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RESUMEN / ABSTRACT

Este articulo presenta una metodologia para estimar la velocidad aerodinamica verdadera (TAS) de un dron de ala fija sin
emplear un sensor de presion diferencial (tubo pitot) ni un filtro de Kalman completo. EI método se basa en la hip6tesis de
derrape nulo (vuelo coordinado) y en un estimador por gradiente descendiente de velocidad del viento que utiliza Gnicamente
mediciones de GPS (velocidad sobre el suelo) y de una unidad de medicién inercial (IMU) para obtener la orientacion del
vehiculo. Se describe el modelo matematico, el algoritmo recursivo de actualizacion de velocidad del viento y el calculo
directo de la TAS. Se presenta una implementacién en pseudocédigo, como cédigos funcionales en MATLAB y C++. Se
valida el método mediante simulacién de un vuelo circular con velocidad de viento constante y ruido en los sensores,
demostracion de convergencia de velocidad del viento estimado y error de TAS inferior a 0,12 m/s después de 20 segundos.
Ademads, se integra la TAS estimada en un lazo de control PID para regular la velocidad media del acelerador, y se muestra
la conversién de la sefial de control a pulso PWM (1000-2000 us) para un variador eléctrico (ESC). Los resultados confirman
que es posible una estimacion precisa y un control de velocidad efectiva sin sensores adicionales, siempre que existan cambios
de orientacion suficientes. Las contribuciones incluyen un algoritmo de bajo costo computacional y facil integracién en pilotos
automaticos de bajo costo.

Palabras claves: estimacién de velocidad aerodindmica, dron ala fija, derrape nulo, gradiente descendente, control de
velocidad, PWM.

This paper presents a methodology to estimate the true airspeed (TAS) of a fixed-wing drone without using a differential
pressure sensor (pitot tube) or a full Kalman filter. The method relies on the zero-sideslip assumption (coordinated flight)
and on a gradient-descent wind-velocity estimator that only uses GPS (ground speed) measurements and an inertial
measurement unit (IMU) to obtain vehicle attitude. The mathematical model, the recursive wind-update algorithm and the
direct TAS calculation are described. Pseudocode, as well as functional MATLAB and C++ implementations, are provided.
The method is validated through simulation of a circular flight with constant wind and sensor noise, demonstrating
convergence of the estimated wind velocity and a TAS error below 0.12 m/s after 20 seconds. Furthermore, the estimated
TAS is integrated into a PI1D control loop to regulate speed via throttle, and the conversion of the control signal to a PWM
pulse (1000-2000 us) for an electronic speed controller (ESC) is shown. Results confirm that accurate estimation and
effective speed control are possible without additional sensors, provided sufficient attitude changes occur. The
contributions include a low-computational-cost algorithm easily integrable into low-cost autopilots.

Keywords: airspeed estimation, fixed-wing drone, zero sideslip, gradient descent, speed control, PWM

Airspeed without pitot: estimation and control in fixed-wing drone

1. -INTRODUCCION

El conocimiento preciso de la velocidad aerodinamica verdadera (True Airspeed, TAS) es fundamental para el control seguro
y eficiente de un vehiculo aéreo no tripulado (UAV) de ala fija [1]. La TAS determina el margen antes de la entrada en pérdida,
la eficiencia aerodindmica, el consumo energético y la respuesta de los lazos de navegacién y guiado. En la practica, la TAS
se mide habitualmente mediante un tubo pitot, un sensor de presion diferencial que, si bien es preciso, presenta desventajas
significativas: afiade coste y peso, requiere calibracion periddica [2], es vulnerable a obstrucciones por particulas o hielo, y
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su fiabilidad se reduce en condiciones de bajo nimero de Reynolds, tipicas de UAVs de pequefia escala [3]. Estas limitaciones
han motivado la bisqueda de métodos alternativos para estimar la TAS sin sensor pitot [4].

En la Gltima década se han desarrollado diversas técnicas de estimacion de TAS utilizando Unicamente sensores de navegacion
estandar (GPS y unidad de medicidn inercial, IMU). La mayoria de estos enfoques emplean filtros de Kalman extendidos
(EKF) que fusionan las mediciones de velocidad sobre el suelo y aceleracién con un modelo aerodinamico del vehiculo [5].
En la literatura se han propuesto EKF para estimar simultaneamente la velocidad del viento, el &ngulo de ataque y el angulo
de derrape en UAVs de ala fija [3], asi como versiones mejoradas que incorporan modelos aerodindmicos completos para
estimar la actitud, el viento 3D y la velocidad aerodindmica en UAVs de gran altitud [6]. También se han realizado analisis
de sensibilidad de estos estimadores, destacando la importancia de una correcta parametrizacion del modelo [7]. Mas
recientemente, se han aplicado técnicas de estimacién de horizonte mévil para mejorar la precision en maniobras dinamicas
[8]. Si bien estos métodos ofrecen buen rendimiento, su implementacion es compleja, requiere un ajuste fino de las matrices
de covarianza y una potencia de calculo considerable, lo que los hace menos adecuados para plataformas de bajo costo y
procesadores de recursos limitados.

Como alternativa a los filtros estocasticos, han surgido observadores no lineales deterministas que no requieren modelado
estadistico. Se han propuesto observadores no lineales para estimar la velocidad aerodinamica y el viento a partir de
mediciones de IMU y GPS [3,9], demostrando convergencia bajo condiciones de excitacion persistente [9]. También se han
desarrollado observadores adaptativos no lineales que ajustan sus pardmetros en funcion de las condiciones de vuelo,
mejorando la robustez frente a incertidumbres en el modelo aerodindmico [10]. Estos enfoques reducen la complejidad
computacional respecto a los EKF, pero adn requieren la resolucion de ecuaciones diferenciales no lineales y, en algunos
casos, la inversién de matrices [9].

En los Gltimos afios han aparecido también técnicas basadas en datos, como el uso de redes neuronales convolucionales
temporales para estimar la velocidad aerodindmica de forma sintética [4]. Estos métodos ofrecen alta precision, pero requieren
grandes conjuntos de datos de entrenamiento y su interpretabilidad es limitada, lo que dificulta su certificacion en aplicaciones
criticas.

En el ambito de las soluciones de bajo costo y baja complejidad, se han explorado métodos de estimacion de velocidad de
viento con UAVs multirotor que sientan bases para la extension a alas fijas [11]. También se han presentado métodos de
calibracion de velocidad aerodinamica y estimacién de velocidad de viento de bajo costo, utilizando Gnicamente GPS y IMU,
pero sin integrarlos en un lazo de control de velocidad [12]. Por su parte, la documentacion de uno de los pilotos automaticos
de cadigo abierto mas extendidos describe un estimador de fusién beta que utiliza la restriccion de derrape nulo para estimar
la velocidad del viento, reduciendo el problema a un lazo escalar de correccién [13]. Sin embargo, esta implementacion esta
orientada a un firmware especifico y no se presenta como un algoritmo general, ni se analiza su integracién con un controlador
de velocidad. Otras investigaciones han explorado el uso de técnicas de control no lineal para el rechazo de perturbaciones en
vehiculos de pequerfia escala [14].

A pesar de los avances en la estimacion de TAS sin sensor pitot, persisten dos desafios importantes. Por un lado, los métodos
de alta precision (EKF, observadores no lineales) requieren recursos computacionales y de sintonizacion que los hacen
inaccesibles para plataformas de muy bajo costo. Por otro lado, las soluciones simplificadas (como la fusién beta de ArduPilot)
no han sido formalmente descritas en la literatura cientifica, ni se ha analizado su rendimiento en términos de convergencia,
sensibilidad al ruido y limitaciones en condiciones de vuelo recto. Ademas, ninguna de las soluciones existentes integra el
estimador de TAS con un lazo de control de velocidad que incluya la generacién de sefial PWM para el motor, lo que limita
su aplicacion practica en sistemas de control de vuelo completos.

El objetivo de este trabajo es: El presente trabajo se propone desarrollar, implementar y evaluar un algoritmo de estimacion
de TAS sin sensor pitot ni filtro de Kalman, basado en la restriccion de derrape nulo y la actualizacién recursiva de la velocidad
del viento mediante gradiente descendente. El algoritmo se disefia para ser computacionalmente eficiente (menos de 20
operaciones por ciclo), facil de sintonizar (un Unico parametro ajustable) y directamente integrable en controladores de vuelo
de bajo costo. Ademas, se integra la TAS estimada en un lazo de control PID de velocidad, generando una sefial PWM estandar
para el variador electrénico del motor.

Las contribuciones principales de este trabajo son:

Formulacion explicita y analisis de un estimador de velocidad de viento por gradiente descendente que actualiza solo las
componentes horizontales a partir del error de velocidad lateral proyectada, sin necesidad de observadores de orden completo
ni de matrices de covarianza. Se demuestra que la convergencia requiere cambios de orientacion, y se cuantifica el error en
condiciones de vuelo recto.
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Evaluacion cuantitativa de la robustez al ruido: se analiza el comportamiento del estimador con niveles de ruido
representativos de sensores comerciales (GPS: ¢ = 0.3 m/s, IMU: ¢ = 0.3°), demostrando convergencia con error de TAS
inferior a 0.12 m/s en régimen permanente.

Implementacidon modular y verificable en MATLAB y C++, con pseudocédigo detallado y diagrama de flujo, que facilita la
replicacion y la integracién en sistemas embebidos. Los codigos estan disponibles en un repositorio complementario.
Integracion con un controlador PID de velocidad y generacion de sefial PWM (1000-2000 ps), validada en simulacion, que
demuestra la aplicabilidad préactica del estimador en un lazo cerrado de control de vuelo.

Identificacion y cuantificacion de la limitacién por falta de excitacidn: se demuestra experimentalmente que en vuelo rectilineo
la componente longitudinal del viento no es observable, y se proponen estrategias de mitigacion (virajes periddicos, fusion
con fuentes externas).

Estas contribuciones ofrecen una alternativa practica, de codigo abierto y bajo coste computacional para estimar la velocidad
aerodindmica y controlar la velocidad de un ala fija sin necesidad de sensor pitot, adecuada para plataformas de bajo costo y
aplicaciones educativas o de investigacion.

2.- MATERIALES Y METODOS
2.1.- MODELO CINEMATICO Y RESTRICCION DE DERRAPE NULO

Sea V; la velocidad sobre el suelo en el sistema de referencia NED (Norte-Este-Abajo), proporcionada por un GPS. Sea V, la
velocidad aerodinamica y Vj, la velocidad del viento (supuesta horizontal, es decir, sin componente vertical)[2,3]. Se cumple:

Vyg=V,+V, (D)
En vuelo coordinado sin derrape (deslizamiento lateral nulo), la velocidad aerodindmica esté alineada con el eje longitudinal

del avion. Por tanto, si u,, es el vector unitario que apunta hasta el morro (obtenido de la matriz de rotacion cuerpo-NED Ry, ,,),
entonces:

V, =TAS * u, (2)
Se proyecta la ecuacion (1) en los ejes del cuerpo mediante R,f/n y se obtiene:

Ug TAS

Vg[=| 0 |+R}*V, )

Wg 0

De aqui se deduce que la componente lateral de la velocidad sobre el suelo en ejes cuerpo, v, , es debida exclusivamente al
viento:

Vg =DYb" v, (4)
donde y,, es el vector unitario lateral (ala derecha) expresado en NED. Esta ecuacion es la clave del estimador.

La matriz de rotacion R, ,, se obtiene a partir de los cuaterniones o angulos de Euler proporcionados por la IMU, utilizando
tipicamente filtros complementarios o algoritmos de fusién como los de Mahony o Madgwick, ampliamente empleados en
sistemas de navegacion de bajo costo.

2.2.- ESTIMADOR DE VELOCIDAD DEL VIENTO POR GRADIENTE
DESCENDENTE

La ecuacion anterior establece que la componente lateral de la velocidad sobre el suelo, v, es igual a la proyeccion de la
velocidad del viento sobre el eje lateral del avion y,. Dado que v, se mide con el GPSy y,, se obtiene de la IMU, la Gnica
incognita en (4) es la velocidad del viento V. Por tanto, el problema se reduce a estimar V,, a partir de la ecuacion escalar (4).

Para ello, se mantiene una estimacion de la velocidad del viento en el plano horizontal (Norte-Este), denotada como V], =

—~ —~ T R .. ~ . . . .
[WN, WE,] La componente vertical se fija a cero (WD = O), suponiendo que la velocidad del viento es predominantemente
horizontal, lo cual es una aproximacion razonable en condiciones atmosféricas normales para vuelos de bajo nivel ya que las
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corrientes verticales significativas suelen estar asociadas a fendmenos convectivos o a vuelos a gran altitud, fuera del alcance
de este estudio.

En cada instante, con una nueva medicion de velocidad GPS v, y de orientacion y,,, el estimador realiza los siguientes pasos:
1. Prediccion de la velocidad lateral: se proyecta la velocidad del viento estimado sobre el eje lateral del avion:
Vg =Yyp- vw ®)
Este valor es lo que se esperaria medir si la estimacion de velocidad del viento fuese correcta.
2. Medicion real de la velocidad lateral: se calcula a partir de la velocidad GPS y el eje lateral:

U‘gned = Vg Vb (6)
3. Calculo del error: la diferencia entre lo medido y lo predicho es:
e=yret -9, (7

Si e # 0, significa que la estimacidn de la velocidad del viento no explica completamente la componente lateral observada,
por lo que debe corregirse.

4. Actualizacién de la velocidad del viento estimado: para reducir el error, se aplica un paso de gradiente descendente
en la direccion del eje lateral:

Vy,<V,+K-e -y, €))
donde K es una ganancia escalar (tipicamente 0,05-0,2) [2,6,7,11,13]. Esta regla de actualizacién garantiza que, en promedio,
el error e tienda a cero, ya que la correccion se hace en la direccion que maximiza la reduccion del error cuadratico e? [11].

El algoritmo necesita que la orientacién del dron cambie para poder estimar correctamente ambas componentes horizontales
de la velocidad del viento. En vuelo recto y sin virajes, el eje lateral y, permanece fijo y solo se puede estimar la componente
de la velocidad del viento en esa direccion; la componente longitudinal (paralela al morro) queda inobservable. Por ello, en
un ala fija que vira periédicamente —incluso con giros suaves— el método converge adecuadamente, como se demostrara en
la seccion de resultados. [13].

2.3.- CALCULO DE LA VELOCIDAD AERODINAMICA ESTIMADA

Una vez actualizado 1, la velocidad aerodindmica estimada en ejes NED es:

Ve=V,-7, ©)
y la TAS estimada se obtiene como la norma:
TAS = ||V, || (10)

Se aplica un filtro paso bajo de primer orden para reducir el ruido proveniente del GPS y de la actitud.

En las pruebas de simulacion que se presentan en la seccién 3, se dispone ademas de la TAS real, generada por el modelo
dindmico del avion. Esta TAS real se obtiene integrando la ecuacion de fuerzas longitudinales (empuje menos resistencia) y
se utiliza exclusivamente como referencia para cuantificar el error de estimacién. El estimador, por su parte, nunca tiene
acceso a este valor, operando Unicamente con las mediciones de GPS e IMU, tal como se haria en una implementacion real.

El modelo dindmico utilizado para generar la TAS real es un modelo de punto masa con dindmica longitudinal simplificada.
La aceleracion longitudinal se calcula como:

1 "u )
Vias = m (Kthust * 100 Karag VTAS)

donde m = 1.5 kg es la masa del vehiculo,Kp,s; = 15.0 N es el empuje maximo a acelerador maximo (100 %), Kgrqg =
0.04N/(m/s)? es el coeficiente de resistencia aerodindmica, y u es la sefial de acelerador en porcentaje. Esta ecuacion se
integra numéricamente con el método de Euler utilizando un paso de At = 0.05s. El modelo no incluye efectos de
sustentacion ni dinamica de cabeceo, ya que el objetivo es Unicamente disponer de una referencia de TAS para evaluar el
estimador.
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2.4.- Control de velocidad y generacion de seiial PWM
El objetivo del lazo de control es regular la velocidad aerodinamica del dron en torno a un valor de consigna TAS,,,, - Para
ello, se utiliza la TAS estimada TAS como sefial de realimentacion, y se actda sobre el acelerador (throttle) del motor eléctrico.

Estructura del lazo de control:
1. Sefial de referencia: TAS.,,q (M/s), fijada por el piloto o por un planificador de trayectoria.
2. Sefial estimada: TAS (m/s), obtenida del estimador descrito en la seccion 2.3.
3. Error de control: se calcula como la diferencia entre la consigna y la estimacion:
e(t) = TAS g — TAS(t) (11)
4. Controlador PID: la sefial de error se procesa mediante un controlador PID discreto para generar el comando de
acelerador. La ley de control en tiempo discreto (con periodo de muestreo A t) es:
u(k) =K, xe(k) + K; X5 ge()) *At + Ky

donde u(k) es la aceleracidn en porcentaje (0-100 %). EIl término integral incluye una estrategia de anti-windup para evitar
la saturacion prolongada: se limita el acumulado integral a los valores minimo y maximo de sefial de aceleracion.

e(k)-e(k—-1)
At

(12)

5. Saturacion de la salida: la salida del PID se recorta al rango [0,100]%, que es el rango operativo del variador
electrénico (ESC).

6. Conversion a sefial PWM: el porcentaje de sefial de aceleracion se convierte linealmente en un pulso de ancho
variable (PWM), el cual es el formato estdndar aceptado por la mayoria de los ESC para motores brushless. La
conversion se realiza mediante:

u(k)

‘100

con PWM,,,;, = 1000us (motor parado) y PWM,, ., = 2000us (méxima potencia). Este rango es el mas comin en ESC

comerciales, aunque puede ajustarse segun las especificaciones del fabricante.

7. Accionamiento del motor: el microcontrolador genera la sefial PWM en el pin correspondiente, la cual es recibida
por el ESC, que a su vez conmuta la corriente hacia el motor para producir el empuje deseado.

PWM(us] = PWM i + * (PWMyax — PWMpin) (13)

Frecuencia de actualizacion: el lazo de control se ejecuta a la misma frecuencia que el estimador (tipicamente 10-20 Hz).
Esta tasa es suficiente para la dindmica de un ala fija, donde la constante de tiempo de la velocidad es del orden de varios
segundos.

Observacion sobre la integracion con otros lazos: en un piloto automatico completo, este lazo de velocidad se combina con
un lazo de altitud (que acttia sobre el cabeceo) y un lazo de rumbo (sobre el alabeo). Sin embargo, en este trabajo se ha aislado
el lazo de velocidad para validar el estimador y el controlador de forma independiente.

La TAS estimada obtenida del estimador se filtra con un filtro paso bajo de primer orden (o = 0.9) antes de ser utilizada como
realimentacion en el lazo de control PID. Este filtro reduce el ruido de alta frecuencia proveniente del GPS sin introducir un
retardo significativo, ya que su constante de tiempo es t = 0.5 s, muy inferior a la dindmica de velocidad del vehiculo.

2.5.- Implementaciones

El nucleo del sistema se ejecuta en un lazo periddico (tipicamente a 10-20 Hz) que integra tres tareas: (1) estimacién de la
velocidad del viento y la TAS, (2) célculo del error y la ley de control, y (3) generacion de la sefial PWM. El diagrama de
bloques del flujo completo se muestra en la Fig.1.
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Figura 1.
Diagrama de bloques de flujo

2.5.1.-Pseudocddigo del bucle principal (cada ciclo AtA7):

Entradas:

Vg
DC

TAS_cmd
K_

Kp
PW

vector de velocidad GPS en NED (m/s)

matriz de rotacién cuerpo -» NED (de la IMU)
consigna de velocidad (m/s)

wind « ganancia del estimador de velocidad de viento
, Ki, Kd < ganancias del PID

M_min, PWM_max <« limites del pulso PWM (us)

M

ror ot

Salidas:

PW

M out < pulso PWM para el motor (us)

TAS est « TAS estimada filtrada (m/s)

wi

nd_est <« velocidad viento estimado [WN, WE] (m/s)

Variables persistentes (entre ciclos):

ONOUVTSA WNER

(o]

wi
in
er

nd_est « [0, 0] # velocidad de viento horizontal estimado
tegral < 0 # acumulado integral del PID
ror_prev <« 0 # error anterior para el término derivativo

TAS_filt « © # TAS filtrada (inicio con estimacidén inicial)
Algoritmo por iteraciédn:

# --- ESTIMACION DE VELOCIDAD DE VIENTO Y TAS ---

body y « DCM[:, 2] # DCM es 3x3; columna 2 = eje Y (ala derecha)
v_lat_meas <« Vg - body_y # componente lateral medida (GPS)

v_lat_pred « wind_est - body_y # componente lateral predicha

error_lat <« v_lat _meas - v_lat_pred

wind_est « wind_est + K_wind * error_lat * body_y

wind_est[z] <« © # forzar componente vertical nula

Va_est « Vg - wind_est # velocidad aerodinamica estimada (NED)

. TAS raw « ||Va_est]| # norma (m/s)

. TAS filt « a * TAS filt + (1-a) * TAS raw # filtro paso bajo (a = 0.9)
. # --- CONTROL PID DE VELOCIDAD ---

. error_tas « TAS_cmd - TAS_filt

. P« Kp * error_tas

. integral « integral + Ki * error_tas * At

. integral <« clamp(integral, @, 100) # anti-windup

. D« Kd * (error_tas - error_prev) / At

. error_prev « error_tas

. throttle_raw « P + integral + D

. throttle « clamp(throttle_raw, 0, 100) # saturacion (%)
. # --- CONVERSION A PWM ---
. PWM out « PWM _min + (throttle / 100) * (PWM_max - PWM min) # us
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23. # --- ENVIO AL ACTUADOR ---
24. generar_sefal PWM(PWM_out) # funcidén hardware
25. # --- ALMACENAMIENTO PARA DIAGNOSTICO (opcional) ---

26. guardar(TAS_filt, wind_est, throttle, PWM_out)

// Funciodn principal de estimacion de TAS sin pitot ni Kalman

// Retorna: TAS estimada y filtrada (m/s)

float estimate_airspeed(float Vg[3], float DCM[3][3], float dt) {
static float wind_est[2] = {@.0f, @0.06f}; // Viento estimado [N, E] (m/s)
static float tas_filt = 0.0f; // TAS filtrada
static bool init = false;
const float K_WIND = 0.08f; // Ganancia del estimador
const float ALPHA = 0.9f; // Factor de filtro paso bajo
// 1. Extraer eje lateral (ala derecha) de la DCM
float y b[3] = {DCM[@][1], DCM[1][1], DCM[2][1]1};
// 2. Componente lateral medida (GPS)
float v_lat _meas = Vg[@]*y b[@] + Vvg[1l]*y_b[1] + Vg[2]*y_b[2];
// 3. Componente lateral predicha por el viento estimado
float v_lat_pred = wind_est[@]*y_b[O] + wind_est[1]*y_b[1];
// 4. Error lateral y actualizacidén del viento (gradiente descendente)
float error = v_lat_meas - v_lat_pred;
wind_est[@] += K_WIND * error * y b[0];
wind_est[1] += K_WIND * error * y b[1];
// 5. Velocidad aerodinamica estimada y TAS
float Va[3] = {Vvg[0] - wind_est[@], Vg[1l] - wind_est[1], Vg[2]};
float tas_raw = sqrtf(va[e]*va[@] + Va[l]*Va[l] + Va[2]*Va[2]);
// 6. Filtro paso bajo
if (!init) { tas_filt = tas_raw; init = true; }
else { tas_filt = ALPHA * tas_filt + (1.0f - ALPHA) * tas_raw;
return tas_filt;

}
3.- SIMULACION Y RESULTADOS
3.1.- DISENO EXPERIMENTAL Y CONFIGURACION DE LA SIMULACION

Para validar el estimador propuesto y el lazo de control, se disefié un experimento en simulacién con los siguientes objetivos:

1. Verificar la convergencia del estimador de velocidad de viento ante condiciones de velocidad del viento constante
y mediciones ruidosas.

2. Evaluar el error de estimacion de TAS en régimen estacionario y durante transitorios.

3. Demostrar el funcionamiento del controlador PID ante un cambio escalon en la consigna de velocidad.
A continuacidn, se justifican las elecciones realizadas en el disefio experimental.
a) Eleccion de la trayectoria (vuelo circular)

El estimador por gradiente descendente requiere que el eje lateral del avion y, varie en el tiempo para poder estimar las dos
componentes horizontales del viento. Si el dron vuela en linea recta, y, es fijo y la ecuacién (4) proporciona una Unica
medicidn escalar para dos incdgnitas (W, W), haciendo que el sistema sea inobservable[6].
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Por tanto, se eligio una trayectoria circular de radio 120 m, que garantiza un cambio continuo de la orientacion del dron.
Este radio es representativo de maniobras de exploracion tipicas en UAVs de ala fija de pequefia escala y permite que el
estimador converja en menos de 20 segundos, como se mostrara en los resultados.

b) Condiciones de velocidad del viento

Se fij6 una velocidad del viento constante de V;,, = [4, —2,0]m/s. La eleccidn de una componente cruzada (4 m/s del Norte
y 2 m/s del Este) es deliberada: obliga al estimador a estimar ambas componentes horizontales, en lugar de un viento
puramente longitudinal que solo activaria una de las dos direcciones. El valor de 4 m/s representa una brisa moderada
(aproximadamente el 25 % de la TAS de crucero), lo que constituye un escenario desafiante pero realista para un dron
pequefio.

Se optd por velocidad del viento constante en lugar de variable para aislar el comportamiento del estimador y poder medir su
error de convergencia de forma inequivoca. El caso de velocidad del viento variable se propone como trabajo futuro.

c¢) Estado inicial y consigna de velocidad

La TAS real se inicializé en 18 m/s, mientras que la consigna se fijé en 15 m/s. Este escalon descendente de 3 m/s (un 20
% de la consigna) es severo y permite evaluar la respuesta transitoria del controlador (sobreimpulso, tiempo de establecimiento
y error en régimen permanente). Un cambio més pequefio no pondria a prueba el lazo de control con la misma exigencia.

d) Ruido en los sensores
Se afiadio ruido gaussiano a las mediciones del GPS y de la actitud, con desviaciones tipicas de:

e GPS: 0 = 0.3m/s, que es un valor representativo de médulos GPS comerciales de bajo costo (por ejemplo, u-blox
NEO-M8N en condiciones de buena recepcién satelital).

e Actitud (DCM): ¢ = 0.3°, que corresponde al error tipico de una IMU de grado de consumo (por ejemplo,
MPU9250) tras ser fusionada por un filtro complementario o un AHRS baésico.

Estos niveles de ruido son suficientemente altos como para enmascarar la sefial en las primeras iteraciones, pero
suficientemente bajos como para permitir la convergencia del estimador. Asi se demuestra que el método es robusto frente a
perturbaciones realistas.

e) Parametros del estimador y del controlador

e Ganancia del estimador K=0.08: se eligio dentro del rango analizado en la seccién 2.2 (0.05-0.2). El valor 0.08
proporciona una convergencia rapida (=15 s) sin oscilaciones excesivas. Se descartaron valores mas altos (p. €j., 0.2)
porque amplificaban el ruido del GPS, y valores més bajos (0.05) porque la convergencia se alargaba hasta 40 s.

At 0.05

e Filtro paso bajo @=0.9: equivale a una constante de tiempo 7 = TaT ol 0.5s , que es suficiente para suavizar

el ruido del GPS sin afadir un retardo apreciable en el lazo de control.

e Ganancias del PID: Kp=12, Ki=1.5, Kd=0.5. Se sintonizaron mediante el método de Ziegler-Nichols modificado
para sistemas de primer orden con retardo, y posteriormente se ajustaron finamente en simulacion para lograr un
sobreimpulso inferior al 5 % y un tiempo de establecimiento menor de 10 s.

Para considerar que el experimento es exitoso, se definieron los siguientes umbrales cuantitativos (tabla 1):
Tablal.
Meétricas de éxito (criterios de validacion)

Meétrica Valor esperado Umbral de aceptacion
Tiempo de convergencia de velocidad <20s <30s
del viento
Error de TAS en régimen permanente <0.3m/s <0.5mfs
Error de TAS durante el transitorio <1.0m/s <1.5mfs
Sobreimpulso del acelerador <5% <10 %
Error de estimacion de velocidad del <0.5m/s <1.0m/s
viento (Norte)
Error de estimacion de velocidad del <0.5m/s <1.0 m/s
viento (Este)
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Estos umbrales son consistentes con los requisitos de control de vuelo para un dron de ala fija: un error de TAS de 0.5 m/s es
aceptable para mantener el margen de pérdida y la eficiencia de navegacion [7,8].

El disefio experimental descrito cubre simultaneamente los tres aspectos criticos del sistema:
1. Observabilidad: la trayectoria circular asegura que el estimador reciba la excitacion necesaria para converger.
2. Robustez al ruido: los niveles de ruido son representativos de hardware real de bajo costo.
3. Respuesta dinamica: el escaldn de 18 a 15 m/s es un transitorio severo que permite evaluar el lazo cerrado completo.

3.2.- RESULTADOS DE ESTIMACION DE TAS

La Fig.2 muestra la evolucion temporal de la TAS real, la estimada y la consigna. La TAS real (curva roja) es la salida del
modelo dindmico del avién descrito en la seccién 2.3; se obtiene integrando numéricamente la aceleracion longitudinal, que
depende de la sefial de aceleracién generada por el controlador en cada instante. Esta trayectoria actGa como verdad
fundamental para calcular el error de estimacion, pero el estimador no la conoce en ningin momento: solo recibe las
mediciones ruidosas de GPS y la orientacion de la IMU. En los primeros 10 segundos, el estimador converge rapidamente, y
a partir de los 20 segundos el error se mantiene por debajo de +0,5 m/s. La velocidad de viento estimado (Fig.3) alcanza el
valor real en aproximadamente 15 segundos.

El error de estimacion de TAS es pequefio a pesar del ruido de sensores.

Velocidad acrodinamica

)
E = = = Cansigna =
@0 Raal —
"‘E | | | Estimada | |
60 80 100
Tiempa(s)
Figura 2.

Velocidad aerodindmica verdadera (TAS): real (rojo), estimada (azul) y consigna (negro discontinuo). Se observa que el control
reduce la TAS desde 18 m/s hasta 15 m/s, manteniéndola estable.

Estimacion de velocidad de viento
' NS SR, [eese o L I 1

Welocidad de viento (mis}
. a
K
|

) im0 [ A | e e SV e [ |
[i] 20 40 B0 BO 100
Tiempo(s)
Figura 3.

Componentes de la velocidad de viento real (lineas discontinuas) y estimada (sélidas). Las componentes Norte y Este convergen
correctamente; la vertical se fuerza a cero.

3.3.- COMPORTAMIENTO DEL CONTROL DE VELOCIDAD Y PWM

La Fig.4 presenta la serie de aceleracion generada por el PID (en porcentaje) y su conversion a pulso PWM (en
microsegundos). Inicialmente, el acelerador es bajo para reducir la velocidad, luego se estabiliza alrededor del 30-35 % para
mantener 15 m/s. La sefial PWM varia entre 1300 y 1700 ps, dentro del rango estar.
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Figura 4.

Sefial de control: (a) acelerador en porcentaje, (b) Ancho del pulso PWM (us) a lo largo del tiempo. Ambas muestran la
reduccion inicial y el ajuste fino en régimen permanente.

Nota sobre la sefial PWM: La Figura 4(b) muestra la evolucién temporal del valor de consigna del ancho del pulso PWM
(expresado en microsegundos), no la forma de onda de los pulsos individuales. La sefial PWM real es un tren de pulsos
periddicos con frecuencia fija de 50 Hz (periodo de 20 ms), que es la estandar para la mayoria de los ESC. El ancho de cada
pulso varia linealmente con la sefial de acelerador, entre 1000 ps (motor parado) y 2000 ps (maxima potencia). En la figura
se representa como responde el lazo de control a lo largo del tiempo, pero no los pulsos individuales. Esta representacion es
adecuada para analizar la dinamica del sistema, ya que el ancho del pulso es proporcional a la sefial de control.

3.4.- ANALISIS DE ERROR

El error de control (consigna — TAS real) y el error de estimacion (TAS estimada — TAS real) se representan en la Fig.5. El
error de control se reduce rapidamente y se mantiene dentro de +0,8 m/s; el error de estimacion es menor. Se confirma que el
estimador proporciona una sefial suficiente precisa para cerrar el lazo.

Errores
Taf ! ' | i
Eo — — "
2 0N ——
.ol == Estimacian {ast- raal) -
I|_|_|':-4 - | | | | = — —Conlral {consigna - real) |-

0 20 40 60 B0 100 120
Tiempo(s)
Figura5.

Errores: estimacion (azul) y control (rojo). El error de estimacion apenas supera 0,5 m/s después de la convergencia.

3.5.- COMPORTAMIENTO DEL ESTIMADOR EN VUELO RECTILINEO
Para evaluar la sensibilidad del estimador a la falta de excitacion, se realizé un segundo experimento manteniendo todas las
condiciones de la seccion 3.1, pero reemplazando la trayectoria circular por un vuelo rectilineo horizontal (rumbo constante
Norte) durante 60 segundos. En esta condicidn, el eje lateral y, permanece fijo, y el estimador solo puede observar la
componente de la velocidad del viento perpendicular a la trayectoria.
Resultados:

e Error de TAS: debido al error en W), , la TAS estimada se desvia de la real, superando el umbral de 0,5 m/s. (Fig6).
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Error de estimacion de TAS
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Figura 6.
Error de TAS en vuelo rectilineo. Se observa que el error supera el umbral de 0,5 m/s.

e Componente lateral (Este): el error Wy converge a cero en menos de 10 segundos y se mantiene por debajo de 0,2
m/s durante todo el vuelo. Esto se debe a que el eje lateral y, (que apunta al Este) permite observar directamente esta
componente, y el gradiente descendente la corrige eficazmente.(Fig.7)

e Componente longitudinal (Norte): el error en Wy no se corrige y permanece en su valor inicial durante todo el
experimento, con una magnitud constante de aproximadamente -4 m/s (la diferencia entre las componentes de la
velocidad viento real y la estimacion inicial nula). Esto confirma que W, no es observable cuando el avién no
cambia de rumbo, ya que cualquier error en esta componente no se refleja en el error lateral que alimenta el estimador.

(Fig.7)
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Figura 7.
Estimacion de las componentes de la velocidad del viento en vuelo rectilineo: Wy (este) en verde y Wy (norte) rojo.

Este comportamiento es esperado por la teoria: con y, fijo, la ecuacién (4) proporciona una sola medicion escalar para dos
incognitas (Wyy Wg). La componente longitudinal Wy no es observable, y el gradiente descendente no puede corregirla
porque cualquier error en Wy no se refleja en el error lateral e. El estimador "se conforma™ con la componente lateral correcta
y deja la longitudinal sin actualizar. La Tabla 2 resume las métricas de ambos experimentos.

Tabla2

Comparacién con el experimento circular:
Métrica Vuelo circular (seccion 3.1) Vuelo rectilineo
Error de TAS en régimen permanente | 0,12 m/s 3,8 m/s
(Gltimos 10 s)
Error en estimacion de Wy 0.08m/s 4.0m/s (constante)
Error en estimacion de Wy 0.10m/s 0.15m/s
Tiempo hasta superar 0,5 m/s de error TAS | >60s <1s (desde el inicio)

11
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El experimento rectilineo demuestra que:

1. Elestimador funciona correctamente para la componente lateral de la velocidad del viento, manteniendo precision
incluso sin cambios de orientacion.

2. La componente longitudinal de la velocidad del viento no es observable en vuelo recto, y el error se acumula,
degradando la TAS estimada.

3. El método requiere excitacion (cambios de orientacién) para mantener la precision en todas las direcciones.

Conclusién practica: En aplicaciones reales, si se prevén tramos de vuelo recto prolongados (méas de 20 segundos), se
recomienda:

e Forzar pequefios virajes periodicos (balanceos suaves de £5° cada 10 s) para mantener la observabilidad.

e  Utilizar el estimador en combinacidn con un modelo de viento que penalice cambios bruscos, 0 con una estimacion
inicial proveniente de fuentes externas (por ejemplo, pronéstico meteorolégico).

4.- DISCUSION

Los resultados obtenidos en las secciones anteriores demuestran que el método propuesto es viable para estimar la velocidad
aerodindmica de un dron de ala fija sin necesidad de sensor pitot ni filtro de Kalman, siempre que se cumpla la hipétesis de
derrape nulo y existan cambios de orientacién suficientes. A continuacion, se discuten los aspectos més relevantes.

Comparacién con enfoques basados en EKF:

El algoritmo propuesto presenta ventajas claras frente a las aproximaciones que emplean filtros de Kalman extendidos (EKF).
En primer lugar, no requiere el modelado estocastico de las covarianzas del proceso y de la medicion, lo que elimina la
necesidad de una sintonizacion compleja y costosa en tiempo de desarrollo. En segundo lugar, el coste computacional es
sustancialmente menor: mientras que un EKF tipico para estimacién de velocidad del viento y TAS requiere varias decenas
de multiplicaciones de matrices de 3x3 0 6x6, nuestro estimador se reduce a unas pocas operaciones vectoriales (productos
escalares y sumas). Esta simplicidad lo hace ideal para plataformas de bajo costo y procesadores de recursos limitados.

El error cuadratico medio (RMSE) de la TAS estimada en el experimento de vuelo circular fue de 0.08 m/s, considerando los
Gltimos 40 segundos de simulacion. Este valor es comparable al reportado en otros trabajos de estimacidn sin sensor pitot:
Frost et al. [12] obtuvieron un RMSE de 0.12 m/s en condiciones de viento constante similar, mientras que Hann et al. [11]
reportaron errores en el rango de 0.10-0.15 m/s para estimacion de viento en maniobras circulares. La precision obtenida es
también inferior al umbral de 0.5 m/s definido en la Tabla 1, lo que confirma que el método propuesto alcanza un rendimiento
competitivo con un coste computacional significativamente menor.

Medicion del coste computacional:

Para cuantificar esta ventaja, se realizé una estimacion del coste computacional en términos de operaciones en coma flotante
(FLOPs) y tiempo de ejecucion en un microcontrolador representativo. El algoritmo completo (estimador + filtro paso bajo)
requiere por iteracion:

e 6 multiplicaciones y 3 sumas para el producto escalar V - y,,

e 6 multiplicaciones y 3 sumas para ¥}, - y,.

e 3 multiplicaciones y 3 sumas para la actualizacion ¥, « 7, + K - e -y,
e 3 multiplicaciones, 2 sumas y 1 raiz cuadrada para la norma ||V, — 7, ||

e 2 multiplicaciones y 1 suma para el filtro paso bajo.

En total, aproximadamente 20 multiplicaciones, 12 sumas y 1 raiz cuadrada por iteracion. En un microcontrolador ARM
Cortex-M4 con unidad de punto flotante (FPU) corriendo a 100 MHz, el tiempo de ejecucion medido fue inferior a 5 ps por
ciclo, lo que permite ejecutar el lazo completo a 20 Hz con una carga de CPU inferior al 0,1 %. En contraste, una
implementacidn eficiente de un EKF de 6 estados (viento 3D + TAS + derivadas) puede requerir mas de 100 multiplicaciones
matriciales, con tiempos de ejecucién superiores a 50 pus incluso en hardware optimizado. Esta diferencia es critica en sistemas
con restricciones de tiempo real y en aplicaciones donde el procesador debe atender multiples tareas simultaneamente (control
de vuelo, telemetria, navegacién) [3,11].En cuanto al consumo de memoria, la implementacion en C++ para un
microcontrolador ARM Cortex-M4 ocupa menos de 2 KB de RAM y 8 KB de Flash. En contraste, un EKF completo suele
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requerir varios kilobytes adicionales para almacenar las matrices de covarianza y los estados aumentados, lo que hace que
este algoritmo sea especialmente adecuado para sistemas con recursos de memaoria limitados.

Importancia de la excitacién y resultados del vuelo rectilineo:

El experimento de vuelo rectilineo (seccidn 3.5) revela la principal debilidad del método: la componente longitudinal de la
velocidad del viento no es observable cuando el avidn mantiene un rumbo constante. Esta limitacion es inherente a la
estructura del observador, ya que con y, fijo la ecuacion (4) proporciona una Unica medicion escalar para dos incdgnitas. El
error en la componente longitudinal no se refleja en el error lateral, por lo que el gradiente descendente no puede corregirlo.
En la préctica, esto significa que si el dron vuela en linea recta durante mas de 20 segundos, el error de TAS puede superar el
umbral de 0,5 m/s y mantenerse en adelante.

Sin embargo, esta limitacion puede mitigarse con estrategias sencillas: forzar pequefios virajes periddicos (por ejemplo,
balanceos de +5° cada 10 segundos) mantiene la observabilidad sin afectar significativamente la trayectoria. En misiones de
exploracién o vigilancia, donde los cambios de rumbo son frecuentes, el estimador funcionara correctamente sin intervencién
adicional. En aplicaciones con largos tramos rectos (por ejemplo, vuelos de traslado), se recomienda combinar el estimador
con una fuente externa de velocidad del viento (por ejemplo, pronéstico meteorolégico) o con un modelo de persistencia que
penalice las derivas.

Limitaciones adicionales:

La hipdtesis de derrape nulo es critica para el funcionamiento del método. Si el avidn experimenta resbalamientos laterales
(por ejemplo, ante réfagas de viento cruzado o deflexiones del timén de cola), el estimador interpretara ese derrape como
velocidad del viento, introduciendo errores transitorios. En alas volantes sin timén de cola, esta limitacion es menos severa,
ya que el vuelo coordinado se mantiene de forma natural mediante el alabeo. Otra limitacion es la suposicién de velocidad
del viento vertical nulo, que en condiciones atmosféricas normales es aceptable para vuelos de bajo nivel, pero podria ser
insuficiente en presencia de corrientes convectivas o en zonas montafiosas.

5.- CONCLUSIONES

En este trabajo se ha presentado una metodologia para estimar la velocidad aerodinamica verdadera (TAS) de un dron de ala
fija sin emplear sensor pitot ni filtro de Kalman. La propuesta se basa en la restriccion de derrape nulo (vuelo coordinado) y
en un estimador de velocidad del viento por gradiente descendente, que actualiza recursivamente la estimacion horizontal de
la velocidad del viento utilizando Unicamente mediciones de velocidad GPS y orientacion (IMU).

El gradiente descendente se aplica en el corazén del estimador (seccién 2.2): cada iteracion corrige la velocidad del viento
estimado en la direccion del eje lateral del avion, con una magnitud proporcional al error entre la componente lateral medida
y la predicha. Esta estrategia minimiza el error cuadratico lateral sin necesidad de calcular derivadas complejas ni matrices de
covarianza. Su principal ventaja es la extrema simplicidad computacional: aproximadamente 20 multiplicaciones y una raiz
cuadrada por ciclo, lo que permite ejecutar el lazo completo a 20 Hz con una carga de CPU inferior al 0,1 % en
microcontroladores de gama media (por ejemplo, ARM Cortex-M4 a 100 MHz). Esta eficiencia lo hace adecuado para
plataformas de bajo costo y procesadores con recursos limitados.

La metodologia se ha evaluado mediante simulaciones en dos escenarios representativos:

1. Vuelo circular (seccidn 3.1) con velocidad del viento constante de 4 m/s Norte y —2 m/s Este, y ruido en los sensores
(GPS: 6 = 0,3 mfs; actitud: ¢ = 0,3°). En este caso, el estimador converge en menos de 20 segundos, con un error de
TAS en régimen permanente inferior a 0,12 m/s, demostrando que el método funciona correctamente cuando existen
cambios de orientacion suficientes.

2. Vuelo rectilineo (seccion 3.5) con rumbo constante, que evidencia la principal limitacién del método: la componente
longitudinal de la velocidad del viento no es observable en ausencia de virajes, y su error se mantiene constante,
degradando la TAS estimada (error de 4,0 m/s en régimen permanente). Este resultado cuantifica la necesidad de
excitacion para mantener la precision del estimador.

Se ha demostrado que el método es robusto frente a niveles de ruido tipicos de sensores comerciales de bajo costo (GPS y
MEMS IMU). Las magnitudes de ruido consideradas (0,3 m/s en velocidad y 0,3° en actitud) son representativas de hardware
real y no impiden la convergencia del estimador, lo que respalda su viabilidad practica.

Ademas, se ha integrado la TAS estimada en un lazo de control PID de velocidad, generando una sefial PWM estandar (1000—
2000 ps) para el variador electrénico del motor. La simulacién demuestra que el controlador regula la velocidad con un
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sobreimpulso inferior al 5 % y un error en régimen permanente de 0,12 m/s, lo que confirma la utilidad de la estimacion para
aplicaciones de control de vuelo.

El método es especialmente adecuado para alas volantes sin timon de cola, donde la hip6tesis de derrape nulo se cumple de
forma natural. En aplicaciones con tramos rectos prolongados, se recomienda forzar pequefios virajes periédicos o
complementar el estimador con fuentes externas de velocidad del viento para mantener la observabilidad.

Como trabajo futuro, se plantea la validacion del algoritmo en vuelo real, la extension a la estimacion de velocidad del viento
vertical y la fusion con modelos meteorolégicos para mejorar la precisién en condiciones de velocidad del viento variable.
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