado en la estimacién del vector
de tension del cable. Para ello, el dispositivo de agarre del cable
en el punto de fijacién a tierra formado por la junta universal
o de Cardan cuenta ademds con una célula de carga que per-
mite medir la magnitud de la tensién T¢" que el cable ejerce
sobre el helicéptero en todo momento. Con el fin de estimar la
orientacidn del vector de tensién qgfé, también se dispone de dos
codificadores rotatorios que proporcionan medidas de los dngu-
los que definen la direccion del cable, como se ilustra en la Fig.
4a. Este dispositivo de agarre del cable es andlogo al dispositivo
para transporte de cargas descrito en Bernard et al. (2011).

Una vez conocida y transmitida al helicéptero la estimacién
del vector de tension T, el momento generado por la tensién
puede expresarse como:

(e = (pP 1 X Te*™) -, i=1.2 (33)

1

De esta forma, el esquema de control de orientacién resul-
tante para la configuracion con cable estara formado por el con-
trolador de orientacion del helicéptero en vuelo libre y un blo-
que C*~? que calcula el momento generado por la tensién.
Dicho momento se resta de los momentos de control que debe
generar el rotor calculados por el controlador de orientacién del
helicéptero en vuelo libre, como se muestra en la Fig. 4b.

El uso de la prealimentacion tiene dos ventajas principales,
como puede verse en Bernard and Kondak (2009). La prime-
ra es que el controlador de orientacién para la configuracién
con cable se simplifica, ya que basta con afladir una pequefia
modificacién al controlador para el helicoptero en vuelo libre.
La segunda es que el sistema en bucle cerrado resulta bastante
robusto ante variaciones de los parametros del sistema y pertur-
baciones.

6. Estrategias de control

En esta seccion se presenta el esquema general de disefio
que deben seguir las estrategias de control aplicadas en la esta-
bilizacién de la maniobra de hovering para el helicéptero con el
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C F-fwd

Gas” turi12
— Cror
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(a) Tlustracién del dispositivo de aga- (b) Controlador de orientacién mo-
rre del cable en el punto de fijacién en dificado con bloque de estimacion
tierra de la tension

Figura 4: Esquema de prealimentacion

cable de fijacion a tierra. Como punto de partida se emplea un
esquema general de control del helicptero en vuelo libre. Pos-
teriormente, afladiendo las modificaciones oportunas teniendo
en cuenta las conclusiones obtenidas en la seccién anterior, se
analiza la aplicacién de dicho esquema general a las dos formas
posibles de controlar la tensién ejercida por el cable:

1. Control de la tensién del cable mediante el controlador
del helicéptero

2. Control de la tensién del cable mediante un dispositivo
situado en el punto de fijacién a tierra

La Fig. 5 resume el esquema general de control del helicéptero
en vuelo libre. Los bloques de color gris se corresponden con el
modelo del helicéptero y los de color blanco con el controlador.
Las entradas al controlador son la referencia en posicion gy ,
y la referencia en dngulo de guifiada gg. La base fundamental
para el funcionamiento del controlador consiste en que la orien-
tacién del plano del rotor principal y la fuerza de sustentacién
producida por dicho rotor se ajusten para generar la aceleracion
traslacional adecuada para corregir el error en posicion. El es-
quema de control que implementa lo anterior estd compuesto
por un bucle interior y otro exterior.

El controlador del bucle exterior (representado por el blo-
que Crras) debe calcular la orientacién qzs del plano del rotor
principal y la fuerza de sustentacion Fyk que son necesarios
para reducir los errores en posicion. El seguimiento de las refe-
rencias de orientacion gy s del plano del rotor principal se con-
sigue mediante el controlador del bucle interior (representado
por el bloque Cror) que debe calcular los momentos Mg 12
adecuados. Finalmente, la orientacién del dngulo de guifiada
se consigue mediante el controlador del bucle basado en el gi-
réscopo de cola (representado por el bloque Crayr) que debe
calcular la fuerza del rotor de cola F7x necesaria.

6.1. Esquema de control de la tension del cable mediante el
controlador del helicéptero (CI)

Como se concluyd en la seccién anterior de criterios ge-
nerales de disefio para el control, el objetivo es mantener una
tension en el cable lo mds constante posible y de valor alre-
dedor del 20 % del peso total del helicéptero. En el enfoque
propuesto en este apartado, se compensan las desviaciones de
la tension respecto a dicho valor objetivo mediante la variacién
de la referencia en posicién del controlador del helicéptero en
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Figura 5: Esquema general de control del helicoptero en vuelo libre

vuelo libre, al cual se le afiade el esquema de prealimentacién
planteado anteriormente. Es decir, se genera una referencia en
posicién para el helicéptero que compensa su movimiento re-
lativo respecto al punto de fijacién en tierra, de forma que la
tensién se mantenga m4s o menos constante.

La Fig. 6 muestra dicho proceso automético de generacion
de la referencia en posicién para el helicoptero. El valor medi-
do de la tensién T¢" se compara con la tension de referencia
constante Téef y mediante el bloque C}, se genera la referencia
para la variable gq.

Esta referencia, junto con un valor de referencia para los
angulos g7 = 0, se transforman mediante un cambio geométri-
co de coordenadas en referencias para las variables de posicién
q1.23:

q3 = qo c0s(q7) cos(qg) + (do-po 3 — do—p3) c08(g4) cos(gs)
q2 = —qo sin(g7) cos(qs) — (do-po 3 — do-p3) sin(qa) cos(qs)
q1 = g9 sin(gsg) + (do-po 3 — do-p3) sin(gs) (34)

0 0
qz h)
Te as’ J l

Cambio
coordenadas

Ji23"

Ci

Figura 6: Control de la tension del cable desde el helicoptero

Noétese que esta estrategia de control implica que el heli-
coptero tenderd a moverse siempre sobre una superficie esférica
definida por el valor de la variable g9 que hace que la tensién
del cable sea constante, perdiendo de esta forma el sistema uno
de los tres grados de libertad en el movimiento traslacional.

6.2. Esquema de control de la tension del cable mediante un
dispositivo situado en el punto de fijacion a tierra (C2)

De nuevo se parte del objetivo de mantener una tensién en

el cable lo mds constante posible y de valor alrededor del 20 %

del peso total del helicéptero. En este caso se propone corregir
las desviaciones sobre el valor objetivo de tensién mediante la
variacién del pardmetro correspondiente a la longitud natural
del cable Ly en (26). Para implementar este enfoque se nece-
sita un dispositivo de enrollamiento/desenrollamiento de cable
instalado en el punto de fijacion a tierra y controlado de forma
independiente al helicoptero. Una estrategia andloga fue pro-
puesta en Sandino et al. (2013a).

Se considera el siguiente modelo sencillo para la actuacién
del dispositivo situado en tierra, que proporciona una relacién
entre la variacion de la longitud natural del cable dly y la en-

Tdr
trada de control R¢ que controla dicha variacion:

dLy

=R
dt ¢

(3%

La Fig. 7 muestra el esquema de control del dispositivo en
el punto de fijacién en tierra. El valor medido de la tensién
T¢™ se compara con la tension de referencia constante Tgf y
mediante un controlador representado por el bloque C,, se ge-
nera la sefial de control R¢ para la velocidad de enrollamien-
to/desenrollamiento. Respecto al helicdptero, el controlador es
el mismo planteado en el esquema anterior (controlador en vue-
lo libre més esquema de prealimentacién) eliminando el cdlculo
automatico de la referencia para la variable gq.

TC LN0

Tcref

Cs dLy/dt I Ln

Figura 7: Control de la tensién del cable desde el punto de fijacion a tierra

En diferencia al caso anterior, esta estrategia permite con-
servar los cuatro grados de libertad en la definicién de referen-
cias de movimiento del caso en vuelo libre, ya que el sistema
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de control de la tension actia de forma independiente al contro-
lador de posicién del helicéptero.

7. Resultados de simulacion

Con el fin de ilustrar la mejora proporcionada por el cable,
se presentan resultados de simulacién correspondientes al con-
junto completo de ecuaciones no-lineales de la configuracién
con cable (21), (27), (28) y (29), cuando el sistema se ve afec-
tado por una rdfaga de viento generada artificialmente. Estas si-
mulaciones comparan la respuesta del controlador del helicép-
tero en vuelo libre con la respuesta del helicoptero con cable,
para los dos esquemas de control con cable propuestos en la
seccién anterior. Respecto a la implementacion de los bloques
de control presentados en la seccién anterior que se han utili-
zado para realizar las simulaciones, se han seguido las pautas
propuestas por Kondak et al. (2006) para Crgas, Cror ¥ CraiL,
combindndose leyes de control P, PI y PID con inversiones del
modelo dindmico del helicéptero. En la Fig. 8 se muestra el
detalle de dichos bloques. Las expresiones que conforman el
bloque D1‘213 se obtienen mediante manipulacién algebraica de
las ecuaciones de la dindmica traslacional dadas por (22) donde
se desprecia el efecto de frgs ( frr2 mucho menor que fyr3),
resultando:

furs = my \/ (u;‘)2 + (u;)z + (i + g)2

. (it
g5 = arcsin
fMR,S
mHl;t;
*

MR3Cs

g = arcsin (— (36)
Por otra parte, las expresiones que conforman el bloque
K7L se obtienen invirtiendo las ecuaciones cinemadticas dadas

456
por (21):

u, = cs5Cedy + Seds
u;‘ = —Cjs ssc']j + 6‘66'[; (37)

mientras que las expresiones que conforman el bloque Dgslﬁ se
obtienen manipulando las ecuaciones de la dindmica rotacional
dadas por (23):

Mg = K4p4ﬂz = K45/I/'t§dl
tmr2 = Kspsits — Ksq / idt (38)

Las ganancias de los diversos bloques P, PI y PID se han
ajustado mediante el método de asignacion de polos descrito
en Kondak et al. (2006) utilizando el sistema en bucle cerrado
equivalente. Finalmente, para los bloques C; y C, correspon-
dientes al control de tensién del cable se ha implementado una
ley de control PI en ambos casos.

Para los valores de la tabla 2, el valor constante de refe-
rencia para la tensién del 20 % del peso total del helicoptero
corresponde a 25 N. Para el cable se adopta como longitud ini-
cial qg = 10m (sin tensién inicial, ya que la longitud natural
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Figura 8: Detalle de los bloques Crras, Cror ¥ Crarr del controlador del he-
licéptero en vuelo libre

inicial es Lg, = 10m) y como orientacién inicial aquella tal que
el helicéptero se encuentra en la vertical sobre el suelo, es decir,
q75 = 0.

En cuanto a la generacién artificial de perturbaciones de
viento, se han analizados dos casos diferentes. En primer lu-
gar (Simulacién 1), se aplica una perturbacién longitudinal en
la dinamica traslacional mediante una fuerza Fy; actuando en el
centro de masa del helicptero. Concretamente, la perturbacién
consiste en una combinacién de un pulso Fyq = 20n; en el ins-
tante = 10 s y una fuerza sinusoidal Fy; = 20sin(27-0,1 - r)ny
que comienza en el instante t = 30 s, como puede verse en la
primera grafica de la Fig. 9a. En el segundo caso (Simulacién
2) se ha estudiado una perturbacioén lateral en la dindmica tras-
lacional mediante la combinacién de un pulso Fy; = 20n; en el
instante t = 10 s y una fuerza sinusoidal Fy, = 20sin(27 - 0,1 -
)i, que comienza en el instante ¢ = 30 s, como puede verse en
la primera grafica de la Fig. 9b.

7.1.  Esquema de control C1

La Fig. 9 muestra la evolucién de la variables de posicién q;
y g2, que son aquellas que resultan afectadas en mayor medida
por las perturbaciones introducidas, para el esquema de con-
trol C1. Comparando la respuesta del helicéptero en vuelo libre
libre con la respuesta de la configuracién C1 con cable se ob-
serva que las desviaciones en la maniobra de hovering resultan
considerablemente menores (hasta un 34 %) en el caso de ésta
ultima.

7.2.  Esquema de control C2

La Fig. 10 muestra de nuevo la evolucién de la variables de
posicién g y g2, pero en este caso para el esquema de control
C2. También en este caso comparando la respuesta del helicép-
tero en vuelo libre libre con la respuesta de la configuracion C2
con cable se observa que las desviaciones en la maniobra de ho-
vering resultan considerablemente menores (hasta un 32 %) en
el caso de ésta Ultima.

Por otra parte, se puede comprobar que las diferencias en el
comportamiento de los esquemas C1 y C2 para estas variables
¢1 'y g2 es muy pequefia.
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Figura 9: Patrén de la perturbacion y evolucién de las variables principalmente afectadas por ésta. Linea de puntos para el helicptero en vuelo libre y linea

discontinua para el helicéptero con esquema de control C1
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para el helicéptero con esquema de control C2
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7.3.  Comparacion entre C1y C2

Con el fin de establecer una comparaciéon mas detallada en-
tre los esquemas C1 y C2, las Figs. 11 (Simulacién 1) y 12 (Si-
mulacién 2) muestran la evolucién completa de la variables de
estado de posicién y orientacién del helicptero (q123 Y qase
respectivamente), asi como la tension del cable T, la longitud
natural Ly, y las entradas de control fyr3, tur1, tMr2 Y fTR2
(incluyendo la accién de prealimentacién). Con esta compara-
cién detallada se puede observar que, debido a que el esquema
Cl1 obliga al helicéptero a intentar mantenerse sobre una super-
ficie esférica, el resto de variables, asi como las senales de con-
trol y la tensién del cable, presentan mayores oscilaciones que
en C2, lo que hace pensar que su aplicacién al sistema real po-
dria ser mas problemadtica. Adicionalmente, la Fig. 13 muestra
el valor cuadratico medio del error de las variables controladas
respecto al valor de referencia. Como ya se vio anteriormente,
para la variable ¢; en la simulacién 1 y para la variable ¢, en
la simulacién 2, ambos esquemas mejoran de manera similar la
respuesta respecto al helicéptero en vuelo libre. Sin embargo,
para el el resto de variables controladas se puede comprobar
que el esquema C; presenta un comportamiento peor respecto
al esquema Cj.

8. Conclusiones

En este trabajo se analizan métodos de modelado y control
de helicopteros auténomos en vuelo estacionario, con especial
énfasis en una configuracion extendida consistente en afiadir un
cable de fijacion del helicéptero a tierra y un mecanismo de
control de su tension. La justificacién de esta configuracion es
la accidn estabilizante de la tension del cable.

Por lo que respecta al modelado, se pone de manifiesto el
interés del método de Kane que permite obtener modelos com-
pactos y desacoplados, lo cual facilita el analisis, asi como su
implementacion e integracién en simulacion. Por otra parte, el
esquema general de disefio de estrategias de control basado en
un andlisis previo del modelo que se presenta en el articulo,
incluye dos alternativas para la configuracion aumentada con
cable en lo que se refiere al control de la tension: desde el he-
licéptero, compensando las desviaciones de la tension respecto
al objetivo de control mediante la variacién de la referencia en
posicién del propio controlador del helicoptero; y desde el pun-
to de fijacion a tierra, mediante un dispositivo de enrollamien-
to/desenrollamiento de cable controlado de forma independien-
te.

En las comparaciones realizadas entre el helicéptero en vue-
lo libre libre y los esquemas presentados para la configuracién
con cable se ha observado que las desviaciones en la maniobra
de hovering en presencia de perturbaciones resultan considera-
blemente menores en los dos enfoques de la configuracién con
cable, que en el caso del vuelo libre. Ademds, la comparacién
entre los dos enfoques que hacen uso del cable muestra que
el control desde tierra (esquema C2) tiene una mejor respuesta
que el control desde el helicéptero (esquema C1). El esquema
C1 tiene el principal inconveniente de restringir la operacién del
helicéptero, restando un grado de libertad en su movimiento. Si
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bien es cierto que también podria considerarse un inconvenien-
te que el esquema C2 requiera un mecanismo adicional en tie-
rra para controlar la tensién, su implementacién mecdnica seria
sencilla y tendria la ventaja de eliminar la limitacién anterior en
cuanto a los grados de libertad del control. Otra incertidumbre
que plantea realizar el control de la tensién desde el helicoptero
(esquema C1) viene dada por el hecho de que la dindmica de
la tensién en un cable pueda llegar a ser mucho mds rapida que
la dindmica de movimiento de un helicéptero (dependiendo del
material del cable), y por tanto la implementacién experimental
podria no ser viable.

Finalmente, merece la pena mencionar también que el uso
del cable podria conllevar otros beneficios potencialmente in-
teresantes ademads de los ya comentados en términos de estabili-
zacion de la maniobra de hovering. Por ejemplo, el cable puede
proporcionar una forma alternativa de medir la posicién lineal
del helicoptero con respecto del punto de fijacion del cable. Para
ello se deben incluir los sensores apropiados: codificadores ro-
tativos para conocer la orientacion relativa entre el helicéptero
y el cable, y un altimetro de alta precisién para conocer la altu-
ra del helicéptero respecto a tierra. Esta informacién junto con
la propia actitud del helicoptero obtenida por la unidad inercial
de a bordo pueden proporcionar una estimacion alternativa para
la posicion del sistema, cuya fiabilidad no se veria afectada por
las degradaciones tipicas en la operacion de los sistemas GPS.

English Summary

Modeling and hovering control of tethered autonomous
helicopters

Abstract

Helicopters are well-known by their hovering and vertical
take-off and landing capabilities. However, the performance of
the valuable feature of hovering can be seriously affected by
external disturbances such as wind effect. The latter could be
even more significant when dealing with small-size helicopters,
which are commonly adopted as base platforms for developing
unmanned aerial vehicles. In order to address the aforemen-
tioned instabilities in hovering maneuvers, it is possible to use
an augmented configuration that consists of the unmanned he-
licopter itself, a tether connecting the helicopter to the ground,
and a system in charge of adjusting the tether tension. In this
paper, in addition to a detailed model of the system, an analysis
on the inherent benefits to the augmented configuration is pre-
sented, as well as a general scheme for control design. By way
of illustration of previous ideas, several simulations under arti-
ficially generated wind influences are presented and compared.

Keywords: Aerial Robotics, Unmanned Aerial Systems, Heli-
copter Dynamics, Modeling, Control, Stabilization.
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Figure 11: Resultados de la simulacién 1. Linea de puntos para el helicéptero en vuelo libre, linea discontinua para el helicéptero con esquema de control C1 y linea
continua para el helicéptero con esquema de control C2
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Figure 12: Resultados de la simulacion 2. Linea de puntos para el helicoptero en vuelo libre, linea discontinua para el helicéptero con esquema de control C1 y linea
continua para el helicéptero con esquema de control C2
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