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RESUMEN 
 
Se p resenta e l d iseño y  d esarrollo d e un algoritmo d e c ontrol pa ra obtener un p iloto 
automático de corto alcance que estabiliza en vuelo a un vehículo aéreo no tripulado a 
baja al tura. Dicho vehículo es  un a eromodelo a e scala de 1400mm d e envergadura, 
925mm de fuselaje y 650g de peso. El control se realiza con base en la programación de 
un algoritmo que permite estabilizar los ejes longitudinal, transversal y vertical mediante la 
manipulación de las maniobras de alabeo (roll), cabeceo (pitch) y guiñada (yaw).  
 
Asimismo, se desarrolla una tarjeta de telemetría de abordo capaz de enviar los datos de 
las variables: o rientación, a ltura y  po sicionamiento g lobal. D ichos d atos se a dquieren, 
procesan y se envían para ser visualizados en una computadora personal. 
 
Se analiza y selecciona los componentes más indicados. Para el caso de los sensores se 
realiza su acondicionamiento de s eñal, y para l os act uadores se desarrolla su 
correspondiente e tapa de po tencia. El a lgoritmo para la  e stabilización es mediante un 
control proporcional, el cual adquiere los valores de los sensores inerciales (acelerómetros) 
para obtener l a o rientación c on r especto a  l os ej es d e r eferencia (ejes d e E uler), 
posteriormente se comparan el valor medido con el de referencia obteniendo así la señal 
de error, con esta última señal se realiza el ajuste en los actuadores del vehículo. 
 
La posición global y la altura se obtienen a través de la lectura constante de un receptor 
GPS. Se realiza la interfaz de comunicación con dicho receptor y se desarrolla un código 
de programación capaz de identificar la cabecera del enunciado que contiene la 
información deseada, una vez identificado los datos, se adquieren y transmiten.  
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CAPÍTULO I. INTRODUCCIÓN 
 
Se entiende por un vehículo aéreo no tripulado (UAV: Unmanned Aerial Vehicle) a aquella 
aeronave que es capaz de realizar una misión s in necesidad de tener una t ripulación a 
bordo. Esta denominación hace referencia a la ausencia de tripulación en el vehículo, lo 
que no es necesariamente sinónimo de autonomía total [1]. 
 
Debe entenderse que ésta condición no excluye la existencia de piloto, controlador de la 
misión u  o tros operadores, que p ueden r ealizar su t rabajo d esde t ierra. La e xtensión d el 
concepto d e vehículo a s istema, r efleja qu e e l U AV pr ecisa, n o sólo de la  a eronave 
adecuadamente in strumentada, s ino t ambién d e u na e stación en t ierra, qu e 
complementa la instrumentación y capacidades de vuelo [2]. 
 
I.1  GENERALIDADES 
 
Existen fuerzas que se consideran en la mecánica de vuelo de una aeronave. Las fuerzas 
consideradas como básicas, son las siguientes [3]:  
 

- Sustentación: Fuerza perpendicular a la trayectoria.  
- Arrastre: Fuerza que se opone al movimiento.  
- Peso: El efecto de la gravedad actuando sobre la masa del avión. 
- Empuje: La potencia del motor actuando por la hélice. 

 
Las fuerzas más importantes son generadas en el ala y la cola. Esta última es la encargada 
de balancear las cargas y de dar estabilidad longitudinal al avión. El balanceo, se refiere 
a la  generación de una fuerza de sustentación que produce un momento respecto del 
centro de gravedad del avión, para equilibrar los momentos generados por el resto de la 
aeronave. La estabilidad, se refiere a la capacidad del avión a volver a su estado inicial, 
después d e pr oducida una pe rturbación. E l a vión d ebe ser lo ngitudinal, d ireccional y 
lateralmente estable para que cumpla con los requerimientos internacionales [4].  
 
Piloto automático 
En la aviación, el control de un avión es la capacidad de respuesta del piloto. Este sistema 
controla l os m andos d e al tura, al abeo, cab eceo y  g uiñada d e f orma au tomática. E stá 
formado por un controlador, sensores y servomotores. Con base en los diferentes sensores: 
altitud ( que m ide pr esión ba rométrica) s e c ontrola la  a ltura d el a vión, c on lo s s ensores 
inerciales ( acelerómetros y/o g iroscopios qu e miden v elocidad y  a celeración a ngular 
respectivamente) s e obtiene la  po sición e n e l e spacio, a  pa rtir d e ésta se generan las 
señales de control que envía a los servomotores para controlar el momento de guiñada la 
cual actúa sobre el eje del timón de dirección, controlar el momento de cabeceo el cual 
actúa sobre el timón de profundidad, y el momento de alabeo que se encarga de mover 
los alerones [5]. 
 
Estado del arte 
A nivel comercial, la empresa con mayor avance en este tipo de sistemas en México es 
Hydra Technologies, lo s U AVs qu e d esarrolla s on u tilizados pa ra v igilancia y  pa trullaje 
principalmente. A continuación se describen algunos de sus aviones construidos. 
 
El S4 Ehécatl  es el primer avión no tripulado de la empresa, empezado a desarrollar en el 
año 2002. El E1 Gavilán de Hydra Technologies es un mini vehículo aéreo no tripulado, de 
motorización e léctrica, l anzado m anualmente o  m ediante u na catapulta, co n 
capacidad de vuelo diurno y nocturno, con una envergadura de 2.30 m y un alcance de 
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10 km . E l U AV G1 Guerrero e s un monomotor de ala al ta, capaz de despegar en p istas 
cortas, co n una e nvergadura d e 2 .8 m . E l más pe queño d e la  f amilia H ydra lle va e l 
nombre de E2 Colibrí, de bajo costo y versátil es usado por militares y cuerpo de seguridad 
[6]. 
 
A nivel académico, y en años más recientes se han estudiado diversas implementaciones 
dónde se involucra el acondicionamiento de aeromodelos como los mostrados en [7], [8], 
[9] y [10], en dichos trabajos se realiza la integración de sensores, actuadores y se 
implementan los algoritmos de comunicación para mantener un monitoreo constante de 
la n avegación. L a c onclusión d e lo s t rabajos antes m encionados deja como pr incipal 
aportación la  in strumentación y  a condicionamiento e lectrónico d el a eromodelo. 
Dejando co mo f uturas adaptaciones y /o m ejoras l a i mplementación d e al goritmos d e 
control para la implementación de un piloto automático. En el trabajo reportado en [7] y 
[9] utilizan un controlador PID para mantener la estabilidad en la orientación. 
 
En e l 2011 e n e l CINVESTAV-IPN presentaron esquema de control de estabilización de la 
orientación en tiempo real para el desempeño eficaz de un mini-UAV Quad Rotor [11], es 
importante mencionar que para el control de los motores del miniUAV utilizaron un control 
PD. 
 
A partir de 2011 en e l Instituto Tecnológico de Massachusetts (MIT), está desarrollando e l 
proyecto UAV SWARM Health Management Project, cuyo objetivo es ejecutar misiones de 
larga d uración c on u na f lota d e U AVs e n u n e ntorno d inámico ba sando s u c ontrol e n 
lógica difusa [12].  
 
Recientemente, en  e l Centro d e I nvestigación y  d e E studios Avanzados d el I PN 
(CINVESTAV) se desarrollan a lgoritmos de pr ogramación para la implementación d e 
pilotos automáticos que permitan la estabilidad de la aeronave en vuelo, sus algoritmos se 
basan en controladores PID y lógica difusa. Es importante mencionar que sólo se dedican 
al desarrollo de los algoritmos, dejando en segundo plano el desarrollo de la electrónica 
necesaria y a q ue ad quieren t arjetas d e d esarrollo d e t erceros, l o cual j ustifica l a 
necesidad d e c ontar c on e l d esarrollo d e t ecnología pr opia, c omo es e l c aso d e la  
electrónica. Actualmente, en CINVESTAV se ha creado la maestría en Sistemas Autónomos 
de N avegación Aérea y  S ubmarina (SANAS) que c uentan c on u n plan de e studios 
enfocado a la formación científica y experimental en el área de Sistemas Autónomos de 
Navegación [13].  
 
 
I.2 JUSTIFICACIÓN 
 
En la  a ctualidad e xisten g ran c antidad d e f abricantes d e U AV’s que br indan a sesoría y  
mantenimiento a  la  h ora d e a dquirir a lguno d e s us e quipos, s in e mbargo, s u c osto e s 
considerable d ebido a  la  t ecnología qu e in volucra e l d iseño y d esarrollo d e e stos 
vehículos, además, se necesita de un piloto especializado que pueda maniobrar el 
equipo, lo cual incrementa considerablemente su costo.  
 
Los r esultados d e l as referencias ant es ci tadas s on cl aro e jemplo d e l a ne cesidad d e 
contar con sistemas de tecnología propia que puedan cumplir diferentes tipos de misiones 
(desde in vestigación h asta lo s sectores d e d efensa y  seguridad), d ichos s istemas d eben 
involucrar a lgoritmos d e c ontrol pa ra la  im plementación d e pilo tos a utomáticos a  ba jo 
costo.  
 

4            Implementación de un piloto automático de corto alcance para un vehículo aéreo no tripulado. 
 



Capítulo II. Principios básicos de vuelo 

Lo a nterior m otiva e l desarrollo d el pr esente t rabajo, d esarrollar un sistema c on f ines de 
investigación, el cual se centra en la programación de un algoritmo de control basado en 
las señales de los sensores inerciales como entradas y mediante una ley de control 
(Control Proporcional) manipular los ejes de alabeo, cabeceo y guiñada, logrando así, la 
estabilización d e la  a eronave d urante e l v uelo del U AV de  f orma a utomática a co rto 
alcance.  
 
 
I.3 OBJETIVOS 
 
General: 

- Desarrollar un sistema con la instrumentación electrónica basada en firmware1 y 
hardware p ara obtener un p iloto au tomático d e co rto al cance q ue p ueda 
estabilizar un aeromodelo a  e scala de 1400 mm d e envergadura, 925mm de 
fuselaje y 650g de peso en vuelo a una altura de 2 m y una distancia de 25m.  

 
Particulares:  

- Implementar el acondicionamiento de señales de los sensores (orientación, altitud 
y posición global) y etapa de potencia de los actuadores dispuestos en el UAV. 

 
- Implementar un c ódigo d e pr ogramación pa ra r ealizar un controlador 
proporcional en un microcontrolador. 

 
- Implementar e l a lgoritmo d e c ontrol pa ra mantener lo s e jes: lo ngitudinal, 
transversal y vertical, en estabilidad, por medio de la manipulación de los ángulos 
de a labeo (roll), c abeceo (pitch) y  g uiñada (yaw) m ediante la  ley de c ontrol 
propuesta. Dicho algoritmo estará embebido mediante un microcontrolador en el 
aeromodelo. 

 
- Desarrollar una tarjeta de telemetría encargada de recibir y  t ransmitir datos del 
UAV hacia la estación terrena a corto alcance.  

 
- Adaptación del s istema a u na estación t errena en una computadora personal, 
con e sta e stación s e l ogrará m onitorear e l e stado d e l a nav egación mediante 
instrumentos virtuales. 

 
  

1 El “firmware” es un bloque de instrucciones de máquina para propósitos específicos, grabado en 
una memoria de  t ipo de  s olo l ectura (ROM, EEPROM, flash, et c), q ue es tablece l a l ógica d e más 
bajo nivel que controla los circuitos electrónicos de un dispositivo de cualquier tipo. 
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CAPÍTULO II. PRINCIPIOS BÁSICOS DE VUELO 
 
Con e l o bjetivo d e c onocer lo s pr incipios bá sicos d e v uelo e s n ecesario c onocer la s 
fuerzas qu e s e in volucran e n s u m ovimiento y  s u o rigen. A su v ez d ebemos c onocer la s 
superficies d e c ontrol y  e ntender la  f orma e n qu e e stas g uían a l a vión a  t ravés d el 
espacio. 
 
Las superficies de mando y control modifican la aerodinámica del avión provocando un 
desequilibrio de fuerzas, una o más de ellas cambian de magnitud. Este desequilibrio, es lo 
que hace que el avión se mueva sobre uno o más de sus ejes, incremente la sustentación, 
o a umente la  r esistencia. P ara lo grar una u  o tra f uncionalidad s e e mplean s uperficies 
aerodinámicas que proporcionan el control y que modifican la sustentación. 
 
 
II.1 EJES DE UN AVIÓN 
 
La orientación de un cuerpo es referida entre los distintos sistema de coordenadas con el 
fin d e o btener e l d ato del á ngulo d e r otación, e s d ecir, la  o rientación, a  pa rtir d e la  
velocidad angular en la referencia fija al cuerpo, por lo anterior, se requiere un método de 
conversión en tre s istemas d e r eferencia p ara r epresentar c orrectamente el  v ector 
velocidad. La t ransformación d el á ngulo d e E uler e s uno d e lo s m étodos que se u tilizan 
frecuentemente en  es tos c asos, p orque e s s imple y  c onfiable a unque da lu gar a  qu e 
ocurran singularidades en la transformación de coordenadas [40]. 
 
Euler pr opuso qu e c ualquier r otación d e u n m arco d e r eferencia c on r especto a  o tro, 
puede s er v isualizada c omo una s ecuencia d e t res r otaciones s imples a lrededor de l os 
vectores base.  
 
Teorema d e E uler: E l m ovimiento g eneral d e u n c uerpo r ígido c on u n pu nto f ijo, e s la  
rotación alrededor de un eje fijo de dicho cuerpo [41]. 
 
La t ransformación d e á ngulos d e E uler s e pr esenta u sando lo s á ngulos, el m ovimiento 
rotacional está relacionado con el movimiento de la aeronave alrededor de los tres ejes, 
dichos ángulos tienen nombres específicos y representan maniobras comunes, su nombre 
está r elacionado en  torno a l ej e q ue s e p roducen, es tos s on: los e jes d e a labeo ( roll), 
cabeceo (pitch) y guiñada (yaw), figura 1 [14], [15]. 
 

 
Figura 1. Giros de un avión en torno a sus ejes. 
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Eje longitudinal (Roll). Giro en torno al eje x, es el eje imaginario que va desde el morro2 
hasta la cola del avión. El movimiento alrededor de este eje (levantar un ala bajando la 
otra) se denomina alabeo.  
 
Eje transversal (Pitch). Giro en torno al eje y, eje imaginario que va desde el extremo de 
un a la a l extremo de la otra. E l movimiento a lrededor de este eje (morro arriba o morro 
abajo) se denomina cabeceo.  
 
Eje vertical (Yaw). Giro en torno al eje z, es el eje imaginario que atraviesa el centro del 
avión. E l movimiento en torno a  este e je (morro v irando a  la  izquierda o la  derecha) se 
llama guiñada. 
 
En un sistema de coordenadas cartesianas, el eje longitudinal o de alabeo sería el eje "x"; 
el eje transversal o eje de cabeceo sería el eje "y", y el eje vertical o eje de guiñada sería 
el eje "z". El origen de coordenadas de este sistema de ejes es el centro de gravedad del 
avión [16], [17]. 
 
 
II. 2 FUERZAS QUE ACTÚAN EN VUELO 
 
Sobre una aeronave en vuelo actúan una serie de fuerzas, estas provocan: el despegue, 
aterrizaje, el ascenso y descenso, así como el vuelo de crucero. Las cuatro fuerzas básicas 
son: sustentación, peso, empuje  y arrastre. Éstas act úan en pares; l a s ustentación e s 
opuesta al peso, y el empuje al arrastre como se observa en la figura 2. 
 

 
 

Figura 2. Fuerzas que actúan en un aeroplano. 
 
Sustentación (Lift). Es la fuerza desarrollada por un perfil aerodinámico moviéndose en el 
aire, ejercida de abajo hacia arriba, y cuya dirección es perpendicular al viento relativo y 
a la  e nvergadura del a vión (no n ecesariamente pe rpendiculares a l h orizonte) c omo se 
muestra en la siguiente figura 3.  
 

 
Figura 3. Perpendicularidad en la sustentación. 

 

2 Morro de un avión: se refiere a la parte delantera de la aeronave.  
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Peso (Weight). El peso es la fuerza de at racción gravitatoria sobre un cuerpo, siendo su 
dirección perpendicular a la superficie de la tierra, su sentido hacia abajo, y su intensidad 
proporcional a la masa de dicho cuerpo. En la figura 4 se muestra como esta fuerza es la 
que atrae al avión hacia la tierra y ha de ser contrarrestada por la fuerza de sustentación 
para mantener al avión en el aire. 
 

 
Figura 4. Dirección y sentido de peso. 

 
Empuje (Thrust). Para vencer la  inercia del avión en reposo, acelerarlo en la car rera de 
despegue o en vuelo, mantener una tasa de ascenso adecuada, vencer la resistencia al 
avance, etc. se necesita una fuerza: el empuje. 
 
Esta fuerza se obtiene acelerando una masa de ai re a u na velocidad mayor que la del 
aeroplano. L a r eacción, d e ig ual in tensidad pe ro d e s entido o puesto (3ª le y d el 
movimiento de Newton), mueve el avión hacia adelante. En aviones de hélice, la fuerza 
de pr opulsión la  g enera la  r otación d e la  hélice, m ovida po r e l m otor ( convencional o  
turbina). E sta f uerza se ejerce en  la m isma d irección a  la que apunta el  eje del s istema 
propulsor, que suele ser más o menos paralela al eje longitudinal del avión, ver figura 5. 
 

 
Figura 5. Dirección y sentido del empuje. 

 
Es obvio que el factor principal que influye en esta fuerza es la potencia del motor, pero 
hay o tros e lementos qu e t ambién in fluyen c omo pu eden s er la  f orma y t amaño d e la  
hélice, densidad del aire, etc.  
 
Arrastre (Drag). El arrastre es la fuerza que impide o retarda el movimiento de un 
aeroplano. E l a rrastre a ctúa d e f orma pa ralela y  e n la  m isma d irección qu e el v iento 
relativo, a unque t ambién po dríamos a firmar q ue e l a rrastre e s pa ralela y  d e d irección 
opuesta a l a t rayectoria (figura 6a). En la f igura 6b  se m uestra que el a rrastre d isminuye 
con el aumento de velocidad. 
 

 

 

 
a) Dirección y sentido.  b) Arrastre contra velocidad 

 
Figura 6. Arrastre [42]. 
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Un aeroplano, como cualquier otro objeto, se mantiene estático en el suelo debido a la 
acción de dos fuerzas: su peso, debido a la gravedad, que lo mantiene en el suelo, y la 
inercia o resistencia al avance que lo mantiene parado. Para que este aeroplano vuele 
será n ecesario c ontrarrestar el  ef ecto d e e stas d os f uerzas n egativas, p eso y  a rrastre, 
mediante o tras d os f uerzas p ositivas d e sentido c ontrario, s ustentación y  empuje 
respectivamente. Así, el empuje ha de superar la arrastre que opone el avión a avanzar, y 
la sustentación superar el peso del avión manteniéndolo en el aire [18] [19]. 
 
Un a specto im portante a m encionar e s qu e la  v elocidad d el a vión s e v erá a fectada 
dependiendo del ángulo de ataque en el que las alas encarecen al viento, esto debido a 
que el flujo a través de estas será diferente.  
 
Ángulo d e a taque. Se denomina ángulo de ataque al ángulo que forma la cuerda 
geométrica de u n perfil a lar con la  d irección d el a ire in cidente. E s u n pa rámetro qu e 
influye d ecisivamente e n la  c apacidad d e g enerar sustentación de u n ala o e n la  d e 
generar tracción de las palas de una hélice (figura 7a). 
 

 

 

 
a) Dirección y ángulo de ataque.  b) Sustentación contra ángulo de ataque. 

 
Figura 7. Dirección del viento y ángulo de ataque [42]. 

 
Normalmente, al aumentar el ángulo de ataque aumenta la sustentación hasta un cierto 
punto en e l que ésta d isminuye bruscamente, fenómeno que se conoce con e l nombre 
de entrada en pérdida. La dependencia de la sustentación con el ángulo de ataque se 
puede medir a través de un coeficiente de sustentación CL cuya variación con el ángulo 
de ataque α se ilustra en la figura 7b.  
 
El ángulo de ataque se encuentra ligado a la velocidad que puede llevar el avión debido 
a que existe una relación entre el peso y la fuerza de sustentación como se muestra en la 
siguiente figura 8. 
 

 
Figura 8. Relación entre ángulo de ataque y velocidad [42]. 

 
Aunque la s f uerzas a nteriores son la s elementales pa ra e ntender e l d esplazamiento y  
movimiento de un avión existen otros factores secundarios que pueden influir como: 
 
- Forma del perfil. 
- Superficie de las alas y forma de la superficie. 
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- Densidad del aire. 
- Velocidad. 
- Ángulo de ataque. 
 
Si queremos ser más rigurosos a los factores anteriores pueden añadirse otros efectos si se 
desea r ealizar un e studio m ás pr ofundo, a gregando la  v iscosidad y c ompresibilidad s e 
desprenden otras variables que intervienen en el vuelo como [19], [20], [21]: 
 
- Velocidad del sonido en el aire 
- Viscosidad del aire. 
- Rugosidad de la superficie. 
 
 
II.3 ESTRUCTURA DE UN AVIÓN 
 
El desplazamiento de un avión es controlado mediante la manipulación del ángulo de las 
diversas s uperficies d e c ontrol, e stas s uperficies e stán s ujetas a l as e structura d el m ismo, 
como se aprecia en la siguiente figura. 
 

 
Figura 9. Estructura genérica de un avión. 

 
Fuselaje. Se denomina fuselaje al cuerpo principal de la estructura del avión, cuya 
función principal es la de dar cabida a la tripulación, a los pasajeros y a la carga, además 
de servir de soporte principal al resto de los componentes. El diseño del fuselaje además 
de atender a estas funciones, debe proporcionar un rendimiento aceptable al propósito a 
que se destine el avión. Los fuselajes que ofrecen una menor resistencia aerodinámica son 
los de sección circular, elíptica u oval, y de forma alargada y ahusada. 
 
Alas. Son el elemento primordial de cualquier aeroplano. Son la principal fuente de 
sustentación d el a vión, éstas a lojan los alerones. E n s u d iseño s e tienen e n c uenta 
numerosos as pectos: p eso m áximo a s oportar, r esistencias g eneradas, comportamiento 
en la pérdida, etc. 
 
Tren de aterrizaje. Tiene c omo m isión a mortiguar e l im pacto d el a terrizaje y  pe rmitir la  
rodadura y movimiento del avión en tierra. Puede ser fijo o retráctil.  
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Motor. Es la  fuerza pr incipal d el a vión, s u f unción e s g enerar e l e mpuje n ecesario pa ra 
que el avión alcance una determinada rapidez y así permitir la interacción de las fuerzas 
aerodinámicas. 
 
Perfil. Es l a f orma d e l a s ección del al a, e s d ecir l o q ue v eríamos s i c ortáramos e sta 
transversalmente "como en rodajas". Salvo en el caso de alas rectangulares en que todos 
los perfiles son iguales, lo habitual es que los perfiles que componen un ala sean diferentes; 
se van haciendo más pequeños y estrechos hacia los extremos del ala. 
 
Cuerda. Es la  línea recta imaginaria trazada entre los bordes de ataque y de salida de 
cada perfil, marcada con el número 11 en la figura 10. 
 
Envergadura. Distancia entre los dos extremos de las alas. Por simple geometría, si 
multiplicamos la  e nvergadura po r la  c uerda m edia d ebemos o btener la  s uperficie a lar, 
marcada con el número 12 en la figura 10. 
 

 
Figura 10. Envergadura y cuerda de las alas. 

 
Flecha. Ángulo que f orman la s a las r especto d el e je t ransversal d el a vión. La f lecha 
puede ser positiva, neutra, o negativa como se muestra a continuación. 
 

 
Flecha neutra 

 
Flecha positiva 

 
Flecha negativa 

 

Figura 11. Tipo de flecha del ala. 
 
Forma de alas. Las alas pueden tener las formas más variadas: estrechándose hacia los 
extremos (tapered) o r ecta ( straight), en  l a p arte d el b orde d e a taque ( leading) o  d el 
borde de salida (trailing), o cualquier combinación de estas; en forma de delta, en flecha, 
etc. S i la  v elocidad e s e l f actor pr incipal, u n a la " tapered" e s m ás e ficiente qu e u na 
rectangular (straight) porque produce menos resistencia. En la figura 12 se muestran 
algunas formas de alas. 
 

 
Figura 12. Algunas formas de alas. 
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Monoplano. Se refiere a que sólo t iene un ala. La mayor parte de los aviones han s ido 
monoplano desde finales de la Segunda Guerra Mundial. El  ala puede estar montada a 
diferentes alturas relativas al fuselaje (figura 13): 
 
- Ala baja - fija a la parte baja del fuselaje. 
- Ala media - fija a la parte media del fuselaje. 
- Ala alta - fija a la parte alta del fuselaje. 
 

 
Ala baja 

 
Ala media 

 
Ala alta 

 

Figura 13. Ubicación de las alas. 
 
II.4 SUPERFICIES DE CONTROL 
 
Son las superficies movibles situadas en las alas y en la cola, las cuales respondiendo a los 
movimientos del mando provocan e l movimiento del avión sobre cualquiera de sus e jes 
(transversal, lo ngitudinal y  v ertical). T ambién e ntran e n e ste g rupo o tras s uperficies 
secundarias, c uya f unción e s la  d e pr oporcionar m ejoras a dicionales r elacionadas 
generalmente con la sustentación (flaps, slats, aerofrenos, etc.). 
 
Alerones. Palabra d e origen latino que significa "ala pequeña", s on unas superficies 
móviles, s ituadas e n l a parte p osterior d el e xtremo d e cad a al a, cu yo acci onamiento 
provoca el movimiento de alabeo del avión sobre su eje longitudinal. Su ubicación en el 
extremo del a la s e d ebe a  q ue en  es ta p arte es m ayor el  p ar d e f uerza ej ercido, s u 
ubicación se muestra en la figura 14.  
 

 
Figura 14. Alerones. 

 
Funcionamiento: Los alerones tienen un movimiento asimétrico. Al girar el volante hacia un 
lado, el alerón del ala de ese lado sube y el del ala contraria baja, ambos en un ángulo 
de deflexión proporcional a la cantidad de giro dado al volante. El alerón arriba en el ala 
hacia d onde s e m ueve e l v olante i mplica m enor cu rvatura e n esa p arte d el al a y  p or 
tanto m enor s ustentación, lo  c ual pr ovoca qu e e sa a la ba je; e l a lerón a bajo d el a la 
contraria s upone m ayor cu rvatura y  s ustentación l o q ue hace  q ue e sa al a s uba. E sta 
combinación de efectos contrarios es lo que produce el movimiento de alabeo hacia el 
ala que desciende. 
 
Timón de profundidad. Es la superficie o superficies móviles situadas en la parte posterior 
del empenaje horizontal de la cola del avión, figura 15. Aunque su nombre podría sugerir 
que se encarga de hacer e levarse o descender al avión, en realidad su accionamiento 
provoca el movimiento de cabeceo del avión (morro arriba o morro abajo) sobre su eje 
transversal. Obviamente, e l movimiento de cabeceo del avión pr ovoca l a modificación 
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del á ngulo de a taque; e s d ecir qu e e l mando de  c ontrol de l t imón de  p rofundidad 
controla el ángulo de ataque. En algunos aviones, el empenaje horizontal de cola es de 
una pieza haciendo las funciones de estabilizador horizontal y de timón de profundidad.  
El timón de profundidad suele tener una deflexión máxima de 40º hacia arriba y 20º hacia 
abajo. 
 

 
Figura 15. Timón de profundidad. 

 
Funcionamiento: Al tirar del volante de control, esta superficie sube mientras que al 
empujarlo b aja -en a lgunos aviones se m ueve la  t otalidad d el e mpenaje h orizontal. E l 
timón arriba produce menor sustentación en la cola, con lo cual esta baja y por tanto el 
morro sube (mayor ángulo de ataque). El timón abajo aumenta la sustentación en la cola, 
esta s ube y po r t anto el m orro b aja (menor ángulo d e at aque). D e e sta m anera s e 
produce el movimiento de cabeceo del avión y por extensión la modificación del ángulo 
de ataque. 
 
Timón de dirección. Es la superficie móvil montada en la  parte posterior del empenaje 
vertical de la cola del avión, figura 16. Su movimiento provoca el movimiento de guiñada 
del avión sobre su eje vertical, sin embargo ello no hace virar a la aeronave, sino que se 
suele utilizar pa ra equilibrar las f uerzas en lo s virajes o pa ra c entrar e l a vión en la 
trayectoria deseada. Normalmente tiene una deflexión máxima de 30º a cada lado. 
 

 
Figura 16. Timón de dirección. 

 
Funcionamiento: Al mover e l control de mando hacia la  derecha, el t imón de dirección 
gira hacia la derecha, provocando una reacción aerodinámica en la cola que hace que 
esta gire a la izquierda, y por tanto el morro del avión gire (guiñada) hacia la derecha. Al 
mover el control de mando hacia la izquierda, sucede lo contrario: timón a la izquierda, 
cola a la derecha y morro a la izquierda [22], [23]. 
 
II.5 ETAPAS DE VUELO 
 
Despegue. En esta etapa el avión debe adquirir la suficiente velocidad en la pista para 
poder generar una fuerza de sustentación que pueda vencer a la fuerza de gravedad. 
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Ascenso. Mediante esta etapa el avión aumenta la altitud de una manera constante, sin 
una pérdida considerable de velocidad hasta llegar a la altura deseada. Por lo general se 
buscan al titudes m ayores d onde e l a ire e s m enos d enso pr ovocando una r esistencia 
menor al avance del avión. 
 
Velocidad de crucero. En esta etapa el avión busca desplazarse a una rapidez y altitud 
constante, c onsiguiendo c on e sto qu e la s f uerzas a erodinámicas s e e ncuentren e n 
equilibrio, dicha etapa se puede realizar a altas velocidades o bajas, cambiando con esto 
el ángulo de ataque. 
 
Viraje. Etapa de vuelo en la  que e l avión cambia e l rumbo, esta se realiza mediante el 
control d el t imón d e la  dirección, d ebido a  q ue e sta a cción d e c ontrol puede s er m uy 
lenta se usan los alerones provocando la inclinación del avión hacia la dirección que se 
desea virar, cuando esto sucede el avión tiende a picarse por lo cual se eleva el timón de 
profundidad para compensar el ángulo de ataque. 
 
Descenso y Aterrizaje. Mediante el descenso el avión se prepara para bajar a la pista de 
aterrizaje, disminuyendo gradualmente la potencia del motor y por consiguiente su altitud, 
en esta etapa el avión desciende hasta tocar tierra, para realizar esta maniobra, el avión 
debe ir a una rapidez relativamente baja así como elevar la nariz (cambio del ángulo de 
ataque) para no forzar el tren de aterrizaje [19]. 
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CAPÍTULO III. CONCEPTOS BÁSICOS 
 
III.1 PILOTO AUTOMÁTICO 
 
Un piloto automático es un sistema que se utiliza para guiar a un avión sin la ayuda de los 
operadores h umanos, que c onsta d e h ardware y  su software d e a poyo. E l pr imer a vión 
con piloto automático fue desarrollado por la Sperry Corporation en 1912 y se demuestra 
en un vuelo de manos libres dos años más tarde. Los s istemas de pilo to automático son 
ampliamente utilizados en aviones y barcos modernos.   
 
El objetivo del piloto automático es guiar constantemente vehículos aéreos para seguir las 
rutas d e r eferencia, o  n avegar a  t ravés d e a lgunos p untos d e in terés, m anteniendo e l 
rumbo, la  a ltitud y  la  v elocidad. Un po tente s istema d e pilo to a utomático pu ede g uiar 
vehículos aéreos en todas las etapas de despegue, ascenso, descenso, por trayectoria, y 
el aterrizaje [29]. 
 
Un vuelo está dividido en las f ases de: taxi o r odaje, de spegue, ascenso, crucero, 
descenso, a proximación y  a terrizaje. Todos estos p rocesos excepto el  d e r odaje y 
despegue pu eden s er a utomatizados. D urante e l r odaje n o e xiste n ingún t ipo d e 
automatización mientras que durante e l despegue únicamente se puede activar el 
autothrottle3, la  g estión d e po tencia a utomática e n m otores. E n c ondiciones d e ba ja 
visibilidad el piloto automático de la mayoría de aeronaves es capaz de aterrizar en pista 
y c ontrolar la  d esviación h orizontal c on la  pis ta d el a vión, e s d ecir, mantenerla e n e l 
centro de la pista hasta la desactivación del piloto automático y la toma de control por 
parte d e la  tripulación. L os pilo tos a utomáticos t ienen la  c apacidad d e v olar 
aproximaciones e nteras c ontrolando la  r azón d e d escenso d el a vión y  s u po sición 
horizontal d e m anera a utomática m ediante ap roximaciones. E l pilo to a utomático s uele 
ser un componente integral de un sistema de gestión de vuelo. 
 
Los pilotos automáticos modernos usan sistemas in formáticos para controlar la aeronave. 
El sistema de navegación calcula la posición actual de la aeronave y envía estos datos al 
sistema de gestión de vuelo que realiza las correcciones pertinentes de rumbo, y altitud, 
entre otros, al piloto automático, que hace actuar las superficies de vuelo del aparato. En 
un s istema d e e ste t ipo, a demás de lo s c ontroles d e v uelo c lásicos, m uchas a eronaves 
incorporan la capacidad de gestionar el empuje mediante el autothrottle, para controlar 
el f lujo de c ombustible de lo s motores y o ptimizar la  v elocidad d e c rucero, d escenso y 
ascenso. 
 
El piloto automático lee la localización y posición de la aeronave de un sistema de guía 
inercial. Estos sistemas acumulan errores con el tiempo, por lo que incorporan sistemas de 
reducción de error, como el sistema carrusel que gira una vez por minuto de forma que los 
errores se disipen en diferentes direcciones y tengan un efecto global nulo. El error en los 
giróscopos se conoce como deriva y se debe a las propiedades físicas del sistema, ya sea 
mecánico o guiado por láser, que corrompen los datos de posición. Las diferencias entre 
los dos se resuelven con la ayuda del procesamiento digital de señales, normalmente con 
un filtro d e K alman hexadimensional. L as s eis d imensiones s uelen s er balanceo ( roll), 
inclinación (pitch), o rientación (yaw), altitud, latitud y longitud. La aeronave puede vo lar 
rutas que tienen un factor de rendimiento exigido, por lo que la cantidad de error o factor 
de rendimiento real debe ser monitorizado para poder volver dichas rutas particulares.  

3 Un acelerador automático (autothrottle) permite a un piloto controlar el ajuste de la potencia de 
los motores de un avión mediante la especificación de una característica de vuelo deseada. 
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III.2 INSTRUMENTOS DE VUELO 
 
Los instrumentos básicos de vuelo son aquellos que nos informan de la altura y velocidad 
del a vión, s u orientación, s i e stá e n a scenso, d escenso o  n ivelado, y  e n qu é d irección 
vuela. 
 
Altímetro. Es un instrumento de medición que indica la diferencia de altitud entre el punto 
donde s e e ncuentra lo calizado y  u n p unto d e r eferencia; h abitualmente s e utiliza pa ra 
conocer la altura sobre el nivel del mar de un punto. El altímetro muestra la altura a la cual 
está volando el avión. 
 
El altímetro barométrico es el más común de todos; su funcionamiento está basado en la 
relación e ntre pr esión y  a ltitud, la  pr esión atmosférica d esciende c on la  a ltitud, 
aproximadamente, 1 hPa por cada 27 pies (8,2 metros) de altitud. Toman como base de 
referencia e l n ivel d el mar, pe ro s u f uncionamiento e stá c ondicionado a  lo s c ambios 
meteorológicos, por lo que un altímetro de cierta calidad debería permitir compensar las 
variaciones de presión provocadas por el clima. 
 
Anemómetro. En a eronáutica e l a nemómetro e s u tilizado c omo velocímetro. E s e l 
indicador de la velocidad relativa con respecto al aire.  Su funcionamiento se basa en la 
comparación d e d os pr esiones: la  pr esión e stática y  la  pr esión d inámica, c aptadas e n 
puntos apropiados del aparato, mediante un sistema llamado pitot. 
 
El in dicador d e v elocidad a erodinámica o  a nemómetro, m ide la  v elocidad d el a vión 
expresada en nudos (kn), o bien en millas por hora (mph), con respecto a la masa de aire 
alrededor d e la  a eronave. E sto s ignifica qu e s i e l a vión s e d esplaza a 1 00 kn e n u na 
corriente de aire cuya componente según la dirección de vuelo es de 10 kn en el mismo 
sentido (viento de cola), la velocidad real respecto al suelo, o ground speed (GS), será de 
100 + 10 = 110 kn. 
 
 
Indicador de orientación. El i ndicador d e o rientación u  horizonte a rtificial m uestra la  
orientación lo ngitudinal de la  a eronave (la r elación d el eje lo ngitudinal d el a vión c on 
respecto a l pla no d el suelo), e s d ecir: s i e stá g irado, in clinado, c on e l m orro le vantado, 
bajado o todo a la vez. Sirve de gran ayuda en condiciones en que la visibilidad es poca 
o nula. El horizonte artificial tiene dos partes: el horizonte propiamente dicho, y el indicador 
de r umbo. E l pr imero e stá c ompuesto p or una r egión a zul qu e r epresenta e l c ielo, otra 
normalmente m arrón qu e r epresenta la  s uperficie t errestre, u na m ira qu e r epresenta e l 
morro del avión, y  varias marcas a su al rededor. Las marcas horizontales a am bos lados 
representan las alas, el plano de la aeronave y su ángulo con el límite entre las regiones 
de c ielo y  s uperficie (el h orizonte a rtificial), representa el á ngulo d e a labeo. D ispuestas 
verticalmente a  i ntervalos r egulares, h ay m arcas h orizontales m ás pe queñas qu e 
representan ángulos concretos en el plano vertical, a intervalos de 5º, 10º, etc. Y muestran 
el ángulo actual del eje longitudinal con respecto al plano de referencia. Un ejemplo de 
horizonte artificial se muestra en la figura 18.  
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Figura 17. Horizonte artificial. 

 
Brújula. La br újula, t ambién lla mada c ompás m agnético, e s un in strumento que a l 
orientarse con las líneas de fuerza del campo magnético de la tierra, proporciona al piloto 
una in dicación pe rmanente d el r umbo d el a vión r especto a l n orte m agnético t errestre. 
Este instrumento es la referencia básica para mantener la dirección de vuelo [23].  
 
GPS. El sistema de posicionamiento global (GPS: Global Positioning System) es un sistema 
global d e n avegación por satélite (GNSS) q ue permite d eterminar e n todo el m undo la  
posición de un objeto, una persona o un vehículo con una precisión hasta de centímetros, 
aunque lo habitual son unos pocos metros de precisión. El sistema fue desarrollado, 
instalado y actualmente operado por el Departamento de Defensa de los Estados Unidos.  
 
El GPS funciona mediante una red de 24 satélites en órbita sobre el planeta tierra, a 20.200 
km, con t rayectorias s incronizadas para cubrir toda la superficie de la T ierra. Cuando s e 
desea determinar la posición, el receptor que se utiliza para ello localiza 
automáticamente c omo m ínimo t res s atélites d e la  r ed, d e lo s qu e recibe u nas s eñales 
indicando la  identificación y  la  h ora d el r eloj d e c ada uno d e e llos. C on ba se e n e stas 
señales, el aparato sincroniza el reloj del GPS y calcula el tiempo que tardan en llegar las 
señales a l e quipo, y d e t al m odo m ide la  d istancia a l s atélite m ediante " triangulación" 
(método d e t rilateración), l a cu al s e b asa e n determinar l a d istancia de cad a s atélite 
respecto a l pu nto d e medición. C onocidas la s d istancias, se d etermina f ácilmente l a 
posición r elativa r especto a  lo s t res satélites. Al c onocer las c oordenadas o  po sición d e 
cada u no d e e llos po r la  s eñal qu e e miten, se obtiene la s po siciones absolutas o  
coordenadas reales del punto de medición. También se consigue una exactitud extrema 
en el reloj del GPS, similar a la de los relojes atómicos que llevan a bordo cada uno de los 
satélites. 
 
Funcionamiento.  
 
La in formación qu e es ú til a l r eceptor G PS para d eterminar s u po sición s e lla ma 
efemérides. En este caso cada satélite emite sus propias efemérides, en la que se incluye 
la salud del satélite (si debe o no ser considerado para la toma de la posición), su posición 
en el espacio, su hora atómica, información doppler, etc. 
 
Mediante la trilateración se determina la posición del receptor: 
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- Cada satélite indica que el receptor se encuentra en un punto en la superficie de 
la esfera, con centro en el propio satélite y  d e r adio la  d istancia t otal h asta e l 
receptor. 

 
- Obteniendo in formación de dos satélites queda determinada una c ircunferencia 

que r esulta c uando s e in tersecan la s d os e sferas e n a lgún p unto d e la  c ual s e 
encuentra el receptor. 

 
- Teniendo información de un cuarto satélite, se elimina el inconveniente de la falta 

de sincronización entre los relojes de los receptores GPS y los relojes de los satélites. 
Y es en este momento cuando el receptor GPS puede determinar una posición 3D 
exacta (latitud, longitud y altitud) [30]. 

 
  
 

 

 

 
a) Recepción de datos de los satelite  b) Triangulación 

 
Figura 18. Sistema global de posicionamiento. 

 
 
III.3 SISTEMAS DE CONTROL 
 
Existe un interés general por el control no tripulado de vehículos, ya que en los últimos años 
se h an d esarrollado m uchos pr oyectos r elacionados c on e ste t ema. Algunos in cluso s e 
ayudan de un sistema de localización, dependiendo de las necesidades del sistema.  
 
El t ipo d e c ontrol e mpleado t ambién pu ede ll egar a  s er muy d istinto. P odemos o ptar 
desde un c ontrol P ID, (Proporcional, I ntegral, D erivativo), usado m ucho e n a viación y 
basado e n la  r ealimentación d e s us pa rámetros, o un c ontrol lin eal c on m ovimiento 
constante, h asta c ontrol m ediante ló gica d ifusa. E n c ualquier caso, s e s uelen 
complementar con algoritmos de planificación de trayectorias.  
 
 
III.4 CONTROL PID 
 
Un c ontrol P ID ( Proporcional Integral D erivativo) e s u n m ecanismo d e c ontrol po r 
realimentación que se utiliza en sistemas de control industriales. Un controlador PID corrige 
el error entre un valor medido y el valor que se quiere obtener, calculándolo y luego 
aplicando una acción correctora que ajuste el proceso.  
El algoritmo de cálculo del control PID se da en tres parámetros distintos: el proporcional, 
el integral, y el derivativo.  
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- El valor Proporcional determina la reacción del error actual.  

 
- El Integral g enera u na c orrección pr oporcional a  la  in tegral d el e rror, e sto n os 

asegura que aplicando un esfuerzo de control suficiente, el error de seguimiento se 
reduce a cero.  

 
- El Derivativo determina la reacción del tiempo en el que el error se produce. 

 
Ajustando estas t res constantes en e l algoritmo de control del P ID, e l controlador puede 
proveer un control d iseñado para lo que requiera el proceso a realizar. La respuesta del 
controlador pu ede s er descrita e n términos d e r espuesta d el c ontrol ante u n e rror, e l 
grado al c ual e l c ontrolador lle ga a l " set point", y  e l g rado d e o scilación d el s istema. 
Nótese q ue e l u so d el P ID pa ra c ontrol n o g arantiza c ontrol ó ptimo d el s istema o  la  
estabilidad del mismo. Algunas aplicaciones pueden sólo requerir de uno o dos modos de 
los que provee este sistema de control. Un controlador PID puede ser llamado también PI, 
PD, P o I en la ausencia de las acciones de control respectivas.  
 
Consideremos u n la zo d e c ontrol d e u na e ntrada y  u na s alida (SISO) de  u n gr ado de  
libertad, como el de la siguiente imagen: 
 

 
Figura 19. Diagrama en bloques de un control PID. 

 
Control p roporcional (P): Un s istema d e c ontrol pr oporcional e s un t ipo d e s istema d e 
control de realimentación lineal. En este algoritmo, la salida del controlador es 
proporcional a la señal de error, que es la diferencia entre el punto objetivo que se desea 
y la variable de proceso. En otras palabras, la salida de un controlador proporcional es el 
producto de la multiplicación de la señal de error y la ganancia proporcional. La relación 
entre la salida del controlador u(t) y la señal de error e(t) es: 
 

𝑢𝑢(𝑡𝑡) = 𝑘𝑘𝑝𝑝𝑒𝑒(𝑡𝑡)                                                        (25) 
 
O bien, transformadas por el método de Laplace. 
 

𝑈𝑈(𝑠𝑠)
𝐸𝐸(𝑠𝑠)

= 𝐾𝐾𝑝𝑝                                                           (26) 

 
Donde Kp se considera la ganancia proporcional.  
 
Cualquiera que sea el mecanismo real y la forma de la potencia de operación, el 
controlador proporcional es, en esencia, un amplificador con una ganancia ajustable.  
 
Control i ntegral (I): E n éste, el v alor d e la  s alida d el controlador u(t) se cam bia a u na 
razón proporcional a la señal de error e(t). Es decir: 
 

𝑑𝑑𝑑𝑑(𝑡𝑡)
𝑑𝑑𝑑𝑑

= 𝐾𝐾𝑖𝑖𝑒𝑒(𝑡𝑡)                                                    (27) 
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𝑢𝑢(𝑡𝑡) = 𝐾𝐾𝑖𝑖 ∫ 𝑒𝑒(𝑡𝑡)𝑑𝑑𝑑𝑑𝑡𝑡

0                                                 (28) 
 
En dó nde Ki es una c onstante a justable. L a f unción d e t ransferencia d el c ontrolador 
integral es: 

𝑈𝑈(𝑠𝑠)
𝐸𝐸(𝑠𝑠)

= 𝐾𝐾𝑖𝑖
𝑆𝑆

                                                         (29) 

 
Si se duplica e l valor de e(t), entonces u(t) varía dos veces más rápido. Para un error de 
cero, u(t) permanece estacionario. E n o casiones, la  a cción d e c ontrol in tegral s e 
denomina control de reajuste (reset).  
 
 
 
Control proporcional-integral (PI). La acción de control se define mediante: 
 

𝑢𝑢(𝑡𝑡) =  𝐾𝐾𝑝𝑝𝑒𝑒(𝑡𝑡) + 𝐾𝐾𝑝𝑝
𝑇𝑇𝑖𝑖
∫ 𝑒𝑒(𝑡𝑡)𝑑𝑑𝑑𝑑𝑡𝑡
0                                               (30) 

 
La función de transferencia del controlador es: 
 

𝑈𝑈(𝑠𝑠)
𝐸𝐸(𝑠𝑠)

= 𝐾𝐾𝑝𝑝 �1 + 1
𝑇𝑇𝑖𝑖𝑠𝑠
�                                                       (31) 

 
En do nde KP es la  g anancia pr oporcional y  Ti se d enomina t iempo in tegral. T anto KP 
como Ti son ajustables. El tiempo integral ajusta la acción de control integral, mientras que 
un c ambio e n e l v alor d e KP afecta l as p artes i ntegral y  p roporcional d e l a acci ón d e 
control. El inverso del tiempo integral (Ti) se denomina velocidad de reajuste. La velocidad 
de reajuste es la cantidad de veces por minuto que se duplica la parte proporcional de la 
acción de control. La velocidad de reajuste se mide en términos de las repeticiones por 
minuto. L a f igura 2 1a m uestra u n d iagrama d e bloques d e u n c ontrolador pr oporcional 
integral. S i la  s eñal d e e rror e(t) e s una f unción escalón u nitario, como s e ap recia e n l a 
figura 21b, la salida del controlador u(t) se convierte en lo que se muestra en la figura 21c. 
 

 
Figura 20. Controlador proporcional integral [32]. 

 
Control proporcional-derivativo (PD). La acción de control se define mediante: 
 

𝑢𝑢(𝑡𝑡) = 𝐾𝐾𝑝𝑝𝑒𝑒(𝑡𝑡) + 𝐾𝐾𝑝𝑝𝑇𝑇𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑(𝑡𝑡)
𝑑𝑑𝑑𝑑

                                           (32) 
 
Y la función de transferencia es: 
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𝑈𝑈(𝑠𝑠)
𝐸𝐸(𝑠𝑠)

= 𝐾𝐾𝑝𝑝(1 + 𝑇𝑇𝑑𝑑𝑠𝑠)                                                  (33) 

 
En do nde Kp es la  g anancia pr oporcional y Td es una c onstante d enominada t iempo 
derivativo. Tanto KP como Td son ajustables. La acción de control derivativa, en ocasiones 
denominada control de velocidad, ocurre donde la magnitud de la salida del controlador 
es proporcional a la velocidad de cambio de la señal de error. El tiempo derivativo Td es el 
intervalo de tiempo durante el cual la acción de la velocidad hace avanzar el efecto de 
la acción de control proporcional. La figura 22a muestra un diagrama de bloques de un 
controlador proporcional-derivativo. Si la señal de error e(t) es una función rampa unitaria 
como se aprecia en la figura 22b, la salida del controlador u(t) se convierte en la que se 
muestra en la f igura 22c. La acción de control derivativa tiene un carácter de previsión. 
Sin embargo, es obvio que una acción de control derivativa nunca prevé una acción que 
nunca ha ocurrido. 
 
Aunque la  a cción d e c ontrol d erivativa t iene l a v entaja d e s er d e pr evisión, t iene la s 
desventajas de que amplifica las señales de ruido y puede provocar un efecto de 
saturación en el actuador. 
 
Observe que la acción de control derivativa no se usa nunca sola, debido a que sólo es 
eficaz durante periodos transitorios. 
 

 
Figura 21. Controlador proporcional derivativo [32]. 

 
Control p roporcional-integral-derivativa (PID). La combinación de u na acción d e 
control proporcional, una acción de control integral y una acción de control derivativa se 
denomina acción de control proporcional-integral-derivativa (PID). Esta acción 
combinada tiene las ventajas de cada una de las tres acciones de control individuales. La 
ecuación de un controlador con esta acción combinada se obtiene mediante: 
 

𝑢𝑢 = 𝐾𝐾𝑝𝑝𝑒𝑒(𝑡𝑡) + 𝐾𝐾𝑝𝑝
𝑇𝑇𝑖𝑖
∫ 𝑒𝑒(𝑡𝑡)𝑑𝑑𝑑𝑑 + 𝐾𝐾𝑝𝑝𝑇𝑇𝑑𝑑

𝑑𝑑𝑑𝑑(𝑡𝑡)
𝑑𝑑𝑑𝑑

𝑡𝑡
0                                         (34) 

 
Y la función de transferencia es: 
 

𝑈𝑈(𝑠𝑠)
𝐸𝐸(𝑠𝑠)

= 𝐾𝐾𝑝𝑝 �1 + 1
𝑇𝑇𝑖𝑖𝑠𝑠

+ 𝑇𝑇𝑑𝑑𝑠𝑠�                                                (35) 

 
En do nde Kp es la  g anancia pr oporcional, Ti es e l t iempo in tegral y  Td es el t iempo 
derivativo. El diagrama de bloques de un controlador proporcional-integral-derivativo 
aparece en la figura 23a. Si e(t) es una función rampa unitaria, como la que se observa en 
la figura 23b, la salida del controlador u(t) se convierte en la de la figura 23c. 
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Figura 22. Controlador proporcional integral derivativo [32]. 

 
Efectos del sensor sobre el desempeño del sistema 
Dado que las características dinámica y estática del sensor o del elemento de medición 
afecta la indicación del valor real de la variable de salida, el sensor cumple una función 
importante para determinar el desempeño general del sistema de control. Por lo general, 
el sensor determina la función de transferencia en la trayectoria de realimentación. Si las 
constantes d e t iempo d e u n s ensor son in significantes e n c omparación c on o tras 
constantes de tiempo del sistema de control, la función de transferencia del sensor 
simplemente se convierte en una constante [32].  
 
 
III.5 SERVOMOTOR DE MODELISMO  
 
Un servomotor d e m odelismo —conocido generalmente c omo servo — es u n 
dispositivo actuador que tiene la capacidad de ubicarse en cualquier posición dentro de 
su rango de o peración, y  d e m antenerse e stable e n d icha po sición. Está f ormado po r 
un motor de corriente continua, una caja reductora y un circuito de control, y su margen 
de f uncionamiento g eneralmente es  d e m enos d e u na v uelta c ompleta. L os s ervos d e 
modelismo se u tilizan f recuentemente en  s istemas d e radiocontrol y e n robótica, p ero su 
uso no está limitado a estos. 
 
El c omponente pr incipal d e u n s ervo e s u n motor d e c orriente c ontinua, qu e r ealiza la  
función d e a ctuador e n e l d ispositivo: a l a plicarse u n voltaje entre s us d os t erminales, el  
motor gira en un sentido a alta velocidad pero produciendo un bajo par. Para aumentar 
el pa r d el d ispositivo, se u tiliza u na caja r eductora, q ue t ransforma gran p arte d e l a 
velocidad de giro en torsión. 
 
Control de posición 
El servomotor utiliza u n circuito d e c ontrol pa ra r ealizar la  u bicación d el m otor e n u n 
punto, consistente en un controlador proporcional. 
 
El punto de referencia (o setpoint es el valor de posición deseada para el motor) se indica 
mediante una señal de control cuadrada. El ancho de pulso de la señal indica el ángulo 
de posición: un pulso con una mayor duración ubicará al  motor en un ángulo mayor, y  
viceversa. 
 
Inicialmente, u n amplificador d e e rror calcula e l v alor d el e rror d e po sición, qu e e s la  
diferencia e ntre la  r eferencia y  la  po sición e n qu e s e e ncuentra e l m otor. U n e rror d e 
posición mayor significa que hay una diferencia mayor entre el valor deseado y el 
existente, d e m odo q ue e l m otor d eberá r otar más r ápido p ara al canzarlo; uno m enor, 
significa qu e la  po sición d el m otor e stá c erca d e la  d eseada po r e l u suario, a sí qu e e l 
motor tendrá que rotar más lentamente. Si el servo se encuentra en la posición deseada, 
el error será cero, y no habrá movimiento. 
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Para q ue e l am plificador d e e rror p ueda cal cular e l e rror d e po sición, d ebe r estar d os 
valores de voltaje analógicos. La señal de control PWM se convierte entonces en un valor 
analógico de voltaje, mediante un convertidor de ancho de pulso a voltaje. El valor de la 
posición del motor se obtiene usando un potenciómetro de realimentación acoplado 
mecánicamente a la caja r eductora d el e je d el m otor: c uando e l m otor r ote, e l 
potenciómetro también lo hará, variando e l voltaje que se in troduce a l amplificador de 
error. Una vez que se ha obtenido el error de posición, éste se amplifica con una 
ganancia, y  po steriormente s e a plica a  los t erminales d el m otor. Lo a nterior s e p ueden 
observar en la figura 24. 
 

 

 

 

 

 
a) Apariencia física  b) Diagrama de control  c) Componentes 

 
Figura 23. Servomotor. 

 
Dependiendo del modelo del servo, la tensión de alimentación puede estar comprendida 
entre los 4 y 8 voltios. El control de un servo se reduce a indicar su posición mediante una 
señal cuadrada de voltaje: el ángulo de ubicación del motor depende de la duración del 
nivel alto de la señal. 
 
Cada servo, dependiendo de la marca y modelo utilizado, tiene sus propios márgenes de 
operación. P or e jemplo, pa ra a lgunos s ervos lo s v alores d e t iempo d e l a s eñal e n a lto 
están en tre 1  y  2  ms, q ue p osicionan a l m otor e n a mbos e xtremos d e g iro (0° y  1 80°, 
respectivamente). Los valores de tiempo de alto para ubicar el motor en otras posiciones 
se hallan mediante una relación completamente lineal: el valor 1,5 ms indica la posición 
central, y otros valores de duración del pulso dejarían al motor en la posición proporcional 
a dicha duración, lo anterior se muestra en la figura 25.  
 

 
 

Figura 24. Ejemplos de señales de control de un servomotor. 
 
Se debe notar que, para e l caso del motor anteriormente mencionado, la  duración del 
pulso en alto para conseguir un ángulo de posición θ estará dada por la fórmula: 
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𝑡𝑡 = 1 + ∅
180

                                                          (36) 
 
Donde t está dada en milisegundos y φ en grados. Sin embargo, debe tenerse en cuenta 
que n ingún v alor (de á ngulo o  d e d uración d e pu lso) pu ede e star f uera d el r ango d e 
operación d el d ispositivo: e n e fecto, e l s ervo t iene u n lím ite d e g iro ( de m odo qu e n o 
puede girar más de cierto ángulo en un mismo sentido) debido a la limitación física que 
impone el potenciómetro del control de posición. 
 
Para blo quear e l s ervomotor e n u na po sición, e s n ecesario e nviarle continuamente la 
señal con la posición deseada. De esta forma, el sistema de control seguirá operando, y el 
servo c onservará su po sición y  s e r esistirá a  f uerzas e xternas q ue in tenten c ambiarlo d e 
posición. S i lo s pu lsos n o s e envían, el s ervomotor qu edará libe rado, y c ualquier f uerza 
externa puede cambiarlo de posición fácilmente. 
 
Terminales de conexión 
Los s ervomotores t ienen t res terminales d e c onexión: d os pa ra la  a limentación e léctrica 
del c ircuito y  u no pa ra la  e ntrada d e la  s eñal d e c ontrol. E l v oltaje d e a limentación 
generalmente es de alrededor de 6 voltios, pues aunque el motor soporta mayores 
voltajes de trabajo, el circuito de control no lo hace. 
 
El co lor d el cab le d e c ada t erminal v aría co n cad a f abricante, a unque e l cab le d el 
terminal positivo d e a limentación s iempre e s r ojo. E l c able d el t erminal d e a limentación 
negativo p uede s er marrón o  n egro, y e l d el t erminal d e en trada d e s eñal s uele s er d e 
color blanco, naranja o amarillo [33] [34]. 
 
 
III.6 MOTOR SIN ESCOBILLAS 
 
La palabra brushless se puede traducir como "sin escobillas" (figura 26), las escobillas son 
los el ementos q ue hace n co ntacto e n e l co lector d e u n m otor co mún. Los motores 
brushless carecen d e c olector y  e scobillas o  c arbones. E n lu gar d e f uncionar e n D C 
funcionan en AC, la mayoría se alimentan con una señal trifásica, esta señal idealmente 
debería s er s inusoidal, p ero e n la  pr áctica s on pulsos, h aciendo qu e la  s eñal s ea una 
continua pulsante o bien una continua con mucho componente de AC, sin embargo, se 
los clasifica c omo d e DC po rque a l ig ual qu e lo s m otores comunes t ienen im anes 
permanentes. 
 

 

 

 

a) Apariencia física  a) Bobinado 
 

Figura 25. Motor brushless. 
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Un motor eléctrico sencillo de corriente continua se mueve debido a que existe un campo 
electromagnético que atrae el lado opuesto del rotor hasta que llega a una determinada 
posición donde unas escobillas (números 1 y 2 de la figura 27) en contacto con el positivo 
y tierra cambian la polaridad para que de nuevo sea atraído el lado opuesto del rotor y 
así crear un movimiento continuo. 
 

            
 

Figura 26. Funcionamiento de un motor cd convencional. 
 
Problema de las escobillas: 
 

- En motores grandes: Ningún problema, todo funciona perfectamente con un gran 
rendimiento ya que el rozamiento es despreciable. 

 
- En motores pequeños: Las escobillas, ejerciendo un rozamiento mínimo hacen que 

disminuya de gran forma el rendimiento e impiden realizar motores pequeños de 
mucha potencia. 

 
Para e l c ontrol d e lo s motores br ushless a unque n ecesitan d e c orriente a lterna e n la  
práctica se utiliza PWM (Modulación por Ancho de Pulso). Aquí es donde entran se 
utilizan los controladores de velocidad o ESC's.  
 
Circuitos Electrónicos Controladores de Velocidad 
Los circuitos electrónicos controladores de velocidad o ESC (Electronic Speed Control) son 
los e ncargados d e h acer g irar e l m otor, u n E SC in terpreta la  información d e c ontrol n o 
como m ovimiento m ecánico c omo sería e l c aso d e un s ervo, sino m ás bie n d e u na 
manera que varía la velocidad de conmutación de una red de transistores de efecto de 
campo (FET). La rápida conmutación de los transistores es lo que hace que el motor emita 
su car acterístico s onido ag udo, se n ota e specialmente a b ajas v elocidades. También 
permite v ariación m ás s uave y m ás p recisa de la v elocidad de l mo tor de  u na ma nera 
mucho más eficiente que la de motor de uso común. 
 
Algunos ESC incorporan un circuito eliminador de batería, BEC (Battery Eliminator Circuit) 
para re gular e l voltaje que a limenta el r eceptor, e liminando la  n ecesidad d e alimentar 
externamente al receptor. Los BEC suelen ser l ineales o reguladores de voltaje de modo 
conmutado, en la figura 28 se muestra un ESC con BEC genérico.  
 

 Implementación de un piloto automático de corto alcance para un vehículo aéreo no tripulado.            27 
 



Capítulo III. Conceptos básicos 

 

 

 
a) Diagrama   b) Apariencia 

 
Figura 27. ESC genérico de 35 Amp con un BEC integrado. 

 
Los ESC son controladores PWM para motores eléctricos. El ESC generalmente acepta una 
señal d e e ntrada d e 5 0 Hz  d e PWM cu ya anc hura d e i mpulso v aría de 1  m s a 2  ms. 
Cuando se suministra con un pulso de 1 ms de anchura a 50 Hz, el ESC responde 
apagando e l motor conectado a su salida. A 1,5 ms de ancho de pulso de la señal de 
entrada provoca una señal de salida del ciclo de trabajo del 50% que acciona el motor 
en aproximadamente la mitad de velocidad. Cuando se presenta la señal de entrada de 
2,0 ms, el motor gira a toda velocidad debido al ciclo de trabajo del 100%. Por lo tanto, los 
ESC controlan al motor brushless como a un servomotor estándar. 
 
Kv, la característica básica de un motor brushless 
Esta constante significa simplemente la cantidad de revoluciones por minuto (RPM) que es 
capaz de girar el motor por cada volt aplicado al ESC (a máxima potencia). Es decir que 
si a un motor de 1100 Kv le aplicamos 11,1v  funcionará a 12210 RPM como máximo (con 
el ESC se puede disminuir). Esta es su velocidad nominal y nunca subirá más velocidad a 
no ser que aumentemos la diferencia de potencial (Voltaje). 
 
Ventajas: 
 

- Mayor eficiencia (menos perdida por calor). 
- Mayor rendimiento (mayor duración de las baterías para la misma potencia). 
- Menor peso para la misma potencia. 
- Requieren menos mantenimiento al no tener escobillas. 
- Relación velocidad/par motor es casi una constante. 
- Mayor potencia para el mismo tamaño. 
- Mejor disipación de calor. 
- Rango de velocidad elevado al no tener limitación mecánica. 
- Menor ruido electrónico (menos interferencias en otros circuitos). 

 
Desventajas: 
 

- Mayor costo de construcción. 
- El control es mediante un circuito caro y complejo. 
- Siempre hace falta un control electrónico para que funcione (ESC's), que a veces 

duplica el costo. 
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III.7 CARACTERÍSTICA DEL AEROMODELO BIXLER 
 
El Aeromodelo BIXLER V1.1 está fabricado en Poliolefina Expandida, EPO (Expanded 
Polyolefin) y es un aeromodelo de tipo entrenador, y las características de sus alas son: ala 
fija, a la a lta, e strechándose h acia lo s extremos (tapered) y en la  pa rte d el bo rde d e 
ataque (leading), figura 29 [35]. 
 

            
 

Figura 28. Aeromodelo BIXLER V1.1. 
 
Las características que proporciona el fabricante son las siguientes: 
 
 

Tabla 1. Características BIXLER V1.1 [43]  
 
Material EPO Espuma 
Envergadura 1400 mm 
Longitud 925 mm 
Área de ala 2600cm2 
Ala de carga 0.25g/cm2 
Peso de vuelo 650g 
Motor 2620-1900KV Brushless Outrunner 
ESC 20A w / BEC 
Servomotores 4 de 9g c/u 
RC Radio de 2,4 GHz 
Batería LIPO 1300mAh 3S 
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CAPÍTULO IV. DESARROLLO DEL SISTEMA 
 
Para lograr el objetivo del piloto automático, en el presente capítulo se mostrara el 
desarrollo del sistema en general, comenzando por la integración de los sensores en una 
tarjeta e lectrónica pa ra po steriormente e xplicar e l a lgoritmo d esarrollado para 
implementar e l p iloto a utomático. E n la  f igura 30 se mu estra u n di agrama ge neral de l 
sistema. 
 

 
Figura 29. Diagrama general del sistema. 

 
Como y a s e m encionó e n e l c apítulo a nterior, u n v ehículo a éreo n o t ripulado necesita 
contar con instrumentos de vuelo que permitan conocer el estado de las variables 
durante el vuelo, dependiendo del grado de sofisticación, un UAV puede contar con un 
número variable de instrumentos, los contemplados y desarrollados en este trabajo son los 
siguientes: 
 

- Indicador de orientación u horizonte artificial 
- Altímetro 
- Posicionamiento global. 

 
Con el f in d e im plementar lo s in strumentos d e vuelo a nteriores, s e h a desarrollado una 
tarjeta e lectrónica c on e l a condicionamiento n ecesario d e l os d ispositivos e lectrónicos 
que puedan implementar dichos instrumentos. 
 
 
IV.1 SENSORES 
 
La in strumentación e lectrónica c ontempla bá sicamente lo s s iguientes sensores: pa ra e l 
indicador de  orientación u h orizonte a rtificial s e u tilizó u n a celerómetro de t res e jes xyz, 
para el a ltímetro s e u tilizó u n sensor d e pr esión ba rométrica y  pa ra el po sicionamiento 
global s e u tilizó u n r eceptor G PS, e l c ual d a la s c oordenadas d e la  po sición. A 
continuación se da una breve explicación de cada uno de ellos.  
 
Sensor de orientación 
Como sensor de orientación para el UAV se utilizó un acelerómetro. Éste es un dispositivo 
que e s cap az d e medir "ace leraciones". P or t anto, un ace lerómetro electrónico e s un 
dispositivo electrónico capaz de realizar dicha tarea. 
 
Para t ener d e m anera automática e l m ovimiento d e la s superficies d e c ontrol, n o s ólo 
basta mover los servomotores, en este caso es necesario saber el ángulo de ataque en el 
que s e e ncuentra e l a eromodelo, a sí c omo e l ángulo d e a labeo, y ba sados e n dichos 
datos r ealimentar lo s s ervomotores pa ra e stabilizarlo d e m anera a utomática. S e h a 
decidido usar un acelerómetro de 3 ejes xyz, con este obtenemos el ángulo de inclinación 
en los tres ejes. Se utilizó el modelo MMA7361 del fabricante Freescale. 
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El pr incipio d e f uncionamiento d e e stos d ispositivos s e l ogra c on la  d isposición d e d os 
celdas cap acitivas m icromaquinadas orientadas d e acu erdo a un sistema d e e jes 
cartesiano xyz, e stas v arían s u d istancia pr oduciendo un c ambio e n e l v alor d e 
capacitancia, de  a cuerdo c omo se e jemplifica e n la   f igura 3 1a. Y  e n la  f igura 31b s e 
muestra los parámetros principales. 
 

 

 

 
a) Modelo físico simplificado del transductor  b) Características principales 

 

Figura 30. Acelerómetro MMA7361. 
 
El diagrama de conexiones recomendado por el fabricante es el siguiente: 
 

 

 

 

a) Acondicionamiento de señal  b) Conexión con microcontrolador 
 

Figura 31. Diagramas recomendados para el acelerómetro MMA7361. 
 
Asimilado e l f uncionamiento d e e ste d ispositivo e s n ecesario saber d e qu é m anera s e 
obtiene el valor del ángulo respecto a un sistema de ejes xyz, para esto se ha consultado 
la nota de aplicación de Freescale AN3461. 
 
Medición de los ángulos de inclinación de roll, pitch y yaw. 
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De acuerdo a la nota de aplicación AN3461, si se requiere saber el ángulo de inclinación 
respecto a  l os t res ej es d ebemos usar l as t res salidas a nalógicas d el acelerómetro d e 
acuerdo a lo siguiente. 
 
La letra ρ (Ang pitch) está definido como el ángulo del eje Y relativo a la tierra. 
La letra θ (Ang Roll) está definido como el ángulo del eje X relativo a la tierra. 
La letra φ (Ang Yaw) está definido como el ángulo del eje Z relativo a la tierra. 
 

𝐴𝐴𝐴𝐴 = 𝑉𝑉𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜−𝑉𝑉𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜
𝑆𝑆

                                                             (37) 
 

𝐴𝐴𝐴𝐴 = 𝑉𝑉𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜−𝑉𝑉𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜
𝑆𝑆

                                                            (38) 
 

𝐴𝐴𝐴𝐴 = 𝑉𝑉𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜−𝑉𝑉𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜
𝑆𝑆

                                                            (39) 
 
Donde Vout es el valor de tensión proporcionado por su respectivo eje(x, y o z). 
Voff es el  v alor d e t ensión d e o ffset y  S es el v alor d e s ensibilidad d el a celerómetro. 
Haciendo uso de los valores  anteriores (37), (38) y (39) se calcula el valor del ángulo de 
Inclinación: 
 
 

𝜃𝜃 = 𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡−1 � 𝐴𝐴𝐴𝐴
�𝐴𝐴𝐴𝐴2+𝐴𝐴𝐴𝐴2

�                                                  (40) 

 
𝜌𝜌 = 𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡−1 � 𝐴𝐴𝐴𝐴

�𝐴𝐴𝐴𝐴2+𝐴𝐴𝐴𝐴2
�                                                  (41) 

 
𝜑𝜑 = 𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡−1 ��𝐴𝐴𝐴𝐴

2+𝐴𝐴𝐴𝐴2

𝐴𝐴𝐴𝐴
�                                                 (42) 

 
Implementando e stas ú ltimas e cuaciones o btiene e l v alor d el ángulo d e in clinación, y a 
sea en el microcontrolador o en la interfaz gráfica [36].  
 
Es im portante m encionar qu e e ste d ispositivo c uenta c on u na terminal llamada self test 
(prueba automática), c on la cual se puede verificar la integridad e léctrica y  mecánica 
del a celerómetro, a ntes d e a dquirir d atos d e d icho s ensor. Con e sta car acterística s e 
asegura que se minimizan los errores de deriva que se pudieran generar con el tiempo de 
uso del sensor. Para utilizar self test se aplica a la terminal correspondiente un nivel alto (1 
lógico o  3 .3 V ), po steriormente la  construcción i nterna d el ac elerómetro g enera u na 
fuerza e lectrostática q ue s e ap lica a cad a e je p rovocando u na l igera d esviación e n 
cada uno de ellos hasta que alcancen la posición indicada. Este procedimiento asegura 
que tanto la sección mecánica como la eléctrica estén funcionando correctamente. 
 
Sensor de altitud 
Para medir la  a ltitud se utilizó un sensor de presión, e l MPX4115 del fabricante F reescale, 
este sensor puede medir de 15 a 115 kPa (2.2 hasta 16 psi) con una tensión de salida de 
0.2 a 4.8 V, en la figura 33 se muestra una gráfica que ilustra la función de transferencia, la 
ecuación de la tensión de salida es: 
 

Vout = (Vs)(0.009 ∗ P − 0.095) ± ErrorPresión                               (43) 
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Figura 32. Sensor de presión MPX4115 [37]. 

 
El error de presión y el factor de temperatura vienen definidos por el fabricante (figura 34). 
El e rror de presión se s itúa en ±1.5 y e l factor de t emperatura va ría entre 1 y  3 s egún la 
temperatura. Este factor hace que sea necesario medir la temperatura de trabajo y, por 
ello, se utiliza un sensor de temperatura (NTC; Negative Temperature Coefficient). 
 

 

 

 
a) Error de presión  b) Error de temperatura 

 
Figura 33. Error de presión y el factor de temperatura del sensor MPX4115 [37]. 

 
De la ecuación anterior se obtiene la expresión para obtener la presión en función de la 
tensión de salida: 
 

𝑃𝑃[𝐾𝐾𝐾𝐾𝐾𝐾] = 𝑉𝑉𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜+𝑉𝑉𝑠𝑠∗0.095
𝑉𝑉𝑠𝑠∗0.009

                                              (44) 

 
La ecuación para calcular la presión con una Vs de 5V y un error de presión de ±1.5 es de: 
 

𝑃𝑃 = 0.475+𝑉𝑉𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜
0.045

± 1.5 ∙ 𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹                                 (45) 
 
Una vez calculada la presión en Kpa se relaciona con Psi y Atm: 
1 Kpa = 0.0098692 Atm. 
1 Kpa = 0.1250377 Psi. 
La altitud en metros se puede calcular según la ecuación [37]: 
 

𝐻𝐻 = −7.7990.6527 ∙ 𝑙𝑙𝑙𝑙 � 𝑃𝑃𝐾𝐾𝐾𝐾𝐾𝐾
101.304

�                                       (46) 
 
 
A continuación en la figura 35 se muestra la conexión utilizada con el microcontrolador. 
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Figura 34. Diagrama de conexión del MPX4115 con el microcontrolador. 
 
 
Sistema de posicionamiento global 
Para realizar la localización del aeromodelo se utilizó el modulo GPS modelo: GP-635T, este 
módulo contiene un receptor con antena ya integrada (figura 36) otorgándonos la 
ventaja de ahorrar peso en la integración final del hardware. 
 
Sus características principales son las siguientes: 
 
- Bajo consumo de potencia (46 mW). 
- Alta sensibilidad (»159dBm). 
- 50 Canales. 
- Bajo TFF( time to first fix) a bajas señales. 
- Programación no necesaria. 
- Tensión de operación 3 a 4.5 Vdc. 
- Opción para batería de respaldo. 
- Interfaz UART. 
- Protocolo de salida NMEA. 
 

 
Figura 35. Módulo GPS GP-635T. 
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Protocolo NMEA 
La s alida d e d atos d el módulo GPS e stá b asada e n e l e stándar N MEA-0183 ( National 
Marine Electronics Association) el cual es muy utilizado por todos los fabricantes de GPS. 
El formato de este protocolo está compuesto por los siguientes datos: 
 

<ID-Mensaje + Cadena de datos + Checksum + Final de la Secuencia> 
 
Para el caso particular de este módulo, la estructura de datos es enviada de forma serial 
a u na v elocidad p re-programada d e 9 600 bps , 8 bit s d e d atos, 1  bit  d e pa rada, sin 
paridad.  
 
Cada mensaje inicia con un carácter $ y termina con un retorno de carro y salto de línea 
<CR> <LF>. En este formato cada campo se encuentra separado por una coma. 
 
Un aspecto importante del mensaje es e l checksum ya que este nos permite verificar la  
recepción d e l os d atos, e ste c ampo s e e ncuentra d espués d el s ímbolo (*) y es tá 
compuesto de dos caracteres sin tomar en cuenta el retorno de carro y salto de línea. 
 
EI checksum consiste en la representación de dos dígitos en formato hexadecimal, este es 
el resultado de aplicar e l operador XOR a todos los caracteres que se encuentran entre 
los s ímbolos ($) y  (*), s i se l legara a e ncontrar algún d ato v acío e n l a cadena, d eberá 
descartarse d ebido a  q ue t odos l os c ampos se r equieren p ara c onsiderar el  m ensaje 
como válido.  
 
EI modulo GPS empleado, solo nos proporciona 6 tipos de enunciados de la forma 
SGPXXX, donde: 
 
- $ Es el identificador de inicio del enunciado. 
 
- GP Nos identifica la procedencia del enunciado. 
 
- XXX Es el enunciado en sí. Ej. RMC, etc. 
 
EI protocolo NMEA t iene 39 enunciados de lo s c uales solo 6  son entregados p or nuestro 
modulo GPS. A continuación se ejemplifica y detallan los valores de una cadena: 
 

SGPRMC,053740.000,A,2503.6319,N,12136.0099,E,2.69,79.65,100106,,,A*53 
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Tabla 2. Valores y descripción del enunciado GPRMC. 
 

 
 
Rutina para la lectura del módulo GPS 
 
Para la lectura de datos se ha empleado el siguiente algoritmo: 
 
1. Inicializar la interfaz serial de datos del módulo GPS. 
2. Guardar los datos del formato NMEA en un buffer de recepción. 
3. Analizar los datos del mensaje usando las comas como separador. 
4. Actualizar los datos de interés en nuestra aplicación. 
5. Limpiar el buffer de recepci6n y dejarlo listo para la siguiente recepci6n de datos. 
6. Verificar el mensaje mediante el cheksum y el campo de dato valido (A). 
7. Transmitir el mensaje y regresar al paso 1. 
 
Cuyo diagrama de flujo se muestra en la siguiente figura: 
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Figura 36. Diagrama de flujo para la lectura del módulo GPS. 

 
 
IV.2 COMUNICACIÓN INALÁMBRICA 
 
Para r ealizar l a comunicación e ntre e l pilo to a utomático y   la  e stación t errena s e 
necesitará d e c omponentes qu e pu edan comunicarse vía r emota e ntre e llos, 
actualmente e n e l m ercado e xisten d iversidad de d ispositivos y /o m ódulos qu e r ealizan 
dicha tarea. La comunicación r emota e n e ste trabajo s e d esarrolló c on l os m ódulos d e 
comunicación por radio frecuencias Xbee, los cuales se explica a continuación. 
 
Transmisor – Receptor inalámbrico Xbee 
Zigbee es un protocolo d e c omunicaciones in alámbrico ba sado e n e l estándar d e 
comunicaciones pa ra r edes in alámbricas IEEE_802.15.4. Creado po r Z igbee Alliance. 
Zigbee pe rmite qu e d ispositivos e lectrónicos de ba jo c onsumo p uedan r ealizar s us 
comunicaciones in alámbricas. E s e specialmente ú til pa ra r edes d e sensores e n e ntornos 
industriales, médicos y, sobre todo, domésticos.  
 
Las c omunicaciones Z igbee s e r ealizan e n la  ba nda libr e d e 2 .4GHz. A diferencia d e 
bluetooth, e ste pr otocolo n o utiliza F HSS (Frequency h ooping), sino qu e r ealiza la s 
comunicaciones a t ravés de una única f recuencia, es decir, de un canal. Normalmente 
puede escogerse un canal de entre 16 posibles. El alcance depende de la potencia de 
transmisión d el d ispositivo a sí c omo t ambién d el tipo d e a ntenas u tilizadas (cerámicas, 
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dipolos, etc.) El alcance normal con antena dipolo en línea vista es de aproximadamente 
(tomando como ejemplo el caso de MaxStream, en la versión de 1mW de potencia) de 
100m y en interiores de unos 30m. La velocidad de transmisión de datos de una red Zigbee 
es de hasta 256kbps. Una red Zigbee la pueden formar, teóricamente, hasta 65535 
equipos, es decir, el protocolo está preparado para poder controlar en la misma red esta 
cantidad enorme de dispositivos.  
 
Entre las necesidades que satisface el módulo se encuentran:  
 
- Distancia de comunicación de100 metros línea de vista 
- Configuración con comandos de la API o AT, localmente o por aire 
- Interfaz de datos con velocidad de 1200 bps - 1 Mbps 
- Banda de 2,4 GHz de frecuencia (aceptada en todo el mundo) 
- Rango de temperatura de funcionamiento industrial (-40C a 85C) 
- Potencia de transmisión de 1,25 mW (1 dBm) 
- Funciona con voltaje de 2,1 a 3,6 VCC, corriente de transmisión de 35 mA, corriente de 
recepción de 38 mA. 
- Corriente en power-down <1 uA 
- Nivel de interfaz UART de 3.3V CMOS 
 
El uso del protocolo Zigbee va desde reemplazar un cable por una comunicación serial 
inalámbrico, h asta e l d esarrollo d e c onfiguraciones pu nto a  pu nto, m ultipunto, pe er-to-
peer (todos los nodos conectados entre sí) o redes complejas de sensores. Una conexión 
típica se muestra en la Figura 38, donde se observa que cada módulo Xbee posee algún 
tipo de sensor, el cual entrega los datos para ser enviados a través de la red a un Centro 
que administre la información [38]. 
 
 

 

 

 
a) Módulo Xbee  b) Conexión usando Xbee 

 
Figura 37. Transmisor – Receptor Xbee. 
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Una r ed Z igbee la  f orman bá sicamente 3  t ipos d e e lementos. U n ú nico d ispositivo 
Coordinador, dispositivos Routers y dispositivos finales (end devices).  
 
El Coordinador 
Es el nodo de la red que t iene la única función de formar una red. Es e l responsable de 
establecer el canal de comunicaciones y del PAN ID (identificador de red) para toda la 
red. Una vez establecidos estos parámetros, el Coordinador puede formar una red, 
permitiendo u nirse a  é l a d ispositivos R outers y  End P oints. U na v ez f ormada la  r ed, e l 
Coordinador hace las funciones de Router, esto es, participar en el enrutado de paquetes 
y ser origen y/o destinatario de información.  
 
Los Routers 
Es un nodo que crea y mantiene información sobre la red para determinar la mejor ruta 
para transmitir un paquete de información. Lógicamente un router debe unirse a una red 
Zigbee antes de poder actuar como Router retransmitiendo paquetes de otros routers o 
de End points. 
 
End Device 
Los dispositivos finales no tienen capacidad de enrutar paquetes. Deben interactuar 
siempre a través de su nodo padre, ya sea este un Coordinador o un Router, es decir, no 
puede en viar i nformación d irectamente a  o tro en d d evice. Normalmente es tos equipos 
van a limentados a  ba terías. E l c onsumo e s menor a l n o t ener que r ealizar f unciones d e 
enrutamiento. 
 
Circuito básico para la conexión Xbee – microcontrolador 
La Figura 39a muestra las conexiones mínimas que necesita el módulo Xbee para poder 
ser utilizado. L uego d e esto, s e d ebe c onfigurar s egún el m odo d e operación q ue s e 
desea pa ra la  a plicación r equerida po r e l u suario. E n la  f igura 3 9b s e m uestra el  
acoplamiento de voltajes utilizado. 
 

 

 

 
a) Conexiones mínimas  b) Acoplamiento de voltajes. 

   
 

Figura 38. Conexiones mínimas requeridas para el XBEE. 
 
El módulo requiere una alimentación desde 2.8 a 3.4 V, la conexión a tierra y las líneas de 
transmisión d e d atos p or m edio d el UART (TXD y  RXD) pa ra c omunicarse c on u n 
microcontrolador, o directamente a un puerto serial utilizando algún conversor adecuado 
para los niveles de voltaje.  Esta configuración, no permite el uso de Control de Flujo (RTS & 
CTS), por lo que ésta opción debe estar desactivada en el terminal y en el módulo XBEE. 
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En c aso d e qu e s e e nvíe u na g ran c antidad d e in formación, el bu ffer d el m ódulo se 
puede sobrepasar. Para enviar existen dos alternativas:  
 
- Bajar la tasa de transmisión. 
- Activar el control de flujo.  
 
En la figura 39b se muestra un acoplamiento de voltajes debido a que el microcontrolador 
utiliza niveles lógicos de 0 a 5 V y el Xbee utiliza niveles lógicos de 0 a 3.3V. 
 
Modo recibir - transmitir 
Se encuentra en estos modos cuando al módulo le llega algún paquete RF a través de la 
antena(modo Receive) o  c uando se m anda in formación serial a l bu ffer d el pin  3  (UART 
Data in) que luego será t ransmitida (modo Transmite). La información t ransmitida puede 
ser Directa o Indirecta. En el modo directo la información se envía inmediatamente a la 
dirección de destino. En el modo Indirecto la información es retenida durante un período 
de tiempo y es enviada sólo cuando la dirección de destino la solicita.  
 
A continuación c on a yuda d el pr ograma X -CTU s e g rabaron a  c ada u no d e l os d os 
terminales Xbee, uno grabado para ser Coordinador y otro para ser end device, cada de 
ellos tienen las dirección del otro dispositivo al cuál se enviaran los datos por cada una de 
sus t erminales R x y  T x.  E n cada u no d e e llos y  s e d efinieron la  misma velocidad de 
transmisión, 9600 bps . Se a signó e l m ismo id entificador d e r ed (PAN I D). Lo a nterior se 
muestra en la figura 40. 
 
 

               
 

 

 

   
Figura 39. Programación de los módulos Xbee mediante el programa X-CTU. 

 
Una vez configurados los Xbee, se conectó al microcontrolador como lo muestra la figura 
39b [38]. 
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IV.3 MICROCONTROLADOR 
 
El sistema que controla todos los procesos se basa en un microcontrolador de 8 bits, dicho 
componente e s e l P IC18F4550, este m icrocontrolador e s d e a rquitectura H arvard, c on 
procesador s egmentado, p rocesador R ISC y  arquitectura o rtogonal, t rabaja a al tas 
velocidades, gran cantidad de memoria de datos y gran eficiencia para ser programado 
con compiladores en lenguaje C. 
 
Tabla 3. Características principales del PIC18F4550 

•  Alimentación con una tensión que va desde los 2 V hasta los 5.5 V. 
•  Bajo consumo de corriente (<5 mA) y la opción de pasar a modo Sleep (<0.1 µA). 
•  Ofrece la opción de manejar un oscilador interno o externo (hasta 48MHz). 
•  32 KBytes de memoria de programa FLASH. 
•  256 Bytes de memoria de datos EEPROM. 
•  2048 Bytes de memoria de datos SRAM. 
•  5 Puertos de entrada/salida (Puerto A, B, C, D y E). 
•  35 terminales de entrada/salida que consume/suministra hasta 25 mA cada terminal. 
•  Tres fuentes de interrupciones externas y diferentes interrupciones por software. 
•  Contador/temporizador (Timer), 1 de 8 bits y  2 de 16 bits. 
•  Convertidor analógico-digital de 13  canales y 10 bits de resolución. 
•  2 comparadores de tensión. 
•  2 módulos de Captura/Comparación/PWM (CCP). 
•  Puerto Serie Síncrono Maestro (MSSP), que incluye los modos: 
    Interfaz Serie de Periféricos (SPI) e Interfaz Inter-Circuitos (I2C). 
•  Transmisor-Receptor Universal Síncrono-Asíncrono (USART). 
•  Puerto Paralelo Maestro (SSP). 
•  Comunicación USB V2.0 a baja velocidad (1.5 Mb/s) y alta velocidad (12Mb/s). 
•  100 000 ciclos de escritura/borrado de la memoria FLASH. 
•  1 000 000 ciclos de escritura/borrado  de la memoria EEPROM. 
•  El fabricante garantiza que el código grabado durará más de 40 años en este µC. 
 
 
En la figura 41a se muestran de manera ilustrativa estos elementos dentro del 
microcontrolador, y e n l a f igura 4 1 b y c  s e m uestran lo s t ipos m ás c omunes d e 
encapsulados [39]. 
 
 
  

 

 

 

 

 

a) Módulos dentro del µC  b) Encapsulado DIP  c) Encapsulado TQFP 
 

Figura 40. PIC 18F 4550. 
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IV.4 ALGORITMO PARA EL CONTROL P DE ALABEO Y CABECEO 
 
El o bjetivo d e e ste a lgoritmo e s m antener la  estabilidad e n c ada u no d e lo s e jes d e 
alabeo y  c abeceo m ediante u n m odelo d e c ontrol. E n e l pr esente t rabajo s e utilizó e l 
control P para la estabilización de la aeronave en dichos ejes. 
 
Como ya se mencionó en el capítulo anterior, el control proporcional (Control P) es una 
variante del control PID, y éste consiste en el producto entre la señal de error y la 
constante pr oporcional para lo grar qu e e l e rror e n e stado e stacionario s e a proxime a  
cero.  
 
Para lo grar qu e e l c ontrolador P  r egule c orrectamente la e stabilización e n 0 ° lo s 
movimientos de alabeo y cabeceo se requiere lo siguiente: 
 

- Un s ensor q ue d etermine el  e stado d el s istema (lectura d e lo s á ngulos d e 
inclinación de alabeo y cabeceo, acelerómetro MMA7361). 

 
- Un dispositivo que genere la señal PWM para controlar los servomotores 

(PIC18F2550). 
 

- Un actuador que modifique al sistema (servomotor). 
 
Basándonos en el error calculado entre el valor actual del ángulo de inclinación y el que 
queremos alcanzar (0° respecto a la horizontal) se asigna un valor distinto de PWM para 
lograr que el servomotor gire en uno u otro sentido hasta que el error sea mínimo como lo 
muestra la figura 42.  
 

 
Figura 41. Diagrama de bloques del control P. 

 
 
El diagrama de flujo del algoritmo que se implementó es el mostrado en la figura 43: 
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Figura 42. Diagrama de flujo del control P. 

 
En el control P se tiene un punto de referencia (setpoint) que es el valor deseado al cuál 
que se quiere llegar o estabilizar a la variable medida. 
 
Inicialmente, el microcontrolador calcula el valor del error del ángulo, que es la diferencia 
entre l a r eferencia (setpoint = 0 °) y  la  posición en que se e ncuentra e l e je d el a vión. Un 
error de posición mayor significa que hay una diferencia mayor entre el valor deseado y el 
existente, de modo que se debe de mandar una señal de control apropiada para que el 
motor gire y mantenga la posición de referencia en el eje. Si el ángulo a medir se 
encuentra en la posición establecida por el setpoint, el error será cero, y no habrá 
movimiento. 
 
El algoritmo desarrollado para lograr la estabilización es el siguiente: 
 
1. Carga el valor del ángulo deseado, setpoint = 0°. 
2. Lectura de la variable (acelerómetro). 
3. Calcular el valor de aceleración en los 2 ejes mediante: 
 

𝐴𝐴𝐴𝐴 = 𝑉𝑉𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜−𝑉𝑉𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜
𝑆𝑆

                                                      (47) 
 

𝐴𝐴𝑦𝑦 = 𝑉𝑉𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜−𝑉𝑉𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜
𝑆𝑆

                                                      (48) 
 
Dónde:   

Voua = es el valor de la tensión proporcionado por su respectivo eje. 
Voff = valor de la tensión del offset del sensor (x, y = 1.65V, z = 2.45V). 
S = es la sensibilidad del acelerómetro (800 mV/g). 

 
Una vez determinados los valores de Ax, Ay, se obtiene el ángulo de inclinación mediante: 
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𝜃𝜃 = 𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡−1 � 𝐴𝐴𝐴𝐴
�𝐴𝐴𝐴𝐴2+𝐴𝐴𝐴𝐴2

�                                              (49) 

 

𝜌𝜌 = 𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡−1 � 𝐴𝐴𝐴𝐴
√𝐴𝐴𝐴𝐴2+𝐴𝐴𝐴𝐴2

�                                               (50) 
 

De esta forma se obtiene los ángulos de alabeo y cabeceo, θ y ρ respectivamente. 
 
4. Ya que se tienen medido el ángulo de inclinación se compara con el establecido 
en el setpoint, se obtiene el error de la señal medida con respecto a la señal deseada, la 
diferencia de estas señales es convertida en un valor que modifica el ciclo de trabajo de 
la señal modulada que controla al servomotor de cada eje. En la figura 44 se muestra los 
ángulos correspondientes a cada intervalo de tiempo. 
 

 
Figura 43. Señal modulada para el control del servomotor. 

 
En l a f igura a nterior s e p uede o bservar q ue p ara m antener en  0 °, s e n ecesita tener u n 
ancho d e pu lso d e 1.5ms, pa ra o btener u n á ngulo in termedio s e necesita v ariar d icho 
ancho del pulso. Así mismo se observa que se tiene un intervalo de tiempo que va desde 
0.5 h asta 2. 4ms p ara q ue e l s ervomotor s e c oloque e n u n ra ngo d e 0 a  180° , d e e star 
forma se obtiene la constante de proporcionalidad (CP): 
 

𝐶𝐶𝑃𝑃 = 1900𝑢𝑢𝑢𝑢
180

= 10.55𝑢𝑢𝑢𝑢                                                    (51) 
 
Lo anterior quiere decir que cada grado de movimiento equivale a 10.55us en la variación 
del ancho de pulso.  
 
5. Una vez que ya se tiene el ancho de pulso necesario para modificar el ángulo de 
ataque, se suma o resta (según sea el caso) a el tiempo base de 1.5 ms para obtener el 
nuevo ancho de pulso. 
 
6. Se c omienza d e n uevo e l pr oceso  pe ro a hora c on la  siguiente variable a  
controlar. 
 
 
IV.5 CONTROL DE 4 MOTORES 
 
El aeromodelo a controlar cuenta con 3 servomotores montados en cada uno de los ejes 
de alabeo, cabeceo y guiñada. Adicionalmente también cuenta con un motor de 
corriente c ontinua s in e scobillas (motor br ushless) e ncargado d e v ariar la  v elocidad d el 
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mismo, e ste mo tor a l i gual que l os s ervomotores se c ontrola m ediante u na s eñal 
modulada en ancho de pulso (PWM), así que en total, se tienen 4 motores a controlar.  
 
Como se vio en el capítulo anterior, los servomotores necesitan una señal de control que 
sea modulada en ancho de pulso, dicha señal modulada se muestra en la figura 45. En 
dicha f igura s e in dica qu e e l a ncho d e p ulso qu e s e e nvía a l s ervomotor v a d esde lo s 
0.5ms hasta los 2.5ms y la frecuencia es de 50 Hz.  
 

 
Figura 44. Señal de control para los servomotores 

 
Así mismo, como ya se mencionó anteriormente; los motores brushless necesitan una señal 
de control similar a los servomotores, una señal PWM dónde su ancho de pulso varié entre 
1 y  2 ms c on una f recuencia d e 50 H z. P or t anto, c omo ya s e indicó, s e r equiere un 
algoritmo que genere cuatro señales PWM para controlar cada uno de los motores 
dispuestos. 
 
La forma de generar las 4 señales de control para los motores se explica a continuación: 
 
Se sabe que para controlar un motor se necesita generar una señal de 50 Hz, con lo que 
se tiene: 
 

𝑇𝑇 = 1
𝑓𝑓

= 1
50𝐻𝐻𝐻𝐻

= 20𝑚𝑚𝑚𝑚 = 𝑇𝑇                                         (52) 

Dónde: 
T = Periodo de la señal 
f = Frecuencia de la señal 
 
Por t anto, pa ra g enerar u na s eñal, s e t iene qu e m andar u n pu lso c ada 2 0 m s. P or otro 
lado, sabemos que el ciclo de trabajo en alto de la señal equivale a un tiempo máximo 
de 2.5ms y que el tiempo en bajo de la señal es alrededor de 17.5ms; observando que el 
tiempo en bajo es demasiado, se ha decidido dividir el periodo entre 4, lo cual nos otorga 
una ventana de tiempo suficiente para generar las señales de control para cada uno de 
los servomotores: 
 

𝑉𝑉𝑉𝑉𝑉𝑉𝑉𝑉𝑉𝑉𝑉𝑉𝑉𝑉 = 20𝑚𝑚𝑚𝑚
4

=  5𝑚𝑚𝑚𝑚                                                   (53) 
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Esto s ignifica q ue p ara controlar cad a s ervomotor t endremos u na v entana de  5  ms  de 
duración co mo se m uestra en  l a f igura 4 6, e n d icha f igura s e i ndica q ue cad a 5  m s se 
generará u n p ulso p ara cad a s eñal, e l c ontrol s e har á d e m anera c onsecutiva has ta 
completar el control de los 4.  
 

 
 

Figura 45. Ventana de tiempo para el control de 4 servomotores. 
 
De esta forma se tiene que dentro de cada ventana de 5 ms se pone en alto y bajo la 
señal d e c ontrol d e u n s ólo s ervomotor, s umando la s 4  v entanas a  c ada u no le  
corresponderá vo lver a  estar en a lto de nuevo a los 20 ms. Por lo cual cada uno estará 
trabajando a una frecuencia de 50 Hz independientemente del valor en alto que tenga 
cada uno. 
 
A continuación se muestra el algoritmo desarrollado para generar la señal de control de 
un servomotor: 
 
1. Previamente a generar la señal de control se toma el valor que corresponderá al 
ancho de pulso que se desea tener en cada uno de los motores. Esto se logra tomando 
un valor de referencia previamente cargado en su registro correspondiente al servomotor 
a controlar. Por ejemplo, si deseamos que el servomotor 1 se posicione en 0°, se carga a la 
variable que lleva el mismo nombre con un valor igual a 0. De esta forma se cargaran los 
valores correspondientes a cada una de las variables de los 4 motores.  
 
2. Para generar las señales de control se utiliza e l temporizador interno (Timer 0) del 
microcontrolador, a e ste T imer 0  s e l e car ga e l v alor ne cesario p ara q ue cad a 5  m s s e 
interrumpa y se pueda generar las señales de control.  
 
Para calcular el valor que se necesita cargar al timer0 se sigue la siguiente ecuación: 
 

𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼_𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇0 = 4 × 1
𝑓𝑓𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜

× (256 − 𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣0) × 𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃                    (54) 

 
 Dónde:  
  Int_TMR0 = 5ms 
  fOSC = 48Mhz 
  Preescala = 256 
 
Al sustituir valores queda:  
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500𝑚𝑚𝑚𝑚 = 4 × 1

48000000
× (256− 𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣0) × 256                      (55) 

 

𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣 = 256 − � 500𝑢𝑢𝑢𝑢
1

48000000×256
�                                  (56) 

 
𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣 = 162                                                      (57) 

 
El v alor o btenido c on e l c uál s e d ebe d e c argar a l r egistro d el T imer 0  e s d e 1 62, sin 
embargo; esta relación sólo se cumple si se trabaja en ensamblador. Al estar trabajar en 
C, e l c ompilador g enera lín eas d e c ódigo qu e a umentan e l t iempo de ej ecución d el 
programa y , po r e llo, e s n ecesario a justar e l v alor f inal. E n e ste c aso el a juste s e h izo 
generando d iferentes v alores y  m idiendo f ísicamente e n u n o sciloscopio, f inalmente e l 
valor obtenido utilizado es de 22, con el cuál se carga a el timer 0. 
 

𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣 = 22                                                        (58) 
 
Con el v alor obtenido, s e g enera una in terrupción c ada 5  m s, e n d ónde s e genera las 
señales de control. 
 
3. Una vez que ya se ha generado la interrupción, el primer paso es poner a nivel alto 
(5V) la terminal del microcontrolador, esto genera el flanco de subida de la señal, 
posteriormente se genera un tiempo base de 0.5 ms requerido, después se toma el valor 
de la  variable del motor correspondiente y se multiplica por la constante de 
proporcionalidad ( CP = 10. 55us) o btenida en  el t ema a nterior, c on e ste s e g enera e l 
retardo para generar el ancho de pulso necesario para alcanzar la posición en la que se 
desea po sicionar e l m otor, f inalmente s e g enera e l f lanco d e ba jada y s e m antiene el  
resto del tiempo.  
 
4. Al t érmino d e lo s 5  m s se v olverá a  g enerar otra in terrupción, a l e ntrar e n e lla 
nuevamente, s ólo s e t oma l os v alores d el s iguiente s ensor y  s e v uelve a  c omenzar el  
algoritmo.  
 
A continuación en la figura 47 se muestra el diagrama de flujo que describe el algoritmo 
anteriormente d escrito. D icho a lgoritmo y  d iagrama d e blo ques s ólo d escribe lo s pa sos 
para generar la señal de control de un solo motor, sin embargo, este mismo 
procedimiento s e u tiliza pa ra g enerar l as s eñales d e c ontrol d e l os d iferentes m otores, 
únicamente a l f inal d el a lgoritmo s e c ambia l a v ariable a  leer, e s d ecir, d espués d e 
terminar de generar la señal para el motor 1, se cambia la variable de lectura por motor 2, 
posteriormente se cambiara la variable motor 2 por motor 3. 
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Figura 46. Diagrama de flujo del control de un motor. 
 
 
IV.6 IMPLEMENTACIÓN DEL PILOTO AUTOMÁTICO 
 
La implementación del piloto automático se realizó con base en la integración de todos 
los algoritmos anteriormente explicados, el diagrama general se muestra en la figura 48.  
 
En es te d iagrama s e p uede v er q ue el  p iloto c uenta b ásicamente c on d os m odos d e 
operación: m odo m anual y  m odo a utomático, e n e l m anual s ólo s e d edica e l uso d el 
microcontrolador pa ra e nviar lo s v alores a dquiridos y pr ocesados d e lo s s ensores 
dispuestos en el aeromodelo. El control de los motores se deja a disposición del usuario, es 
decir, lo s m otores s e m anipulan a  través d el r adiocontrol. E n e l m odo a utomático e l 
microcontrolador se encarga tanto de manipular los motores como  d e enviar los datos 
de las señales adquiridas.  
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Figura 47. Diagrama de flujo del piloto automático. 
 
A continuación se explica el funcionamiento de cada uno de los bloques que comprende 
el piloto automático. 
 
1. El inicio del sistema representa la alimentación del sistema, esto es; alimentar 
correctamente c on el  v oltaje n ecesario a  todos y  c ada u no d e l os c omponentes d el 
sistema. 
 
2. Como primer pa so d espués d e s er a limentado e l s istema, s e e nvía u na s erie d e 
datos con el fin de probar los todos los dispositivos de comunicación, se prueba la 
comunicación USB y la comunicación inalámbrica. Para comprobar el correcto 
funcionamiento de las comunicaciones, desde la interfaz de usuario de la estación 
terrena s e e nvía u n d ato qu e s ale v ía U SB h asta e l transmisor Xbe e y  e ste ú ltimo lo  
transmite hasta la tarjeta dónde se encuentra el piloto automático montado a bordo del 
aeromodelo. Al recibir el dato la tarjeta del piloto automático este lo reenvía a la interfaz 
de usuario. Una vez q ue e l dato regresa y  e s leído correctamente, se a sume q ue s e ha 
establecido el enlace de comunicación correctamente. 
 
3. Se inicializan los sensores, esto es; se prepara la comunicación con el dispositivo, en 
el caso del acelerómetro se calibra para evitar lecturas erróneas causadas por la deriva 
del sensor.  
 
4. En e ste pu nto, e l a lgoritmo pr incipal d el pilo to a utomático qu eda e n espera d e 
recibir el comando que le indique el modo de operar. 
 

50            Implementación de un piloto automático de corto alcance para un vehículo aéreo no tripulado. 
 



Capítulo IV. Desarrollo del sistema. 

5. Se evalúa el comando para determinar si se trabaja en modo manual o en modo 
automático, dependiendo de esta variable se pasará al paso 6 o al paso 8. 
 
6. En esta etapa el microcontrolador sólo se dedica a adquirir los datos de los 
diferentes sensores, procesarlos y acondicionarlos para ser enviados. 
 
7. En este bloque sólo se envían los datos a la estación terrena vía radiofrecuencia. 
Una vez que estos datos son enviados, se regresa a preguntar en qué modo trabajar.  
 
8. Una v ez q ue s e h a en trado en  el m odo a utomático, e n e ste blo que s e pid e e l 
parámetro que indica el ángulo a estabilizar en los ejes de alabeo y cabeceo, por default 
se tiene que se estabiliza en cero grados a cada uno de los ejes.  
 
9. En este paso se adquiere, procesan y acondicionan los datos de los sensores. 
 
10. Una v ez q ue s e t ienen l os d atos d e l os s ensores s e ej ecuta el  c ontrol P  p ara 
estabilizar los ejes de alabeo y cabeceo. En este proceso se queda momentáneamente 
hasta que estabilizan los ejes.  
 
11. Para finalizar, se envían los datos a la estación terrena y se repite el proceso. 
 
 
IV.7 ESTACIÓN TERRENA 
 
La e stación t errena f ue d esarrollada ba jo e l a mbiente d e pr ogramación d e L abView, 
software d esarrollado p or N ational I nstruments. A continuación s e e scribe la  in terfaz d e 
usuario y  l a visualización d e lo s in dicadores m ás im portantes, c abe m encionar qu e la  
estación t errena u tilizada f ue t omada c omo b ase d el t rabajo r ealizado en  [ 7], y en  el  
presente t rabajo se h icieron m odificaciones pa ra poder utilizarla c omo estación t errena 
en este proyecto. Dentro de las mejoras y modificaciones más importantes se encuentran 
el indicador de orientación (horizonte artificial) y la forma de transmitir y recibir los datos.  
 
Transmisión y recepción de datos 
En la figura 49 se muestra el d iagrama a bloques del código que se utilizó para enviar y 
recibir datos por el puerto serie, únicamente la primera vez que se envía datos se 
configura el puerto serie, para esta aplicación es necesario indicarle el número de puerto 
(COM) q ue será utilizado y  l as c aracterísticas d e la  c omunicación, e s decir, 8  bit s d e 
datos, 1 bit de paro y sin control de flujo como se indica en el paso 1. Después se limpian 
los datos que puedan estar en el buffer de recepción y se establece el tamaño del mismo 
(paso 2 ), en  es te caso el valor por default es 4 096 bytes. En e l paso 3  sólo se asigna un 
tiempo para permitir configurar el puerto. En e l paso 4  se envían datos el puerto serie a 
través de la variable ‘Dato’.  
 
El bloque que transmite datos a través del puerto serie (VISA write) tiene la característica 
de indicar si ocurrió un error durante la transmisión, con esta cualidad se puede tomar una 
acción en caso de que haya ocurrido un error, en este caso se conecta una estructura 
‘Case’ para saber cuándo ocurre o no un error. Si no ocurre algún error, se ejecuta el paso 
7, donde el puerto espera a recibir la cantidad de Bytes indicados en la variable ‘Byte a 
recibir’. D espués d e r ecibir t odos lo s B ytes, e n el pa so 8  se c ierra e l p uerto s erie. P ara 
terminar es te s ubVI s e muestra en  el  i ndicador bo oleano s i o currió a lgún e rror, e n e ste 
caso indica Falso, y en el indicador ‘Dato leído’ muestra un arreglo de los Bytes recibidos. 
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Para f uturos e nvíos o  r ecepción d e d atos po r e l pu erto s erie, s olo s e u sará la  p arte d e 
código que está dentro del cuadro de color negro. 
 

 
 

Figura 48. Diagrama de bloques para enviar/recibir datos por el puerto serie. 
 
 
Horizonte artificial 
En la figura 50 se muestra el indicador de orientación añadido a la interfaz de usuario.  
 

 
a) Panel frontal 
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b) Diagrama de bloques 

 
Figura 49. Horizonte artificial. 

 
En la  f igura 5 1a s e m uestra u na im agen d el pa nel f rontal d e la  in terfaz g ráfica y  e n l a 
figura 51b se muestra el diagrama de bloques [7].  
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a) Panel frontal 

 
b) Diagrama de bloques 

 
Figura 50. Interfaz de usuario la estación de control terrena. 

 
En la  f igura 5 2 se e jemplifica d e m anera g eneral la  f orma d e c omunicación e ntre la  
estación t errena y  e l p iloto a utomático d e a bordo, la  c omunicación e s in iciada po r l a 
estación t errena quién a  t ravés d e c omandos, e nvía a l piloto d e a bordo la  f orma d e 
operar, la estación terrena puede decidir entre modo manual o automático, una vez que 
envía estos comandos, el piloto de abordo realiza los procedimientos necesarios y envía 
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como respuesta a la estación terrena los datos de los sensores. Una vez que la  estación 
recibe los datos los grafica en la interfaz de usuario. 
 
 

 
 

 
Figura 51. Estructura de envío y recepción de datos entre la estación terrena y el piloto automático. 
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CAPÍTULO V. RESULTADOS Y CONCLUSIONES 
 
A c ontinuación s e m uestran la s pruebas r ealizadas a l s istema, e n e lla s e pr obó e l 
funcionamiento del control proporcional para estabilizar los ejes de alabeo y cabeceo y 
la co municación e ntre l a e stación terrena y  e l piloto a utomático a  bordo d el v ehículo 
aéreo.  
 
Como pr imer pa so s e h icieron pr uebas d e la boratorio d ónde se pr obó la  a dquisición, 
envío y  r ecepción d e lo s d atos d e lo s s ensores, e n la  f igura 5 3 se m uestra l os d atos 
obtenidos y  g raficados e n e l h orizonte a rtificial, e n d icha im agen s e m uestra u na 
inclinación d e – 5° e n e l e je d e a labeo, e l a lgoritmo pa ra la e stabilización d e e ste e je 
genera y manda la señal al motor correspondiente para componer la estabilidad y hacer 
que la flecha del servomotor se posicione en sentido contrario a la inclinación presentada 
por e l a eromodelo. L a respuesta d el a lgoritmo e s a ceptable y a qu e s e pr esenta u na 
respuesta en tiempo real. 
 
Para e l c aso d e la  in clinación e n e l e je d e c abeceo qu e se muestra en l a f igura 53, e l 
algoritmo actúa de igual forma, al medir la inclinación en el eje de cabeceo, el algoritmo 
genera y envía la señal de control al servomotor correspondiente al eje de cabeceo para 
corregir y estabilizar. 
    

 
a) 

 

 
b) 

 

 
c) 

Figura 52. Prueba del algoritmo de estabilización. 
 
El desarrollo de la prueba anterior también arrojo los resultados esperados por parte de los 
dispositivos encargados de la transmisión inalámbrica de datos de los sensores, en la figura 
54 se m uestra un extracto de los datos recibidos en la  estación terrena, estos datos son 
señales de voltaje t omados del acelerómetro y  posteriormente convertidos a  g rados de 
inclinación y graficados en el horizonte artificial.  
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Figura 53. Lecturas en volts del acelerómetro 
 
Una vez probado e l s istema de control de a lerones y  la  t ransmisión de datos se decidió 
realizar una prueba real en campo, dónde el vehículo aéreo realizó un vuelo de crucero a 
corta distancia.  
 
La prueba consistió en realizar e l despegue de forma manual a  t ravés del radio control, 
una vez que se estabilizó a una altura de seguridad (aproximadamente 5m para asegurar 
la integridad de la aeronave), se pasó el control de los motores de los alerones y timón de 
profundidad al piloto automático implementado. Los resultados observados fueron que el 
algoritmo para estabilizar la orientación del vehículo no funcionó correctamente ya que 
se observó un desequilibrio en la orientación del vehículo. Esto se debe a un inadecuado 
montaje de las tarjetas electrónicas desarrolladas. En la figura 55 se muestra la distancia y 
altura aproximada recorrida en el vuelo de crucero. 
 

 
 

Figura 54. Vuelo de crucero desarrollado. 
 
En la transmisión de los datos se presentó una distorsión en transmisión y recepción debido 
al r uido m agnético g enerado por e l m otor br ushless pr incipalmente, a specto q ue n o s e 
había c onsiderado. E sto s e d eterminó c on ba se e n pr uebas d e la boratorio po steriores 
dónde se puso en marcha el motor brushless, la solución fue colocar en la parte más alta 
del a eromodelo e l d ispositivo d e r adiofrecuencia transmisor-receptor d e f orma q ue el  
motor n o in terfiriera c on la  c omunicación. El d ispositivo t ransmisor s e m ontó en la  pa rte 
superior como se muestra en la siguiente figura 56. 
 
Otro  inconveniente que se tuvo fue a l momento de montar las tarjetas d iseñadas en el 
aeromodelo, ya q ue la s s uperficies s on c urvas y n o pe rmitía u na ó ptima f ijación d e lo s 
dispositivos, una solución poco ortodoxa que se dio fue fijarlos con cinta adhesiva. 

58            Implementación de un piloto automático de corto alcance para un vehículo aéreo no tripulado. 
 



Capítulo V. Resultados y conclusiones. 

  
 
 

Figura 55. Montaje de las tarjetas desarrolladas. 

 
A continuación se muestran imágenes donde se puede apreciar las pruebas de vuelo a 
baja altura y a corto alcance.  
   

 
a) Despegue manual. 

 

 Implementación de un piloto automático de corto alcance para un vehículo aéreo no tripulado.            59 
 



Capítulo V. Resultados y conclusiones. 

 
b) Piloto automático. 

 

 
c) Desestabilización. 
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d) Aterrizaje. 

Figura 56. Pruebas de vuelo en campo. 

En la prueba anteriormente mostrada, el algoritmo de piloto automático solamente 
controla la  e stabilidad d el a eromodelo e n l os ejes d e a labeo, c abeceo y g uiñana. E l 
control de la velocidad se manejó de manera manual, ya que en pruebas anteriores e l 
algoritmo d el pilo to a utomático n o r ealizaba u n c ontrol a decuado l o que r esultaba e n 
averías del aeromodelo.  
 
A continuación s e presentan los resultados que se han obtenido y las conclusiones 
pertinentes: 
 
V.1 RESULTADOS 
 
- Se h an r ealizado pr uebas a l a condicionamiento d e lo s s ensores im plementados. 
Los resultados de la medición de cada sensor son aceptables.  
 
- Se ha implementado y probado el algoritmo del controlador P para la 
estabilización de los ejes de alabeo y cabeceo. Y los resultados muestran que responden 
de manera óptima al recibir una perturbación en la estabilidad de cada eje. 
 
- Se han hecho pruebas de laboratorio a la comunicación inalámbrica en un rango 
de 50m vista de línea y los resultados han comprobado el envío y recepción de los datos 
a través de dicha distancia. 
 
- Se han realizado pruebas de laboratorio al algoritmo para la implementación del 
piloto automático, e l resultado de esta prueba i ndica que d icho a lgoritmo debe d e ser 
ajustado en su funcionamiento ya que a la hora de integrar todas las funciones requeridas 
no responde adecuadamente  y se pierde el control del mismo. Esto se debe a la 
velocidad de procesamiento del microcontrolador. 
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- Con respecto a las pruebas de campo, los resultados no fueron los esperados ya 
que la mentablemente no s e c onsideró la  in terferencia m agnética qu e c ausa e l motor 
brushless al sistema digital.  
 

 

 

 
a) Tarjetas implementadas  b) Circuitos de prueba 

 
Figura 57. Circuitos y tarjetas implementadas. 

 
 
 
V.2 CONCLUSIONES 
 
Considerando los objetivos planteados al inicio de esta tesis se puede concluir lo siguiente: 
 
- Se h an in tegrado lo s d ispositivos e lectrónicos n ecesarios pa ra e l 
acondicionamiento de los instrumentos de vuelo en el vehículo aéreo no tripulado. 
 
- Se ha desarrollado un algoritmo de control P para la estabilización de los ejes de 
alabeo y cabeceo. 
 
- Se comprobó la comunicación entre el UAV y la estación remota 
 
- El algoritmo principal que incluye las funciones generales (adquisición, transmisión 
de datos, control y estabilidad en la orientación) del piloto automático se debe de afinar 
y mejorar, concluyendo que se debe optimizar principalmente la programación del 
mismo.  

 
- Las a dversidades qu e se e ncontraron pa ra q ue e ste a lgoritmo n o funcione 
completamente se debe principalmente a la velocidad de procesamiento del sistema y 
que se requiere que ciertos procesos se ejecuten en paralelo; sin embargo, para un piloto 
automático de corto alcance la velocidad de procesamiento es aceptable si se optimiza 
sus funciones. 

 
- Se debe considerar el desarrollo de las tarjetas para consumir el mínimo de 
potencia pa ra po der a limentar e l s istema d igital con u na b atería e xterna, ya q ue s i se 
alimenta con la misma que se alimenta al motor brushless la interferencia que genera el 
motor afecta totalmente al sistema digital. Así mismo, se debe miniaturizar lo más posible, 

62            Implementación de un piloto automático de corto alcance para un vehículo aéreo no tripulado. 
 



Capítulo V. Resultados y conclusiones. 

ya q ue al requerir de una batería adicional incrementa e l peso q ue d ebe de cargar el 
aeromodelo, y  es te parámetro está determinado po r e l f abricante, ya que s ólo pu ede 
cargar alrededor de 600gr, y la batería con que se alimenta el motor pesa alrededor de 
400gr. 
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