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Prefacio

En este trabajo de investigacidn, se presentan los resultados del estudio de la es-
tructura fisica y técnicas de control, de los Vehiculos Aéreos no Tripulados, especifica-
mente los UAVs del tipo Quadrotor, sistemas inherentemente inestables, multivariables
y subactuados. Gran parte de este proyecto se dedica a la bisqueda de una técnica de
control que garantice la estabilidad, con esta finalidad se plantea un controlador robusto
no lineal H, para el control del subsistema de orientacién y un control PID cldsico para
el subsistema de elevacion.

La investigacidén supone conocimientos previos de MATLAB, Simulink, LabVIEW, Ar-
duino, C++ y niveles basicos de la teoria de control clasica y moderna.

Los resultados obtenidos y los algoritmos implementados, podran servir de base para
posteriores desarrollos en este campo del control.
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Prologo

En la presente tesis se aborda el problema de control de un Vehiculo Aéreo No Tri-
pulado (UAYV por sus siglds en inglés), con esta finalidad se tratan diversos temas como
el modelado, la identificafcién de pardmetros, el planteamiento del controlador y la im-
plementacién del controlador en Simulink> .

El capitulo (1| presenta una reseia desde la perspectiva histdrica de los avances del los
UAVs, ademas del analisis del estado del arte en el desarrollo de las técnicas de control
e identificacion de sistemas, junto con las aplicaciones comerciales, profesionales y de
investigacion.

El pilar fundamental para el desarrollo de un controlador para un quadrotor, es determi-
nar el modelo correcto que ayude a abstraer el comportamiento y dindmica del sistema,
por este motivo en el capitulo [2| se realiza un andlisis minucioso de la dindmica de la
aeronave, por medio de la formulacion de Euler-Lagrange. Ademas se realiza los proce-
so de identificacion de parametros tales como momentos de inercia, masas, longitudes,
fuerzas de empuje y guifiada de los motores, etc.

El capitulo |3} hace énfasis en el disefio de dos estructuras de control, la primera basa-
da en el control clédsico con un compensador PID y la segunda basada en controladores
avanzados con un controlador No lineal H_, ambas estrategias de control planteadas son
implementadas en MATLABY y SimulinkO® para verificar su funcionamiento.

El andlisis comparativo de los controladores usados se afronta en el capitulo 4} en don-
de se aplica perturbaciones mantenidas e incertidumbres a los pardmetros del sistema,
verificando su comportamiento y determinando la confiabilidad de los controladores,
ademds de plantear la estructura de la plataforma de pruebas que servird para futuros
trabajos de implementacion.

Finalmente, en el capitulo 5] se presenta las conclusiones de esta obra, en donde se emite
un juicio objetivo sobre los resultados obtenidos.
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Sélo comprendemos aquellas pre-

guntas que podemos responder.

Friedrich Nietzsche

CAPITULO

INTRODUCCION

En los tltimos afos, el avance cientifico y tecnoldgico para los vehiculos aéreos no
tripulados (UAV por sus siglds en inglés) ha crecido sustancialmente siendo un cam-
po de investigacién de gran interés. Su amplia gama de aplicaciones tanto civiles como
militares, ha llevado a utilizar este tipo de dispositivos en tareas de inspeccién tanto de
grandes como de pequefias dreas, como por ejemplo, en tareas de seguridad publica (su-
pervisién del espacio aéreo, trafico urbano, biusqueda y rescate (Hoffmann et al.,|[2006)),
gestion de riesgos naturales (volcanes activos, incendios forestales y terremotos (Mi-
chael et al., 2012)), gestién ambiental y agricultura de precisiéon (medida de polucién del
aire y supervision de florestas (Rango et al.,[2006))), intervenciones en ambientes hostiles
(atmésferas radioactivas (T'sai et al.l |2012)), mantenimiento de infraestructuras (super-
vision de lineas de transmision (Toth and Gilpin-Jackson, [2010)), transporte cooperativo
(abastecimiento de medicinas y alimentos (Doherty and Rudol, 2007)), entre otros.

La investigacién y desarrollo de vehiculos aéreos no tripulados pequefos y micro ha
ido en aumento desde mediados de 1990, debido principalmente a los intereses milita-
res y sus recursos de financiacién (McMichael and Francis, [1997). En los dltimos 10-12
afios las plataformas experimentales y de esparcimiento han ganado gran popularidad,
en particular los pequefios multirotores UAVs (Cutler, | 2012)). En comparacién con avio-
nes, planeadores y vehiculos terrestres no tripulados (UGV por sus siglas en inglés), las
aeronaves de palas rotativas (helicépteros y quadrotores) tienen una versatilidad mucho
mayor, por ser capaces de despegar, flotar y aterrizar en 4reas pequefias, como laborato-
rios, oficinas, almacenes, etc; debido a su movilidad tridimensional.



1. INTRODUCCION

1.1 Objetivos

Objetivo General

Este trabajo tiene como objetivo principal disefiar y desarrollar un controlador robusto
no lineal H, para el control de orientacién y un controlador PID clésico para el control
de altitud del sistema no lineal subactuado multivariable Quadrotor, para trabajar en
ambientes cerrados.

Objetivos Especificos

1. Realizar la revision del estado del arte en las técnicas de control, métodos senso-
riales y arquitecturas de navegacion basadas en sensores [MEMS| (Micro-Electro-
Mechanical Systems) como acelerometros y giroscopios.

2. Identificar la planta y las variables que intervienen en el sistema no lineal del
Quadrotor.

3. Utilizar una técnica sensorial que permita tener medidas adecuadas para el control
de los subsistemas de rotacién y elevacion..

4. Proponer una estrategia de control robusto no lineal Hy, para el subsistema de
rotacion.

5. Implementar los controladores en el entorno de Simulink® para verificar y con-
trastar su funcionamiento.

6. Calibrar y analizar los resultados obtenidos.

1.2 Contribuciones de la tesis

El presente proyecto de tesis pretende sentar las bases para la investigacién y desarro-
llo en el estudio de Vehiculos Aéreos no Tripulados y especificamente los UAVs del
tipo Quadrotor, en el programa del Grupo de Investigacién en Control y Automatizacién
Industriales (GICAI) de la Universidad Politécnica Salesiana, para lo cual se analiza y
adquiere la plataforma Quadrotor 3DR Arducopter, en donde se plantean y desarrollan
pruebas e identificacién de sistemas, para el desarrollo e implementacién de controlado-
res avanzados. Ademads, el estudio de la estructura fisica y técnicas de control, establece
los primeros pasos a nivel local y nacional para el desarrollo de técnicas de control en
Quadrotores, sistemas inherentemente inestables, multivariables y subactuados, por lo
que este trabajo supone un avance en el nivel de desarrollo con el cual se cuenta actual-
mente en el area.

El desarrollo de esta tesis se centra en el modelado y control de un UAV tipo Qua-
drotor. La contribucién de este trabajo radica en dos campos principales:

2



1.3 Organizacion del trabajo

e Modelado de quadrotores: la meta es obtener un modelo matematico que repre-
sente la planta real del sistema y permita el disefio de los controladores.

e Sistema de Control: el objetivo principal es entender y dominar la dindmica del
sistema para la aplicacién de técnicas de control apropiados, haciendo énfasis en
los controladores robustos no lineales H..

Modelado

Se plantea dos métodos para el modelado del quadrotor, el primero, el modelado ci-
nemdtico que tiene la funcién de obtener las velocidades del cuerpo desde el eje fijo
o el eje inercial y el segundo el modelado dindmico mediante la formulacién Euler-
Langrange que estudia el movimiento del cuerpo debido a las fuerzas que intervienen en
el sistema, dicho modelo se validé mediante experimentacion obteniéndose los pardme-
tros necesarios para el posterior disefio de los controladores.

Control

Gran parte de este proyecto se dedica a la bisqueda de una técnica de control que ga-
rantice la estabilidad, por lo cual se plantea un controlador robusto no lineal H, para
el control del subsistema de orientacion y un control PID clésico para el subsistema de
elevacion.

La estabilidad del sistema se verifica implicitamente al encontrar las soluciones del
controlador robusto no lineal, dicho controlador plantea una funcién de costo que se
minimiza para obtener sus parametros, por lo que de haber una solucién para el sistema
se garantiza la estabilidad completa del mismo.

Para verificar el funcionamiento prictico de los controladores se desarrolla e imple-
menta en simulacion los algoritmos de control robusto, para luego dejar planteado dicho
algoritmo para la plataforma de pruebas “3DR Robotics”, los resultados se contrastan
con los algoritmos de control clasico PID para el subsistema de orientacién y elevacién.

1.3 Organizacion del trabajo

En el presente capitulo se plantea una discusion general, no técnica de la evolucién
histérica de los sistemas UAVs, poniendo énfasis en el quadrotor dispositivo objeto de
estudio del presente trabajo.

En el capitulo 2| se estudia el modelado matematico y la identificacidn fisica de la
planta del Quadrotor, estableciendo las caracteristicas dindmicas mediante procesos de
experimentacion obteniéndose datos como la accién de los motores, validacién de los
momentos de inercias, masas del cuerpo, longitudes, etc.
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El capitulo 3] presenta el disefio e implementacién de los controladores robustos
y clésicos en el entorno de simulacién MATLAB® y Simulink®, en donde se obtie-
nen parametros de funcionamiento como tiempo de subida, tiempo de establecimiento,
maximo-sobrepico, etc; de los controladores objeto de estudio de este trabajo de tesis,
ademds se desarrolla un modelo de 3D para la visualizacién de la dindmica de la aero-
nave tanto en sus componente de orientacién como de posicion.

El andlisis comparativo de los controladores PID cldsico y Robusto no lineal H se
afronta en el capitulofd] en donde se analiza la estabilidad del sistema ante perturbaciones
mantenidas e incertidumbres en el modelo de la planta.

Y por dltimo, en el capitulo [5se plantean las conclusiones y trabajos futuros que se
podrian derivar del andlisis desarrollado en esta tesis.

1.4 Perspectiva historica de los UAVs

El primer testimonio histérico de UAV’s se remonta a conceptos presentados por Leo-
nardo Da Vinci, no fue sino hasta el 22 de Agosto de 1849 donde fueron empleados por
primera vez cuando Austria atacé la ciudad de Venecia utilizando globos cargados con
explosivos. No se obtuvieron los resultados esperados ya que los globos vieron modi-
ficada su trayectoria por el cambio en la direccién del viento, sin embargo este hecho
dej6 sentado el precedente para el futuro uso de estos vehiculos 2011).

Durante la Primera Guerra Mundial en el afio de 1917, fueron disefiados y puestos en
funcionamiento unos nuevos sistemas mas cercanos al UAV, utilizando un control me-
diante una emisora AM. Aunque mas que vehiculos aéreos, eran lo que hoy llamariamos
misiles, el sistema de control empezaba a tener un grado de sofisticacion considerable.
Su primer objetivo fue intentar neutralizar Zeppelines 2007).

Los primeros en usar pilotos remotos fueron la armada de U.S. con el OQ-1 drone
y la naval de U.S. con el TDR-1 durante la segunda guerra mundial en el afio de 1942
2012). Ambos modelos fueron una combinacién de pilotos remotos y pilotos
formales entrenados. La figura[I.T|muestra la versién del drone OQ-2A y la figura[T.2]el
modelo TDR-1.

Figura 1.1: OQ-2A drone.
Fuente: Museo Nacional de la USAF



1.4 Perspectiva histérica de los UAVs

Figura 1.2: “Drone de asalto” TDR-1 en el Museo Nacional de la Aviacion Naval, Pensacola,
Florida.
Fuente: Museo Nacional de la USAF

A mediados de 1950 el SD-1 (figura[I.3)) o también conocido como MQM-57 Falco-
ner, fue operado remotamente, llevando una cdmara de reconocimiento y después de un
vuelo de 30 minutos regresé a la base siendo recobrado por paracaidas 2008).
La guerra fria y la pérdida de dos aviones espias U-2 sobre la Unién Soviética y sobre
Cuba en 1960, dio un nuevo impulso a la financiacion e investigacién de la tecnologia
de aviones de reconocimiento no tripulados (Dalamagkidis et al., 2012; Mirot, 2012).

Figura 1.3: El SD-1, también conocido como MQM-57 Falconer, fué el primer drone de
reconocimiento de la Armada de US y mantenido en servicio hasta 1970.
Fuente: Museo Nacional de la USAF

En la guerra fria el mas predominante UAS (Unnmanned Aircraft System por sus
siglas en Inglés) fue el Modelo Ryan 147 (figura [T.4)), méds de 3500 de estos sistemas
fueron empleados sobre los cielos de China y Vietnam y representan el mayor paso en
la evolucidn hacia la era de los UAS modernos 2012).
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Figura 1.4: El AOM-34Q, una de las muchas variaciones del drone de reconocimiento Ryan
147, usado en los aiios 1960s y 1970s.
Fuente: Museo Nacional de la USAF

La nueva era de drones surge con el aparecimiento de los drones Scout y Mastiff
(figura[T.5)) construido por la Industria Israeli de Vehiculos Aéreos, el segundo fue el ci-
miento para el desarrollo del popular sistema Israeli Pioneer teniendo una gran influencia
en los disefios Estadounidenses en las versiones Predator y Shadow (Newcome, [2004).
Por los afios de 1980s el sistema Pioneer tuvo alrededor de 1500 horas de vuelo en la
operacién Tormenta del Desierto (Zalogal 2008} [Dalamagkidis et al., 2012).

Figura 1.5: Drone Scout de la Industria Israeli de Vehiculos Aéreos.
Fuente: Wikipedia

Dentro de los nuevos sistemas tele-dirigidos se encuentran los reconocidos MQ-1 Pre-
dator (figura1.6)j'|y MQ-9 Reaper (ﬁgura El, estos sistemas son piloteados de tierra

! Tomado de http://www.af.mil/News/tabid/124/Article/126297/air-force-chief- of-staff-initiates-mg- 1-predator-plus-up.
aspx consultado el 02/04/2014

2Tomado de http://www.af.mil/AboutUs/FactSheets/Display/tabid/224/Article/104470/mq-9-reaper.aspx consulta-
do el 02/04/2014


http://www.af.mil/News/tabid/124/Article/126297/air-force-chief-of-staff-initiates-mq-1-predator-plus-up.aspx
http://www.af.mil/News/tabid/124/Article/126297/air-force-chief-of-staff-initiates-mq-1-predator-plus-up.aspx
http://www.af.mil/AboutUs/FactSheets/Display/tabid/224/Article/104470/mq-9-reaper.aspx
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en versiones desarmadas desde 1994. Posterior al ataque terrorista el 11 de Septiembre
de 2011 en New York, el MQ-1 Predator fue mejorado y utilizado en Afganistan para

tareas de reconocimiento y tareas de ataque de precisién (Chappelle et al., 201T).

kil

Figura 1.6: MQ-1 Predator realizando patrullajes aéreos de combate en Irak.
Fuente: Fuerza Aérea de EE.UU. foto / sargento. Brian Ferguson

El RQ-4 Global Hawk (figura es un sistema de gran altitud, largo alcance y
con capacidad global. Los vuelos iniciales de este avion no tripulado en espacio aéreo
civil, data de Marzo de 1999. En Agosto de 2003, Global Hawk fue el primer UAV
en recibir el certificado de autorizacién para realizar vuelos de rutina en espacio aéreo
estadounidense (Billingsley}, 2006).

Sin duda alguna existen una gran cantidad de UAVs que se estdn empleando en la
actualidad, sin embargo en la presente seccion se han revisado los sistemas mds impor-
tantes que han marcado un nuevo rumbo en el desarrollo de los sistemas de control y
vuelo.

1.4.1 Avances de los UAVs en Ecuador

En Ecuador nace el 4 de Mayo de 1998, el Centro de Investigacién y Desarrollo de la
Fuerza Aérea del Ecuador (CIDFAE), como un requerimiento para proporcionar solu-
ciones a los problemas técnicos-operacionales de la flota de aviones militares, organismo
que en lo posterior incursionard en los proyectos de disefio y construccién de las plata-
formas de Gran Altitud ind).

A partir del aio 2009, se fortalece el drea del investigacién y desarrollo en el campo
aeroespacial del territorio Ecuatoriano, para esto se adquirieron seis UAVs de origen

3 Tomado de http://www.af.mil/AboutUs/FactSheets/Display/tabid/224/Article/104516/rq-4-global-hawk.aspx| con-
sultado el 03/04/2014
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Figura 1.7: MQ-9 Reaper, armado con municiones guiadas por ldser GBU-12 Paveway Il y
misiles AGM-114 Hellfire, piloteado por el coronel Lex Turner vuela una mision de combate
sobre el sur de Afganistdn.
Fuente: Fuerza Aérea de EE.UU./Teniente Coronel Leslie Pratt

Figura 1.8: RQ-4 Global Hawk, sistema de avion no tripulados de gran altitud, largo alcance y
con capacidad global.
Fuente: USAF
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Israeli para utilizarlos en operaciones contra el trafico de drogas y de vigilancia a lo
largo de la costa. Los UAVs trabajan en conjunto con la Armada y la Guardia Costera
para identificar barcos sospechosos y contrabandistas, el crimen organizado y la pirateria
(Glickhousel, [2013)).

Durante los 5 afios siguientes se desarrollaron los primeros prototipos, siendo estos
el UAV-0, el UAV-1 bautizado como Fénix y el UAV-2 denominado Gavildn. EL UAV-0,
posee caracteristicas de aeronave de prueba y demostraciéon. El UAV-1 (figura
es una aeronave que posee las capacidades de aterrizaje, despegue y vuelo automaético,
asi como trasmision en tiempo real del video de un sistema electro-Optico ind).

El prototipo UAV-2 (ﬁgura cuenta con capacidades de aterrizaje, despegue y
vuelo automatico, transmisién de video en tiempo real desde un sistema electro dptico,
largo alcance en rangos de operacion y gran autonomia de vuelo ind). Ademds
de poseer un motor de dos tiempos de gasolina y estar diseiado para crear tareas de

vigilancia en zonas de riesgo con un zoom 6ptico y rastreador (Moreno, [2014).

(a) UAV-1 Fénix (Fuente: Midena) (b) UAV-2 Gavilan (Fuente: Oficina de
la Presidencia del Ecuador)

Figura 1.9: UAVs desarrollados en Ecuador.

En (nd) se presenta las miltiples aplicaciones para la que los drones fueron
disenados, siendo éstas las siguientes:

e Vigilancia de fronteras y apoyo en desastres naturales, en busqueda de victimas.
e Vigilancia y monitoreo de recursos estratégicos.

e Apoyo aéreo a las otras Fuerzas Armadas (FFAA) con informacion e imédgenes
actualizadas, para el desarrollo de sus misiones.

4Tomado de http://www.andes.info.ec/es/actualidad/fuerza- aerea- ecuatoriana- realiza- pruebas- avion- no- tripulado-amazonia.html consultado el
19/04/2014

STomado de http://infosurhoy.com/en_GB/articles/saii/features/main/2014/03/05/feature-02,  consultado el
19/04/2014


http://www.andes.info.ec/es/actualidad/fuerza-aerea-ecuatoriana-realiza-pruebas-avion-no-tripulado-amazonia.html
http://infosurhoy.com/en_GB/articles/saii/features/main/2014/03/05/feature-02
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1.5 El Quadrotor

1.5.1 Aplicaciones comerciales

También denominados quadrotores recreativos, se caracterizan por su bajo costo y estar
al alcance de cualquier persona o civil. El mas importante ejemplar que popularizo el
uso de quadorotores de manera recreativa fue el Parrot AR Drone (figura |1.10al) Hque
posee una interfaz para smartphones mediante conexidon wireless, ademds de ser capaz
de tomar fotografias y capturar video HD.

Por otra parte, uno de los mas nuevos en el mercado es el quadrotor Phantom (fi-
gura que permite volar en entornos abiertos y puede cargar una cdmara de alta
resolucién. Esta equipado con un receptor de GPS y es capaz de volar en trayectorias
planificadas previamente desde una computadora o teléfono celular y en caso de perdida
de enlace de radio tiene la capacidad de volver autométicamente al punto de partida.

(a) AR Drone 2 (Fuente: Parrot) (b) Phantom (Fuente: DII)

Figura 1.10: Quadrotores de uso recreativo.

1.5.2 Aplicaciones profesionales

Dentro de la categoria de seguridad o militares, se encuentran los sistemas que suelen
estar equipados con cdmaras de vigilancia y son utilizados para monitorear zonas peli-
grosas. Resultan ser una alternativa mucho mas econdémica al helicéptero convencional
y como también es més silencioso puede sobrevolar zonas a menor altura sin ser detec-
tado. Por lo general este tipo de quadrotores estdn equipados con estaciones terrenas y

%Tomado de http://www.parrot.com/media/gallery/ressources/images/ardrone2_hd_indoor.jpg  consultado el

11/04/2014
"Tomado de http://www.dji.com/product/phantom consultado el 11/04/2014
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antenas de largo alcance. La figura [1.11P| muestra un quadrotor adquirido por la policia
canadiense para monitoriar las calles, ademas que este tipo de drones estdn concebidos
para llevar carga 1til como cdmaras de alta definicién, cdmaras térmicas, sensores, etc.

Figura 1.11: Quadrotor policial para vigilancia.
Fuente: Draganfly

La mds popular de las aplicaciones de hoy en dia es para la fotografia aérea. Estos
quadrotores suelen estar equipados con cdmaras fotograficas o de video profesionales
y son utilizados para la cobertura de eventos deportivos, peliculas y comerciales. El
costo de operacién es una fraccion con el alquiler de un equipo de filmacién aérea en
helicéptero (Kharsansky, [2013).

1.5.3 Aplicaciones de investigacion

Los quadrotores de investigacidon son en general realizados en universidades. Algunos
de los temas que se encuentran en desarrollo en la actualidad son: vuelo en formacion,
enjambres de aeronaves, trabajo colaborativo, nano quadrotores, vuelo auténomo, apren-
dizaje, entre otros (Kharsansky, 2013; Mellinger et al., 2010; |Turpin et al.,[2012). En ge-
neral estas plataformas no se encuentran abiertas para su uso y muchas de ellas dependen
de un sistema de navegacién basado en visién que lo hace muy costoso.

La figura [I.12a] y figura [I.12b] muestran los proyectos de investigacion del grupo
GRASP de la Universidad de Pennsylvania, trabajando en sistemas de control de segui-
miento de trayectoria y vuelo en formacion, respectivamente.

1.6 Estado del arte

Los sistemas de control para vehiculos aéreos no tripulados del tipo Quadrotor se han
desarrollado con gran rapidez en los tltimos afos, asi muchas investigaciones se han
llevado acabo con la tnica finalidad de ayudar a un pilotaje mds sencillo y robusto.

8Tomado de http://images.gizmag.com/hero/rcmpquadcopter.jpg consultado el 11/04/2014
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(a) Seguimiento de trayectorias

(b) Control cooperativo

Figura 1.12: GRASP Laboratory UPenn, quadrotores de investigacion y desarrollo.
Fuente: UPenn

Rudin et al.| (2011)) implementa un controlador no lineal de orientacién, cuyo objetivo
es dar seguimiento a una matriz de referencia, para la ley de control se estima un modelo
de incertidumbre y perturbaciones externas; conjuntamente con el andlisis basado en
Lyapunov provee la estabilidad global del sistema.

Alexis et al.| (2011) muestra un controlador conmutado de orientacién de modelo
predictivo sujeto a perturbaciones, tomando dichos efectos como perturbaciones aditivas
a la planta del sistema, teniendo como resultado una alta eficiencia global en el segui-
miento de la orientacién.

Liu et al.| (20134) establece un método de control robusto para despegue, seguimien-
to de trayectoria y aterrizaje, constituido por dos partes un controlador de posicién y
un controlador de orientacién. El controlador de posicidn se plantea mediante el méto-
do de realimentacién estatico para obtener la altitud deseada, mientras que el control

12
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de orientacion se plantea mediante un proporcional-derivativo (PD) con una técnica de
compensacion robusta. Meses después |Liu et al.| (2013b) plantea a la estructura de PD
un método de sintonizacién de los parametros del compensador robusto, método que
permite modificar en linea los pardmetros del compensador durante el seguimiento de
trayectoria.

Raffo et al.|(2008)) plantea una estructura de control basado en un controlador robusto
no lineal H, para estabilizar los momentos de rotacién y un control basado en el en-
foque de Backstepping para el seguimiento de trayectoria, la simulacién con disturbios
externos confirman la robustez de este controlador. El sistema dindmico se desarrolla
mediante el formalismo de Euler-Lagrange. Siguiendo con su investigacion Raffo et al.
(2010) conserva en la estructura, el Controlador Robusto H, para los momentos ro-
tacionales, pero sugiere un nuevo controlador del tipo Integral Predictivo para resolver
el problema de seguimiento de trayectoria, ambos resultan robustos ante perturbaciones
externas del sistema.

Para mejorar la respuesta del Quadrotor, Kerma et al.|(2012) plantea un Controlador
Robusto no lineal acoplado a un Observador de Estados por modos deslizantes, que
permite mejorar la robustez del sistema ante perturbaciones externas, imperfecciones en
la toma de medidas y perturbaciones en las fuerzas aerodindmicas.

Por otro lado, [Lee et al.| (2015)) muestra un controlador de orientacion basado en una
red neuronal adaptiva para un sistema quadrotor con una carga colgante, los resultados en
simulaciones muestran que el controlador neuronal trabaja bien para esta configuracién.

Otra de las técnicas muy usadas para mejorar el desempeiio de sistemas multirotor es
el planteado por|Li et al.| (2013)), que trabaja un controlador tolerante a falla para planea-
miento y re-planeamiento de trayectoria, los resultados se corroboraron en simulaciones
que demuestran el correcto funcionamiento de las estrategias de control.

LaFleur et al.| (2013) presentan su investigaciéon donde se incorpora un método no
invasivo de interfaz de control cerebral (BCI por sus siglas de Inglés) en sujetos huma-
nos, mediante un casco de electroencefalografia (EEG); ademds se usa la plataforma de
un quadrotor comercial AR Drone por su bajo costo y su fiabilidad para ser controlado
en el espacio tridimensional, el sistema presenta una métrica ITR (tasa de trasferencia
de informacién) donde el promedio del motor de imagenes de EEG permite controlar el
sistema en el espacio fisico 3D.

Sin duda el éxito de la implementacién de un controlador radica en la obtencién de
las mediciones de los estados del sistema debido a lo cual se siguen estudiando nue-
vas técnicas sensoriales basados en MEMS (Micro-Electro-Mechanical Systems) para
obtener dichos estados.

Gu et al|(2014) propone un Filtro de Kalman para un sistema integrado de navega-
cion inercial, usando el andlisis de varianza de Allan y los parametros de los sensores
inerciales,los resultados experimentales y de simulacién son buenos siempre y cuando
se tenga los valores 6ptimos del filtro.

En [Chee and Zhong| (2013) se incorpora un sistema de navegacién y deteccion de
colisién mediante sensores de ultrasonido y sensores infrarrojos, respectivamente. Los
resultados experimentales muestran la efectividad de los controladores de orientacion y
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altitud, el algoritmo de anticolisién permite a la plataforma evitar los obsticulos, tanto
de forma reactiva y en medio de las rutinas de navegacion.

Por otro lado|Lupashin et al.|(2014) presenta un entorno de prueba denominado arena
para méquinas de vuelo, posee un sistema de captura de movimiento mediante cdmaras
obteniendo la posicién global de los ejes de referencia con tasas de actualizacién de
300Hz; ademds la interaccion con el sensor Kinect de Microsoft junto a la aplicacién
de un filtro de Kalman permite dar los comandos al vehiculo generando una interfaz
hombre-maquina bastante robusta.
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Estudia las frases que parecen cier-

tas y ponlas en duda.

David Riesman

CAPITULO

MODELADO DEL
SISTEMA

En el presente capitulo se enfatiza el andlisis matematico y modelado del sistema
del quadrotor, tratando la formulacién de Euler-Lagrange como principal herramienta
de estudio. El andlisis planteado se basa en el desarrollo de (Bouabdallah, 2007) y Ratfo
(2007), cuyos trabajos plantean la dindmica del quadrotor en dos subsistemas uno de
traslacién y otro de rotacidn, lo que en los apartados posteriores permitird el disefio de
los controladores de orientacién y elevacién por separado.

El vehiculo aéreo no tripulado (UAV por sus siglas en Inglés) del tipo miniatura posee la
configuracién de cuatro rotores coplanarios, como se muestra en la figura La varia-
cién controlada de las velocidades en los rotores permite el movimiento del quadrotor. El
movimiento del sistema hacia adelante se logra disminuyendo y aumentando las veloci-
dades de los rotores delantero y trasero respectivamente, para un desplazamiento lateral
se realiza el mismo procedimiento pero con los rotores derecha e izquierda (figura[2.2d).
El movimiento de guifiada (yaw) se obtiene acelerando los dos rotores con sentido hora-
rio mientras se desaceleran los rotores con sentido anti-horario (figura[2.2a)) y vice-versa

(figura[2.2b), como se muestra en la figura[2.2]

2.1 Consideraciones del sistema

Para el andlisis y estudio del quadrotor, [Bouabdallahl (2007) presenta las siguientes
hipétesis para el desarrollo del modelo:
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Figura 2.1: Esquema de funcionamiento del UAV tipo quadrotor.

Fuente: Raffo

&
XD @

(a) Rotacion izquierda (b) Rotacion derecha

—
- @)

(¢) Vuelo estacionario (d) Movimiento frontal

Figura 2.2: Quadrotor descripcion de movimiento, el ancho de la flecha es proporcional a la
velocidad de rotacion de hélice.
Fuente: Autor
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2.1 Consideraciones del sistema

La estructura se supone rigida.

La estructura se supone simétrica.

El centro de masa y el origen de coordenadas, se asume coincidente.

Las hélices son rigidas.

El empuje y la resistencia al avance son proporcionales al cuadrado de la velocidad
de las hélices.

Por medio de estas consideraciones, se establece la dinamica del sistema como un
cuerpo rigido en el espacio, afiadiendo las fuerzas aerodindmicas causadas por el mo-
vimiento de los rotores. En el modelo del quadrotor se deben considerar los efectos
giroscopios. Una corta lista de los principales efectos que actdan sobre un helicéptero
(Mullhaupt, |[1999; Bouabdallah, 2007) son mostrados en el cuadro donde C repre-
sentan términos constantes, w es la velocidad del rotor, Jr es el momento de inercia
rotacional del rotor alrededor de su eje, [ es la distancia del centro de masa a los rotores,
J es el momento de inercia del cuerpo rigido y ¢, 6 y 1 son los dngulos de Tait-Bryan.

Cuadro 2.1: Principales efectos fisicos actuantes sobre un helicdptero.

Efecto Fuente Formulacion

Efectos Aerodindmicos Rotacién de Motores 0?2
Giro de hélices

Pares Inerciales Opuestos Cambio en la velocidad Jr)

de rotacion de los rotores

Efectos de la Gravedad Posicién del centro de l
masas

Efectos Giroscopicos Cambio en la orientacién JOy
del cuerpo rigido
Cambio en la orientacion JrQ0, ¢

del plano de los rotores

Friccion Todos los movimientos C’(j), 9,1/1

del helicéptero
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2.2 Modelado cinematico

La rotacién de un cuerpo rigido puede ser parametrizado usando muchos métodos como
los angulos de Euler, Cuaternios y dngulos de Tait-Bryan (Goldstein et al., 2002). Los
angulos de Tait-Bryan son extensamente usados en ingenieria espacial, para describir la
orientacion en el espacio respecto al marco de referencia fijo, estos dngulos son alabeo,
cabeceo y guifiada, aunque son mds conocidos por sus nombres en inglés (roll, pitch
y yaw respectivamente). La matriz de rotacion se obtiene por tres rotaciones sucesivas
alrededor de los ejes del cuerpo rigido, la primera rotacion alrededor de x esta dada
por el dangulo roll (—7 < ¢ < 7), siguiendo de la rotacién en y por el dngulo pitch
(—m/2 < 6 < w/2) y por ultimo la rotacién en z por el dngulo yaw (—7 < ¢ < ).

Considerando un sistema de coordenada con orientacién de mano-derecha, las tres
rotaciones individuales son descritas separadamente por:

e Alabeo (Roll), R (z, ¢), rotacién alrededor del eje = (Ec. [2.1).
e Cabeceo (Pitch), R (y, 6), rotacién alrededor del eje y (Ec. [2.2).

e Guinada (Yaw), R (z, ¢), rotacion alrededor del eje z (Ec. .

f, : £y

Figura 2.3: Ejes de coordenadas y fuerzas aplicadas al quadrotor.
Fuente: Raffo
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[ 1 0 0
Rigy=1|0 cosp —seng 2.1)
| 0 sen¢ cosp
cosd 0 senf
R0 = 0 1 0 (2.2)
| —senfl 0 cos0
cosyp —senyp 0
Ry = | senyp cosyp 0 2.3)
0 0 1

La matriz de rotacion de cosenos directores del eje B respecto al eje inercial I viene
dada por (Bouabdallah, 2007):

[ cosyp —senyp 0O cosd 0 send 1 0 0
R;=| senyy cosyy O |- 0 1 0 | 0 cosp —seng
0 0 1 —senfl 0 cos 0 sen¢ coso

Ry = | sycl sisOsod+ coedp  ssbcod — cipso
| —s0 s cOco
2.4)

Debido a la propiedad de ortogonalidad, la matriz de rotacidn respecto al eje de
coordenadas del cuerpo B, es la transpuesta de R y viene dada por:

cpel stch —s6 ]

[ el cpshsp — sped  cpsbcd + sisd }

cpslsp — sihep  sslsp + cipeop  chsp (2.5)

cpstcod + spsp  sysbcd — csed  cBeg

Rp =

Las ecuaciones cineméticas de rotacién del vehiculo que establecen las relaciones entre
las velocidades angulares, se obtienen mediante el andlisis siguiente:

R;=R;-S(w) (2.6)
0 —r ¢

S (w) = [ r 0 —p ] 2.7
-¢ p O

La cinematica rotacional se puede representar mediante la siguiente expresion:

n=Wlw (2.8)
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2. MODELADO DEL SISTEMA

c:b 1 sengtand cosptant D
g | =10 cos® —seng q 2.9
¥ 0 sengsecd cospsect r

donde,n=1[¢ 6 o ]T yw=1[p q r ]T, son los dngulos y velocidades angula-
res en los ejes del cuerpo.

D 1 0 —senf <]5
q | =10 cosp senpcost 0 (2.10)
r 0 —sen¢ cospcost "
La cinemética traslacional puede ser expresada por:

v=R;-V (2.11)

donde v = [ ugp vy wo ]T yV=_[u v, wg ]T son velocidades lineales ex-
presadas en el eje inercial y el eje del cuerpo respectivamente.

2.3 Modelado dinamico

La dindmica del modelo que describe el movimiento traslacional como también el rota-
cional, se plantea mediante la formulacién de Euler-Lagrange.

2.3.1 Formulacion de Euler-Lagrange

La formulacion de Euler-Lagrange, esta basada en el concepto de energia mecanica(cinéti-
cay potencial).

d (0L OL
I = It <an> - aiql (2.12)
L=FE.-E,

donde:
e L esla funcién lagrangiana
e FEces la energia cinética total
e [E'p es la energia potencial total

e g; es la coordenada generalizada
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2.3 Modelado dinamico

e ¢; es la primera derivada respecto al tiempo de la coordenada generalizada
e I'; son las fuerzas/pares generalizados dados por fuerzas/pares no conservativos

En el planteamiento de las ecuaciones de Euler-Lagrange, se toma en consideracién
el sistema de coordenadas inercial L = [ & ¢ Z ]y el sistema de coordenadas ligado
al quadrotor B = [ X1 Yi 2L ] mostrado en la ﬁgura El sistema coordenado se
puede escribir como (Castillo et al.l 2007):

a=[z y z ¢ 0 ¢ ] R

donde{ =[xz y =z ]T eR3 es la posicién del centro de masa expresada en I,y n =
[ ¢ 6 < ]eR3 son los dngulos de Tait-Bryan.
La expresion del Lagrangiano para el quadrotor viene dado por:

L(q¢,q4) = E¢yp,ppe + Ecp,, — Ep (2.13)

es la energia cinética traslacional, F,, ,

donde F,

CTrans

y E), es la energia potencial (Raffo, [2007).
A partir de las hipétesis planteadas en el Apartado se tiene que la matriz de

inercia del sistema es:
I.. O 0
J= 0 I, O (2.14)

0 0 I

La energia cinética traslacional esta dada por:

es la energia cinética rotacional

EchnS = 5 /52 (337 Y, Z) dm = 552 ('T’ Y, Z) = ?éTf (215)
La energia cinética rotacional se puede reescribir de la siguiente forma:

1 . . 2 1 . . 2
Ecrp = 31aa (¢ — @Z)sene) + 51y (Gcosqb + d)sengbcos&) +

. / (2.16)
—|—%Izz (GSenqb — wcosqbcosH)

expresando la energia rotacional de una forma mas simple utilizando las ecuaciones

2.14) y (2.16) se tiene:

1
EcRot = *Imtpz +

2

1

1 1
3 L.r? = ZwlJw (2.17)

2
Twd™ 5 2

Denominando W, como el Jacobiano que relaciona w con 1) en la ecuacion (2.10),
se puede definir la siguiente matriz:

7=7(n) =W IW, (2.18)
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2. MODELADO DEL SISTEMA

por lo que la ecuacién de la energia cinética (2.17)) se puede reescribir en funcion de
coordenadas generalizadas 77 como sigue:

1.4 .
Eepoy = =07 0 (2.19)

CRot 9
La energia potencial £, expresada en coordenadas generalizadas viene dada por:
E, =mgz (2.20)

Aplicando las ecuaciones (2.12) y (2.13)), se obtienen las ecuaciones del movimiento
completo dada por la siguiente expresion:

Fe _d<3L>_aL
[%]‘ﬁa@ 4, (221)

donde 7,,eR? representa los momentos de balanceo, cabeceo y guifiada, y F:=R Fes
la fuerza traslacion aplicada al quadrotor debido a la entrada de control principal U; en
la direccion del eje z.

Debido a que el Lagrangiano no contiene energia cinética con términos combina-
dos de { y 1, las ecuaciones de Euler-Lagrange pueden ser divididas en la dindmica de
traslacién y la dindmica de rotacién, quedando la ecuacién de Euler-Lagrange para el
movimiento de traslacion:

L(&€) = Eer,o. — By

' ), ¢ OL(££ ;
9 — —mgEs Tmfa % < (.(95- )> =m§ (2.22)

a [ 9L(&%) OL(&8)
(5e2) - 52 -7
mé + mgE3 = F¢ (2.23)

Reescribiendo (Ec.[2.23)) en funcién del vector de estados £ y el vector de efectos ae-

L T . .
rodindmicos ap = [ A, A, A, ] considerado como perturbaciones externas para
efectos de diseno, teniendo:

i = % (cosypsenfcosp + senpseng) Uy + %
= % (senysenfcosp — cospseng) Uy + % (2.24)

i=—g+ L (cosbcosp) Uy + Ay

m

donde U1 = Fi + F5 + F3 + Fy.
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2.3 Modelado dinamico

Para las coordenadas de 7 las ecuaciones de Lagrange-Euler son:

d (9L(nn) _3ng,7'7)

dt on =Ty
% 3L(Tzﬂ'7)) _ BL(%??)
o0} T
4 (25| _ oLi) | _ [ - ]
t a0
d (9L(nm)\ _ OL(n.n) To
dt ) oY

El modelo matematico de la dindmica rotacional se puede presentar en la forma
general, donde (Castillo et al., 2007; Raffo, [2007):

M (n)ij+ C (n,n)n = (2.25)
con M () = 7(n), es decir:
Iac:c 0 — ms@
M (n) = 0 Ly ¢ + L..s%¢ (Lyy — IL.2) cpspcld
—1Ipps0  (Iyy — 1) cosoch I,.5%0 + Iyy52¢>c29 + 1.2 pc0
(2.26)

de donde s- = sen (+), ¢ = cos (), s%- = sen? (-) y ¢ = cos? (-).

La matriz C (7, 77) antisimétrica es:
cii ciz cg ]

C(n,n)=| ca c22 c23
€31 (€32 C33

donde

C11 = 0

ci2= (Iyy—1..) (9005@53671(15 + ¢86n2¢0050) + (.. — Iyy) eos?pcostd
- mzﬁcosﬁ

ciz= (L., —1y) Yeospsendcos?6

o1 = (L. —1y) (écosgbsenqﬁ + ¢56n2¢0030) + (Lyy — I.2) eos?pcost
—i—Imchosﬁ

c2 = (Lo — Iyy) g.bcoscbsengb. .

Co3 = —Izzsenfcost + Iyywsen2¢0039§en9 + I..)cos? psenbfcost

cs1 = (Iyy — L.») Ycos*Gsengcosg — I 0cos0

cz2 = (L., — 1) <écos¢sen¢sen9 + $86n2¢003«9) + (Iyy — I.2) pcos?peost)
—i—Imstean_os@ — Iyy¢sen2¢sen9_cosﬁ — IzzzbcongbsenHCosé

czz3 = (Iyy - L..) pcospsenpcos®d — I, 0sen’pcoshsent) — I..0cos?pcosfsend
+1.0cosfsenf
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2. MODELADO DEL SISTEMA

Los pares aplicados al sistema 7;, vienen dados por:

7'¢ lUQ
™=\ T | = U3
Ty T,lU,
l(Fy — F3)
S L(Fy — Fy) (227)

qu (Fl — Fy + F3 — F4)

donde T, es una constante para convertir la fuerza de empuje en fuerza de guifiada.
En la figura[2.4]se muestra los dos subsistemas interconectados resultado del andlisis
dindmico:

Subsistema
de traslacion
X
Subsistema
de rotacion y
o 0,6, Y
0 ) z
Us 6 2
U 2 g
Us v
1]

Figura 2.4: Sistema dindmico dividido en dos sub-sistemas interconectados.
Fuente: Bouabdallah

e El sub-sistema de rotacion, cuyas salidas serian los tres dngulos de Tait-Bryan
que fijan la orientacion del vehiculo, y cuyas entradas serian los tres pares (Us,

Us y Uy) que permiten girarlo.

o FEl sub-sistema de traslacion, cuyas salidas (posicion x, y y z del vehiculo en el

espacio) dependerian del empuje total, Uy, ademas de la orientacion del sistema.
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2.3 Modelado dinamico

2.3.2 Simplificacion del modelo

Las no linealidades del sistema provoca una elevada complejidad para la identificacién
de la planta, por lo que en muchos trabajos de investigacion y revisiones de literatura,
se plantea la simplificacién del modelo mediante la aproximacién de pequefio dngulo en
donde se considera que el quadrotor esta en equilibrio alrededor del punto de operacién
en donde los angulos ¢ y 6 del sistema se consideran nulos como se mostrard en el
siguiente apartado.

2.3.2.1 Aproximacion de pequeiio angulo

Se plantea el punto de operacién alrededor del punto de equilibrio para ¢ =0y 6 = 0,
es decir cos¢ = cost =~ cosyp = 1y sen¢ =~ senf ~ sen =~ 0, donde se tiene la
estabilizacion del sistema. Asi las ecuaciones [2.24]y 2.25]se ven reducidas a un modelo
equivalente como se muestra en la ecuacién [2.28]

La dindmica rotacional queda expresada por:

Li 0 0
M@m)=| 0 I, 0 (2.28)
0 0 L.

C11 C12 C13
C (77, 77) = | C21 C22 (23
€31 (€32 C33

donde:
‘= O . .
C12 = (Izz - Iyy) W — Lz
caz3= 0 _ '
C21 = (Iyy - Izz) w + I:cxd]
Coo = 0
Co3 — 0 )
c31 = —Iz.0 .
cs2= (Lyy—1.2) ¢
C33 — 0

Resolviendo los productos matriciales se tiene:

L0+ (Lyy — L) 06 + Lyt =19
Izzw + (Iyy - Izz) Qbe - Ioc:c9¢ = Ty
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2. MODELADO DEL SISTEMA

despejando y reescribiendo la ecuacién anterior queda:

ULz oj 4 G + & + 72

o= I i
0 — (Izz_lxx wd) ¢¢+ To Iyy (2.29)
ot

yy Iyy

M¢g+¢9+lw ++I

o T :
en donde el vector de efectos aerodindmicos St = [ A, Ay A, | es considerado
como perturbaciones externas para efectos de disefio.

2.4 Identificacion fisica del sistema

En el proceso de experimentacion se plantean diversas etapas, como son la identifica-
cién del motor-hélice, determinacion de los momentos de inercia del cuerpo rigido, etc.
Para ello, se desarrolla algunas plataformas experimentales para aplicar las técnicas de
identificacion que se detallardn en cada apartado.

2.4.1 Plataformas y experimentos de identificacion

2.4.1.1 Momentos de inercia

Para la determinacion de los momentos de inercia se toma como referencia (Brito, [2009)
en donde se puede obtener la matriz de inercia de la ecuacién [2.28] a partir de los datos
del cuadro lz_ﬁIl

Cuadro 2.2: Masa y medidas geométricas del quadrotor.

Descripcion Valor
lo(m) 0.028
ly(m) 0.028
l.(m) 0.036
deg(m) 0.274
mm (kg) 0.077

!"Tomado de http://stuft.storediydrones.com/A2836.pdf consultado el 07/05/2014
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2.4 Identificacion fisica del sistema

El momento de inercia con respecto al eje x es:

I, =1, = lemm lg + lg =1,334 x 10 %kg - m?
Loy = Ipy, = 35mm (12 +12) + mpd?, = 0,0058kg - m? (2.30)

Ly = 21, + 21, = 0,0116kg - m?
El momento de inercia con respecto al eje y esta dado por:

Iy, = Ly, = 15mm (12 + 12) + mynd2, = 0,0058kg - m?
I, = I, = t5mp, (124 12) = 1,334 x 107 5kg - m? (2.31)
L, = 2I, +2I,, = 0,0116kg - m?

Y por dltimo el momento de inercia con respecto al eje z es:

Ly =Ly = Ly = L, = fym (4 12) + mpd2, = 0,0058kg - m?

(2.32)
I, =4I, = 0,0232kg - m?
Por lo que la matriz M (7)) de la ecuacién queda:
0,0116 0 0
M@ =| 0 00116 0 (2.33)
0 0 0,0232

2.4.1.2 Identificacion del sistema hélice-motor

Mediante una balanza electrénica se obtuvieron las masas de los elementos que con-
forman el sistema del UAV, como son el motor, la hélice, el cuerpo rigido y la bateria,
dichos valores se presentan en el cuadro[2.3]

Cuadro 2.3: Mediciones de las masas actuantes en el quadrotor.

Masas Arducopter Unidad
motor My, 77,6 g
hélice my 13,67 g
cuerpo my 1025,25 g
bateria my 284,62 g

La figura [2.5| muestra la plataforma desarrollada para las pruebas en el motor, para
lo cual se plantea una rampa de valores en la sefial PWM que se tabulan en el cuadro
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2. MODELADO DEL SISTEMA

[2.4] Cada incremento en la sefial PWM se mantiene hasta que la respuesta del motor se
estabilice y quede en un estado estacionario de funcionamiento permanente, instante en
el cual se toma el dato de fuerza de empuje ejercida al sistema.

Figura 2.5: Plataforma de pruebas para identificacion del empuje del motor-hélice.

Fuente: Autor

Cuadro 2.4: Datos generados por la dindmica motor-hélice (Empuje).

Sefial de entrada PWM 1000 1200 1400 1600 1800 2000

Salida Motor (g) 0 876 210 370 515 590

Quedando la recta aproximada del empuje como:
F =1,1875 - PWM — 12425 (2.34)

donde F' es la fuerza de empuje generada por el sistema motor-hélice y PWM es la modu-
lacién por ancho de pulso aplicada al motor.

La figura[2.6)muestra los datos medidos y la recta aproximada del sistema de empuje
motor-hélice, en donde se observa que la respuesta en estado estacionario es bastante
lineal por lo que es posible la aproximacion a la recta mostrada en dicha figura.

Quedando la recta aproximada de la fuerza de guifiada como:

T,F = 0,073 - PWM — 49,62 (2.35)
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Motor
700 T :
+ Valores medidos

6001 Aproximacion |

500

N

o

S
T

w

o

o
T

Fuerza [g]

N

o

o
T

100

1000 1100 1200 1300 1400 1500 1600
Ancho de pulso [ms]

Figura 2.6: Comportamiento del motor en valores de estado estacionario (PWM vs. Empuje).

Fuente: Autor

Figura 2.7: Plataforma de pruebas para identificacion de la fuerza de guifiada del
motor-hélice.

Fuente: Autor
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Motor
50 T T T T T
+ Valores medidos
45} Aproximacion |7
40 b

+

Fuerza [g]

_5 I I I I I
1000 1100 1200 1300 1400 1500 1600
Ancho de pulso [ms]

Figura 2.8: Comportamiento del motor en valores de estado estacionario (PWM vs. Fuerza de

guiniada).
Fuente: Autor
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Cuadro 2.5: Datos generados por la dindmica motor-hélice (Fuerza de Guiiiada).

Sefial de entrada PWM 1000 1200 1400 1600 1800 2000

Salida Motor (g) 0 59 147 2416 232 389

donde F' es la fuerza de empuje generada por el sistema motor-hélice, T} es la constante
de conversion fuerza de empuje a la fuerza de guifiada y PWM es la modulacién por ancho
de pulso aplicada al motor.

La ecuacién determina la utilizacién de la constante 7, de conversion de la
fuerza de empuje a la fuerza que genera el momento de guifiada alrededor del eje z de
cada uno de los motores, para lo cual se toma las rectas aproximadas tanto del empuje
(Ec.[2.34) como de la fuerza de guiniada (Ec.[2.35) mostradas en la figura[2.9a] en donde
haciendo uso de la ecuacién se divide punto a punto obteniendo la curva de cons-
tantes que relaciona las dos magnitudes, cuyos valores finalmente se promedian para
obtener el factor 7} (figura[2.9b) definitivo que se hard uso en los apartados de disefio de
controladores. T F

q? =T, ~ 0,0636 (2.36)

Funcion transferencia del motor

A partir de estos resultados se plantea una aproximacién de la dindmica del motor a una

funcién de primer orden:
K

(Ts+1)

donde K es la ganancia del motor y 7 la constante de tiempo del sistema.

(2.37)

Con los valores numéricos establecidos mediante experimentacién la funcién de
transferencia de los motores queda:

0,975

(0,25 + 1) (2.38)

Obtenidos todos estos pardmetros es posible empezar a trabajar con el disefio de
controladores objetivo de estudio del siguiente capitulo.
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Fuerza [g]

Motor
500 T T

Empuje
450 ] Guifiada ]

400

350

300

250

200

150 -

100+

501

i

0 T i 4
1000 1100 1200 1300 1400 1500 1600
Ancho de pulso [ms]

i i

(a) Gréfica de las rectas Fuerza de Empuje y Fuerza de Guinada

Tq [kte]

Conversién Empuje a Fuerza de guifiada
0.08 T T T T

Valor Tq
Valor promedio de Tq

0.075 ]

0.07 b

0.065 b

0.06} : : : : : ]

0.055 b

0.05 i i i i i i i
1200 1250 1300 1350 1400 1450 1500 1550 1600
Ancho de pulso [ms]

(b) Constante promedio de conversion Tq

Figura 2.9: Determinacion de la constante Tq de conversion de fuerza de empuje a fuerza de

guifiada.
Fuente: Autor
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El disefio es la aplicacion del inten-
to, lo contrario del evento fortuito,

y un antidoto para el accidente.

Robert L. Peters ,
CAPITULO

DISENO DE
CONTROLADORES

Existe varios desarrollos en el campo de los UAVs como los mencionados en la
seccién algunos de los cuales usan el control cldsico que asume aproximaciones
lineales del sistema sobre un punto de operacion. Por otro lado, los métodos de control
no lineal son necesarios para obtener mejores desempefios y movimientos mas agresivos
en el funcionamiento. Los sistemas subactuados como el quadrotor usualmente presenta
fuentes de incertidumbre en el modelo, estas puede ser debido a dindmica no modelada,
errores en la estimacién de pardmetros, perturbaciones exdgenas y ruido.

El presente capitulo afronta este problematica haciendo uso de un controlador robus-
to no lineal H,, para el subsistema de orientacion, que permitird compensar hasta cierto
grado dichas fuentes de incertidumbre en el sistema.

3.1 Controladores PID

La estructura de control PID clésica, esta compuesto por tres bloques principales: una
parte proporcional, una parte derivativa y una parte integral. La ecuacién en el do-
minio de Laplace y la figura[3.1] muestra la contribucion de los bloques del controlador
PID y sus constantes.

K;
Ge(s) :Kp—f-KdS-l-? (3.1)
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3. DISENO DE CONTROLADORES

Bloque K ,: La accion del bloque proporcional es la de atenuar o amplificar la sefial
de control en contrapuesta con la sefial de error, provocando una penalizacion en la salida
del sistema cuando esta se aleje de la referencia (Carpio, [2013)).

Bloque % El trabajo del bloque integrador es la de generar una variacién en la
sefal de control, la misma que para su célculo hace uso de la integral de la sefial de
error. Esta accién permite describir al bloque integrador como un bloque que opera en
base a la memoria de la sefial de error. La principal caracteristica de este bloque es la
de minimizar y en algunos casos eliminar el error en estado estable del sistema, con el
defecto de tener una accién lenta (Carpiol 2013)).

Bloque K ;s: Este bloque obtiene la derivada de la sefial de error permitiendo pro-
yectar la tendencia de crecimiento del mismo, para luego generar una accién de control
anticipativa que regula el sobrepaso maximo y los tiempos de respuesta del sistema (Car-
piol 2013)).

> Kp
e(t) ()
Kds ——(+ )—»
» Ki/s

Figura 3.1: Controlador PID paralelo.
Fuente: Autor

El controlador PID mostrado en la ecuacién [3.1] puede ser discretizado por medio
de un mapeo de la variable s al dominio de z mediante la técnica de diferencias hacia
atrds, planteado de la siguiente forma:

(1-271)
=-—" 32
s T (3.2)
donde T representa el tiempo de muestreo, s y z son las variables en el dominio de
Laplace y en el dominio de z respectivamente.

La funcién de trasferencia salida-entrada del controlador viene dad por:

3.3)

G representa la funcién de trasferencia del controlador, U es la salida de control
y E la sefal de error. Reemplazando la ecuacion [3.2] en la ecuacién se obtiene la
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3.1 Controladores PID

representacién del controlador discretizado en el dominio de z:

1—271 K;
(BT

Ul(z) = Ky + Kq T 11
T

E(2) (3.4)

Realizando la transformada inversa de z, se obtiene la ecuacién en diferencias para
el controlador PID.

u(k)=u(k—1)+ {Kp+%+KiT} e (k) — [Kp+2%+} e(k—1)
(3.5)
+84de (k- 2)

La ecuacion [3.5| permite obtener la sefial de control u(k), la misma que depende de
muestras anteriores y de la sefial de error e(k), donde las constantes K,, K4y K; corres-
ponden a los efectos de sintonizacién proporcional, derivativa y integral. Para obtener un
controlador PD basta con hacer la constante /; = 0 eliminando de esta manera el efecto
integral del controlador.

3.1.1 Controladores PID de orientacion

Como se mostrd en el capitulo [2] el sistema del quadrotor se puede dividir en dos sub-
sistemas: el primero hace referencia al subsistema de orientacién que trabaja sobre la
estabilizacion de los dngulos roll, pitch y yaw; y el subsistema de traslaciéon que actia
sobre la posicién de en los ejes x, y y 2. En esta seccidn se afrontard el sistema mediante
el modelo simplificado y desacoplado mostrado en la ecuacion[2.29] para lo cual se con-
sidera que el sistema esta en un punto de operacién estable con velocidades angulares

$=0,0=0y¢=0.

1,0 = 1U; (3.6)
IzzQL =U,

Posteriormente se reescribe la ecuacion obteniendo las funciones de trasferen-
cias desacopladas en el dominio de Laplace, las mismas que toman en consideracién
los efectos de la dinamica linealizada de los motores, de esta manera dichas funciones
quedan (Bouabdallahl, 2007):

¢ (s) = 52(§.£l1)lm’U2
w (S) = SQ(C'S{('Fl)Imz U4
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Los resultados numéricos son:

_ 0,106
¢ (5) = G035 10,077652 U2

0(s) = Gaosso.0m165 U (3.8)

_ 0,388
¥ (s) = 0.00653 10, 023952 U4

Haciendo uso de las herramientas de MATLAB se sintoniza los controladores PID
con las siguientes constantes:

Cuadro 3.1: Constantes para los controladores PID de orientacion rol, pitch y yaw.

Descripciéon K, K; Ky

PID roll ¢: 0,005 0 0,02
PID roll 6: 0,005 0 0,02
PID roll 4: 0,01 0 0,05

3.1.2 Controlador PID de altitud

Para obtener del controlador de altitud se retoma las expresiones referentes a la posiciéon
en el eje z de la ecuacion [2.24] presentada en la siguiente expresion:

1 A,
i=—g+ o (cosBcosdp) Uy + P (3.9

donde g es la aceleracién de la gravedad equivalente a 9,81m/s2, Uy es la sefial de
control aplicada al subsistema de traslacion y A, hace referencia a las perturbaciones
tales como resistencia del aire, turbulencia, etc.

Ignorando las perturbaciones y suponiendo un angulo de operacion para ¢ y # menor
a 20°, la linealizaci6n de la ecuacion [3.9|queda:

1
f=—g+ -0 (3.10)

Por consiguiente y haciendo uso de la funcién de transferencia del motor de la ecua-
cién [2.38| se puede establecer la funcién en el dominio de Laplace para la altitud como
(Wang et al., [2013)):

Ky

2= FFr m

Ui (s) (3.11)
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Reemplazando los pardmetros se tiene que:

0,614

La sintonizacién de las constantes para el controlador PID de altitud queda:

Cuadro 3.2: Constantes para el controlador PID de altitud.

Descripcién K, K; Ky

PID z: 10 10 20

3.2 Diseno de controladores robustos

El presente anélisis toma como referencia el desarrollo de (Ortega et al.| (2005) y Ratfo
(2007), que sintetizan un control robusto H,, para un mecanismo de eslabones de un ro-
bot manipulador y un sistema quadrotor respectivamente, en presencia de incertidumbres
de los pardmetros de la planta y perturbaciones mantenidas.

Para el disefio del controlador se hace uso de la dindmica del quadrotor desarrollado
en le capitulo 2| mediante la formulacién de Euler-Lagrange.

3.2.1 Controlador robusto H_, de orientacion

A continuacion se presenta la teoria sobre el disefio de controladores robustos no lineales
Hoo.

3.2.1.1 Control no lineal H,

La ecuacién dindmica no lineal de un sistema suave de orden n puede ser expresado
como:

x=f(x,t)+gxt)u+k(x,t)w (3.13)
donde ueR? es el vector de entradas de control, weXt? es el vector de perturbaciones
externas y xeR" es el vector de estados. El desempefio puede ser definido por la variable
de coste z € R(™*P) dada por:

z=W [ hflx) } (3.14)

donde h (x)eR™ es el vector de error a ser controlado y W eR(™+P)%(m+2) e5 una matriz
de ponderacion. Si los estados x son accesibles para ser medidos, se puede formular el
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problema H, 6ptimo como sigue (van der Schaft, [1992):

Hallar el minimo valor de v* > 0 tal que para cualquier v > ~v* exista una reali-
mentacion de estado u = u (x,t), tal que la ganancia Ly de w a z sea menor o igual
que 7, esto es:

T 2 2 r 2
| i ar < [l (.15)

El término interno de la integral de la izquierda en la desigualdad (3.15)) puede ser
escrito como:

|z|3 =2"z=[ hT (z) u? [W'W { hl(f) } (3.16)
y la matriz simétrica definida positiva WZ'W puede ser particionada como:
v | QS
WIW =1 o7 R} (3.17)

Las matrices Q y R son simétricas y definidas positivas y el hecho de que W7 W >
0 garantiza que Q — SR™'S” > 0.

La siguiente estructura, considerada para las matrices Q y R, constituye una exten-
sion de la formulacién original (Feng and Postlethwaitel |1994)):

Q1 Q2 Qi3 S1
Q=| Qi Q2 Qs |, S=|05
Q13 Q23 Q3

Bajo esta hipétesis, se puede calcular una sefial de control 6ptima u* (x,¢) para el
sistema (3.13)) si existe una solucién suave V (x,t), con V (xg,t) = 0 parat > 0, para
la siguiente ecuacion de HIBI (van der Schaft, [1999):

T
G+ O + 3% [k (e KT (e.1) — g (x, ) R71gT (x.1)] Y

~ oY g (x, ) R7ISTh (x) + 3h7 (x) (Q = SR™'ST) h (x) = 0
(3.18)
para cada v > /omsx (R) > 0, donde oy, significa el maximo valor singular. En
tal caso, la ley de control 6ptimo por realimentacién de estados se obtiene como sigue
(Feng and Postlethwaitel | 1994):

T
u* = -R! <STh (x) + g7 (x,1) W) (3.19)
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Control de orientacion no lineal H,

Para el disefio del controlador H, no lineal se utiliza el modelo dindmico para los mo-
vimientos de rotacién obtenido a partir de la formulacién Euler-Lagrange en el
Capitulo 2, donde 7, representa los pares de control y perturbaciones externas. En aras
a la claridad, 7, se puede redefinir como:

Ty = Tno + Ty (3.20)

donde T;,, representa el vector de pares de control respecto a los momentos de balanceo,
cabeceo y guifiada, y 7, representa el resto de las perturbaciones a las cuales estd sujeto
el sistema.
En primera instancia para obtener la ley de control, se define el vector del error de
seguimiento de la siguiente forma:
. s od
il n—n
N o d
n—"n

n (3.21)
J 7t J (n—mn)dt
donde n¢ y % € R™ representa la posicién de la trayectoria deseada y la velocidad de
la misma, respectivamente. Noétese que en el vector del error se ha incluido un término
integral que permitird lograr un error nulo en régimen permanente ante perturbaciones
mantenidas aplicadas al sistema (Ortega et al., 2005).

Para el subsistema de rotacién se propone la siguiente ley de control (Ortega et al.,
2005)):

o = M (n) i + C (n,7) ) — T7 " (M (n) T% + C (n,7) TX + T;lu) (3.22)

Esta ley de control se puede analizar en tres partes principales: la primera de ellas,
consiste en los dos primeros términos de la ecuacion, estd destinada a compensar la
dindmica del sistema (2.25)). La segunda parte consiste en los términos que incluyen el
vector del error X y su derivada, %. En caso de que 7, = 0, estos dos términos de la
ley de control permitirian un seguimiento perfecto, lo cual significa que ellos represen-
tan el efecto de control principal necesario para ejecutar la tarea. Por dltimo, el tercer
término incluye un vector u que representa el esfuerzo de control adicional necesario
para rechazar las perturbaciones (Ortega et al., [2005).

La matriz T en (3.22) se puede dividir como sigue:

T=[T) T, Ts] (3.23)

con T; = pI, donde p es un escalar positivo e I es la matriz identidad de orden n.
Sustituyen la ecuacion de la ley de control (3.22)) en la ecuacion de Euler-Lagrange que
representa al sistema (2.25)), y definiendo w = M (n) TyM ™! (1) 7,,, se tiene:

39



3. DISENO DE CONTROLADORES

M () T + C (,7) T® = u + w (3.24)

Esta ecuacién representa la ecuacién dindmica del error del sistema. Teniendo en
cuenta esta ecuacion lineal, el problema de control H., no lineal se puede formular co-
mo sigue:

“Hallar una ley de control u (t) tal que la relacion entre la energia de la variable

T
de coste z = W { h? () u” } y la energia de las sefiales de perturbacion w sea
menor que un nivel de atenuacion preestablecido v .

Ahora, se reescribe la ecuacion dindmica no lineal del error (3.24) en la forma del
problema Ho, no lineal (3.13)). Esto puede ser realizado mediante las siguientes trans-
formaciones:

x=f&Xt)+g&t)u+k(& t)w (3.25)
™ (M~ C () 0 0
f(xt) =T, T;! I-T{'T, —I+T;'(Ty—Ts) | Tox
0 I —1I

0
0

M -1
g(%,1) =k(k,t) =Ty o }

donde I es la matriz identidad, O una matriz de ceros, ambos de orden n, y

T, Ty T;
To=| 0 I I (3.26)
0 0 I

Como se presento en la seccién (3.2.1.1)), la solucion de la ecuacién HIBI depende
de la eleccién de la variable de costee, z, y particularmente de la eleccion de la funcién
h (X) (3.14). En este caso, esta funcion se considera igual al vector de error, esto es,
h (%) = %. Una vez elegida esta funcién, para calcular la ley de control, u, hay que
encontrar la solucion, V (X, t), para la ecuacion de HIBI planteada en el apartado
anterior. El siguiente teorema ayudard a hallar esta solucion.

Teorema: Sea V (X, t) la funcion escalar:

. M) O 0
V(ic,t):§‘TT0T 0 Y X-Y |Tox (3.27)
0 X-Y Z+Y
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donde X, Y y Z € R™*™ son matrices constantes, simétricas, y definidas positivas tal
que Z—XY 1X+2X > 0, y Ty es como definido en (3.26). Sea T = { T, Ty Ts }

la matriz que aparece en ([3.24). Si estas matrices verifican la siguiente ecuacion:

0o Y X
1 T

Y 2X  Z+2X |[+Q+5T'T-(ST+T) R (ST+T) =0 (328)

X Z+2X 0 !

entonces, la funcion V (X,t) constituye una solucion para la ecuacion de HIBI ,
para un valor suficientemente alto de .

La demostracion de este teorema puede encontrarse en |Ortega et al.| (2005).

La matriz T = [ T, Ty Tj } puede ser calculada resolviendo algunas ecuacio-
nes algebraicas de Riccati (ver|Ortega et al.[ (2003)).

Una vez calculada la matriz T, sustituyendo V (X, t) en (3.19), la ley de control u*
correspondiente al indice 6ptimo -y, segun el criterio de la ganancia L5, viene dad por la
expresion:

ut = —R™! (ST T T) % (3.29)

Finalmente, si se sustituye la ley de control (3.29) en (3.22), y tras realizar algunas
manipulaciones matemadticas, la ley de control éptima puede ser reescrita como:

= M)+ C )0~ M(o) (Ko + Kp + K [7dt) (.30
donde:

Kp=T7 (Ta+ M) ' Cn,a)Ti + M) "R (ST + Ty
Kp =T (Ts+M(n) ' C(n,7) T2 +M(n) 'R (ST + Ty
Ky =—T7" (M ()" C(n,7) Ts + M () ' R (S +T3))

Se puede obtener un caso particular cuando las submatrices de ponderacién que com-
ponen WT'W verifiquen (Ortega et al., 2005):

Ql = W%L Q2 = W%Iv QS = UJ%I, R = ng,

3.31
Qi2=Qi3=Q3=0, S;=S,=S3=0 (3.31)
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En este caso, se obtienen las siguiente expresiones analiticas para las distintas ga-
nancias:

W2 42w we _ .
Kp = WI%—M(W 1 (C (n,n) + él)
. w2 +2wiw -1 . 1
Kp = 514 YE5EEM ()7 (C ) + 23T) (3.32)
Ki = 2M ()" (C i) + 1)

Estas ecuaciones tienen una propiedad importante: las expresiones de las ganancias
no dependen del pardmetro ~. Por lo tanto, para este caso particular, se dispone de ex-
presiones analiticas para calcular la solucién optima (Ortega et al., 2005).

El cuadro [3.3]muestra los pardmetros sintonizados para el controlador robusto.

Cuadro 3.3: Constantes del controlador robusto no lineal H, de orientacion y PID de altitud.

Control robusto: w1 =2 wo =4 ws3=01 w,=6

PID z: K,=10 K;=10 K;=20

3.3 Implementacion de los controladores en Simulink®

La implementacién de los controladores tanto robusto como cldsico se hace en la plata-
forma de simulacion Simulink> de Mathworks, en donde se desarrollan los bloques y
algoritmos necesarios para obtener las caracteristicas dindmicas tanto de la planta como
de los controladores empleados. En las secciones posteriores se plantean los distintos
escenarios de funcionamiento ante perturbaciones e incertidumbres del sistema.

3.3.1 Implementacion de los controladores PID

En la figura[3.2] se muestra el diagrama de bloques implementado, el sistema consta de
varias partes como son: Un bloque generador de trayectorias, en donde se encuentra las
sefales de referencia tanto de los dngulos deseados de orientacién como de la referencia
en altitud del eje z, a demds posee un bloque que contiene las funciones de transferencias
en el dominio de z de los controladores PID de los cuales en el cuadro [3.1|se presentan
las contantes K, K; y K4, y por ultimo, el bloque de la dindmica del quadrotor, tanto
para el subsistema de rotacional establecido en la ecuacién[2.25|como para el subsistema
traslacional representado por la ecuacion[2.24]

Para comprobar la respuesta del sistema se establece el tiempo de muestreo en
Ts = 50ms, siendo un tiempo totalmente soportado y accesible para la plataforma de
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pruebas experimentales que se revisard mds adelante. Las condiciones iniciales para el
subsistema rotacional es 7r/5 para los tres dngulos ¢, 6 y 1, teniendo como referencia a
alcanzar el punto de estabilizacién en 0V.

i
(Kp+KdITs)z-KdITs -
o] —
(Kp_pitch+Kd_pitch/Ts)z-Kd_pitch/Ts T » » liheta]
2
Hold1
(Kp_yaw+Kd_yawTs)z-Kd_yawrTs
disturbio
Generador trayectorias. z Jeroorder Quadrotor_matricial —‘ [phi_dot]
"~ Motor DC yaw
Hold2 »_Ipos]
» Ptheta_dot]
PID Altitud Motor DC alitud -
> ]
: e
* D

Add2 disturbiol attitude atiitude_vel

Figura 3.2: Estructura de los controladores PIDs cldsicos de orientacion y altitud
implementado en Simulink® .
Fuente: Autor

La figura[3.3] muestra el comportamiento del controlador en donde se puede observar
algunas caracteristicas como: el sistema es estable a lo largo del tiempo, el tiempo de
subida es 7, = 1seg, el tiempo de establecimiento es T, , = 3seg para los dngulos de
roll y pitch, por otro lado para el angulo de yaw Ty, = 10seg; el maximo sobre-pico
de la sefial es M, = 21 %.

La sefial de control u presentada en la figura[3.4] es aplicada al subsistema de orien-
tacion para los angulos de roll, pitch y yaw, en donde se puede observar que es acotada 'y
estable, sin embargo se puede observar que tiene una accién un tanto brusca al empezar
a actuar sobre el sistema.

El comportamiento del quadrotor sobre el eje z se muestra en la figura[3.5] el tiempo
de subida es T;,, = 1,9seg, el tiempo de establecimiento T, = 7,5seg y el miximo
sobre-pico de la senal es M, = 25 %.

3.3.2 Implementacion del controlador no lineal H,,

De igual manera que en la seccién [3.1.1] se implementa el diagrama de bloques de la
figura[3.6)en donde se tiene: El bloque generador de trayectorias, el controlador robusto
no lineal Hso, basado en las ecuaciones [3.30]y 3.32] sintonizado con las constantes del
cuadro[3.3} y por tltimo, el bloque de la dindmica del quadrotor.

El tiempo de muestreo es el mismo del caso anterior Ty = 50ms, las condiciones
iniciales para el subsistema rotacional es 7 /5 para los tres dngulos ¢, 6 y v, teniendo
como referencia a alcanzar el punto de estabilizacién en 0°.
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Roll ¢
1 T
05— —
=)
S
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-05 | | | | | | | | |
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Pitch 8
B T
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05 | | | | | | | | |
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Yaw
08 :
0.6 =
T 04l 4
0.2— =
0 | | | | 1 T f t :
0 1 2 3 4 7 8 9 10
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Figura 3.3: Simulacion: Respuesta del controlador PID de los dngulos de orientacion con
condiciones iniciales m /5.

Fuente: Autor

Sefial de control ug

0.1 T
0
€
o 0.1 |
X
-0.2 -
03 | | | | | | | | |
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Sefial de control u@
0.1 :
0
€
o, 0.1 -
X
-0.2 -
03 | | | | | | | | |
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Sefial de control uy
05 T
e 0
£
o
N
=05 B
= | | | | | | | | |
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Tiempo [s]

Figura 3.4: Simulacion: Sefial de control u del controlador PID de orientacion.

Fuente: Autor
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Posicion z
T

14

Z02 | | | I i i I | |
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Tiempo [s]

Figura 3.5: Simulacion: Respuesta del controlador PID de altitud con referencia de Im.

Fuente: Autor

:

phi]

Motor DC rol
K P [theta]
Tao.s+l hd
Zero-Order  Motor DC pitch diswrbio  Add psi]
Hold1
K P [pos]

Tao.s+1

Zero-Order Motor DC yaw
Hold2

PID_Robusto Quadrotor_matricial

{phi_dot]

Generador trayectorias

HH

num(z) K P-iheta_dot]
22—z Tao.s+1
PID Atiitud Motor DC altitud [[phi_dot] - [psi_dot]

[me«a,um
[psi_dot]

attitude
Add2 disturbiol attitude_vel

Figura 3.6: Estructura de los controladores robusto no lineal Ho de orientacion y PID de
altitud implementado en Simulink® .

Fuente: Autor
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Roll ¢

[rad]

05 I i i i i i i i i
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Pitch &
1 T

[rad]

[rad]

Tiempo [s]

Figura 3.7: Simulacion: Respuesta del controlador robusto no lineal H, de los dngulos de
orientacion con condiciones iniciales /5.
Fuente: Autor

La figura[3.7] muestra el comportamiento del controlador en donde se puede observar
algunas caracteristicas como: el sistema es estable a lo largo del tiempo, el tiempo de
subida es T, = lseg, el tiempo de establecimiento es 75, , = 1,5seg para los angulos
de roll y pitch, por otro lado para el dngulo de yaw T, = 2,1seg; el maximo sobre-pico
de la sefial es M, = 0%. Otra de las caracteristicas importantes que se puede observar
y aporta el controlador robusto, es que la convergencia de los valores de los tres dngulos
roll, pitch y yaw, son en gran medida muy parecidas por lo que la estabilidad se consigue
en un menor tiempo.

La sefial de control u presentada en la figura|3.4] es aplicada al subsistema de orien-
tacion para los dngulos de roll, pitch y yaw, en donde se puede observar que es acotada
y estable, la accion de la sefial de control es suave en funcion de los requerimientos de
la planta, esto permite que las oscilaciones se puedan atenuar en un menor tiempo.

El comportamiento del quadrotor sobre el eje z mostrado en la figura[3.9] posee las
mismas caracteristicas que el caso anterior, ya que no se cambid la estructura o pardme-
tros de este controlador, es decir, el tiempo de subida sigue siendo 7, = 1,9seg, el tiem-
po de establecimiento T, = 7,5seg y el maximo sobre-pico de la senal es M, = 25 %.
Sin embargo, si existe apenas una pequefia variaciéon que aparece entre el intervalo de
t = 0,56seg y t = 1seg, esto debido a la accién del control de orientacidn robusto que
afecta la dindmica de traslacion de la aeronave en ese lapso de tiempo.
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[Kg m?]

kg m?]

[Kg m?]

[m]

Sefial de control ug
T

1 1 1 1 1 1
4 5 6 7 8 9 10

Sefial de control ug
T

1 1 1 1 1 1
4 5 6 7 8 9 10

Sefial de control uy
T

-0.02— —

~0.04 I | | | I | |
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
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Figura 3.8: Simulacion: Sefial de control u del controlador robusto no lineal Ho, de
orientacion.

Fuente: Autor

Posicién z

14 T

02 I | | I I I I | |
0 6

5
Tiempo [s]

Figura 3.9: Simulacion: Respuesta del controlador PID de altitud con referencia de Im.

Fuente: Autor
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3.3.3 Animacién 3D Simulink®

A pesar de obtener por medio de Simulink® 1os datos de orientacién en sus variables o,
0y 1, o sus variables de traslacién x, y y z, es imperativo representar estos parimetros
en un ambiente que permita consevir el funcionamiento del sistema en un entorno real.
Por este motivo se implementa el armazén del éuadrotor en un entorno de simulacion
3D, haciendo uso del software V-Realm Builder> y generando el modelo interactivo de
gréficos vectoriales VRML (Virtual Reality Modeling Language), el diagrama de bloques
empleado para esta finalidad se muestra en la figura cuyos pardmetros de entrada
son la orientacion y traslacién del centro de gravedad de la aeronave.

Figura 3.10: Blogue del modelo para simulacion 3D.
Fuente: Autor

Las figuras [3.1Ta] y [3.11b] muestran el entorno 3D en su vista superior e inferior
respectivamente, el programa a demds permite visualizar el quadrotor desde distintos
angulos y distancias, para de esta manera determinar la orientacion y traslacion resultante
del sistema en los distintos instantes de tiempo. Cabe mencionar que el resultado de esta
simulacién entregé una perspectiva mas amplia sobre el funcionamiento.

--

(a) Vista superior (b) Vista inferior

Figura 3.11: Implementacion en 3D del sistema del Quadrotor.
Fuente: Autor

48



3.3 Implementacion de los controladores en Simulink®

(a) Trayectoria resultante: Vista posterior derecha

(b) Trayectoria resultante: Vista frontal derecha

Figura 3.12: Animaciones en 3D del sistema del Quadrotor, con los dngulos de orientacion

roll, pitch y yaw, y la posicion x, y y z, obtenidos del modelo de Simulink® .
Fuente: Autor

El control de altitud se puede apreciar en funcionamiento gracias a la herramienta
“VR Tracer” de Simulink> que permite dibujar la trayectoria recorrida por el quadrotor
en el entorno 3D. Los movimientos que se obtienen en la figura[3.12]son exclusivamente
resultado de las ecuaciones diferenciales de los modelos en los subsistemas de orienta-

cién y traslacion, que se implementaron en las secciones[3.3.1]y
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No hay secretos para el éxito. Este
se alcanza preparandose, trabajando
arduamente y aprendiendo del fra-

caso.

Colin Powell CAPITULO

CALIBRACION Y

EVALUACION DE
RESULTADOS

El presente capitulo afronta los temas de incertidumbres y perturbaciones en el sis-
tema, analizando en simulacién el efecto compensatorio de los controladores planteados
tanto del PID cldsico como del controlador robusto no lineal H, para el efecto se con-
sidera las mismas condiciones de prueba en las secciones y

También se analiza la plataforma de pruebas, considerdndose la misma para trabajos
futuros de implementacién para los controladores analizados en este trabajo de tesis.

4.1 Simulaciones de los controladores PID y robusto H,, ante
perturbaciones e incertidumbres

La evaluacion de la robustez de los controladores desarrollados en este trabajo de tesis, se
realiza mediante la aplicacion de perturbaciones externas aditivas mantenidas al sistema,
verificando el comportamiento temporal de los mismos. Para esto, se hace uso de los
diagramas de bloques implementados en Simulink™> del capitulo
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4.1.1 Respuesta del controlador PID ante perturbaciones e incertidumbres
del sistema

En este caso el controlador PID clésico se sintoniza con los siguientes pardmetros: K, =
0,005, K; = 0y K4 = 0,02 para el subsistema de orientaciéon y K,,, = 10, K; = 10
y K4, = 20 para el subsistema de altitud, dichas constantes son las presentadas en
los cuadros y Para efectos de simulacién se considera K; = 0, quedando la
estructura de un controlador PD.

La figurad.Tjmuestra la reaccién del controlador ante una perturbacién externa man-
tenida de 0,2[radianes] para los dngulos ¢, 6 y 1, en el tiempo ¢ = 4seg, la respuesta del
controlador es estable y en el mismo tiempo de respuesta que para la referencia. La sefal
de control u presentada en la figura[d.2] detalla el comportamiento de la sefal actuante
sobre la planta, observandose que la misma es acotada con magnitud —0,2[K g * m?] en
t = 4seg.

[rad]

[rad]

Tiempo [s]

Figura 4.1: Simulacion: Respuesta del controlador PID de los dngulos de orientacion, con
perturbacion aditiva mantenida de magnitud 0.2 radianes en t=4 seg.

Fuente: Autor

Se presenta los resultados al aplicar incertidumbre a los pardmetros de la planta
(figura 4.3)), en este caso se agrega al pardmetro de masa del quadrotor un factor de
+40 %, variando de esta manera los momentos de inercia del sistema y por ende su
dindmica.
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Figura 4.2: Simulacion: Sefial de control u del controlador PID para la altitud con referencia
de Imy con perturbacion aditiva mantenida de magnitud 0.2 radianes en t=4 seg.
Fuente: Autor

Roll ¢
1 T T
Masa
Masa +40%
_ 051 Masa -40% [
T
8
o
05 | I | | | | I | I
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Pitch &
o \ \
Masa
Masa +40%
_ 0517 Masa -40% [
ki
o
05 I \ I I I I | | |
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Yawy
0.8 T
Masa
0.6 Masa +40% H
— Masa -40%
B 04 —
02— —
0 | | T + ‘ | i i 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tiempo [s]

Figura 4.3: Simulacion: Respuesta del controlador PID ante la presencia de 40 % de
incertidumbre aditiva en la masa.
Fuente: Autor
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Posicién z
14 T

02 | I I I I
0 5 10 15 20 25 30

Tiempo [s]

Figura 4.4: Simulacion: Respuesta del controlador PID de altitud con referencia de Im y
perturbacion externa mantenida A, = —4Nm en t=20seg.

Fuente: Autor

4.1.2 Respuesta del controlador robusto H,, ante perturbaciones e incerti-
dumbres del sistema

El controlador no lineal H., se sintoniza con los siguientes pesos: wi = 2, ws = 4, w3 =
0,1 y w, = 6 para el subsistema de orientacién y se mantiene los mismos pardmetros
del controlador PID para la altitud K,,, = 10, K;, = 10y K4, = 20. Para efectos de
simulacion se considera el factor ws = 0,1 , sin embargo en la planta fisica se puede
considerar sintonizarlo con un mayor valor, ya que el mismo esta ligado directamente al
efecto integral del controlador permitiendo corregir el error de estado estable del sistema.

La figura [4.5| de igual forma que en el caso del controlador PID, muestra la reac-
cién del controlador ante una perturbacion externa mantenida de 0,2[radianes] para los
angulos ¢, 0 y v, en el tiempo t = 4seg, la respuesta del controlador es estable. La sefial
de control u presentada en la figura detalla el comportamiento de la sefial actuan-
te sobre la planta, observandose que en ¢t = 4seg la misma es acotada con magnitud
—0,2[K g * m?] y es una curva suave.

Los resultados de aplicar incertidumbre a los pardmetros de la planta se ve en la
figura[d.7] en este caso se agrega al pardmetro de masa del quadrotor un factor de 40 %.

4.1.3 Analisis comparativo de los controladores PID y robusto no lineal H,

El andlisis comparativo de los dos controladores estudiados se plantea desde el enfo-
que de rechazo a perturbaciones e incertidumbres, asi como la respuesta temporal y
fiabilidad del controlador. El UAV por sus caracteristicas primarias como el ser inhe-
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Figura 4.5: Simulacion: Respuesta del controlador robusto H, de los dngulos de orientacion,

con perturbacion aditiva mantenida de magnitud 0.2 radianes en t=4 seg.

Fuente: Autor
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Figura 4.6: Simulacion: Serial de control u del controlador robusto H., para la altitud con

referencia de Im 'y con perturbacion aditiva mantenida de magnitud 0.2 radianes en t=4 seg.

Fuente: Autor
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Figura 4.7: Simulacion: Respuesta del controlador robusto H, ante la presencia de 40 % de

incertidumbre aditiva en la masa.
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Figura 4.8: Simulacion: Respuesta del controlador PID de altitud con referencia de Im 'y

perturbacion externa mantenida A, = —4Nm en t=20seg.
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4.1 Simulaciones de los controladores PID y robusto H., ante perturbaciones e
incertidumbres

rentemente inestable, subactuado y no lineal, requiere un controlador que mantenga sus
caracteristicas de funcionamiento ante variaciones no modeladas como el viento, fuerzas
actuantes desconocidas, incertidumbres en las partes constructivas del cuerpo, no linea-
lidades en los puntos de operacidn, no linealidades de las baterias, etc; ademds de tener
una respuesta rapida para lograr la estabilizacién. Las pruebas realizadas dan una idea
de la adaptabilidad y robustez de los compensadores, ademds de establecer parametros
de funcionamiento que se pueden usar en la calibracién de los mismos en una planta
experimental.

Las caracteristicas del controlador PID clasico mostradas en las figuras H.2y@.3
ademds del cuadro establecen completamente el comportamiento ante las perturba-
ciones externas e incertidumbres que se podrian tener en el sistema, no obstante la va-
riabilidad de los pardmetros como los tiempos de establecimiento y maximo-sobrepico,
hacen que no se tenga un funcionamiento 6ptimo de la aeronave, comprometiendo la
estabilidad del sistema en condiciones reales. La simplificacién de los modelos y apro-
ximaciones realizadas, también limitan en gran manera la funcionalidad el controlador,
ya que al ser una planta no lineal la ley de control plateada debe adaptarse a los dngulos
o puntos de operacion para los cuales se ha disefiado el controlador, siendo este punto
de operacion ¢ = 0, § = 0y ¢p = 0; es decir, el sistema esta limitado en sus angulos de
operacién por lo que implicitamente también estard limitado en los movimientos en el
plano xy ya que la dindmica traslacién depende de dichos dngulos.

Por otro lado, el controlador robusto no lineal H, posee una estructura de PID robus-
ta, que se adapta mejor a los requerimientos de este tipo de sistemas ya que es tolerante
a incertidumbres del sistema y rechaza adecuadamente las perturbaciones que se pue-
dan generar, las figuras [4.5] {.6]y ademds del cuadro {1 demuestran la fiabilidad
del controlador ya que su robustez ante incertidumbres permite tener un conocimiento
a priori del desenvolvimiento del controlador en un a planta real. La caracterizacion de
la no linealidad del sistema en la ley de control, permite tener puntos de operacién en
un rango de funcionamiento mucho mayor, ademds de tolerar movimientos mas bruscos
debido a que se tiene mas sefiales de referencia como angulos, velocidades angulares y
aceleraciones angulares que permiten tener un dominio casi total del quadrotor.

Tanto el controlador PID clasico como No lineal H,,, posee constantes o factores de
ponderacién que se deben asignar, por lo que para sintonizar el controlador PID se tiene
que trabajar con nueve parametros, tres para cada dngulo de orientacién, siendo una tarea
ardua y demorada realizar este proceso. Por el contrario, las constantes del controlador
robusto son cuatro, reduciendo la complejidad y el tiempo de calibracién, ademds de
tener los mismos criterios de sintonizacién que un controlador clasico como el factor
proporcional, derivativo e integral, con la diferencia que los mismos son variantes en
funcién de la dindmica del sistema (Ver seccién [3.2.1.1).

A pesar de las ventajas analizadas del controlador robusto, la facilidad de imple-
mentacion en hardware del controlador PID clésico seguird dandole un gran valor para
muchas aplicaciones, sin embargo el avance tecnolégico en los sistemas embebidos de
tiempo real ha disminuido la brecha existente y estd permitiendo tener cada vez mds
controladores avanzados en sistemas como el del quadrotor.
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4. CALIBRACION Y EVALUACION DE RESULTADOS

Cuadro 4.1: Andlisis comparativo del controlador cldsico PID vs. robusto no lineal H, para

el susbsistema de orientacion.

Control de orientacion roll, pitch y yaw

Incertidumbre 0 % (Masa)

PID cldsico No lineal H,
Tryo 1,1seg Tryo 1seg
I, 6seg I, 1,8seg
Ts%,g 3,9s8€eg TSSM 2,5seg
Tss,, 10seg Tss,, 2,5seg
My, 4 21 % My, , 0%
M,, 0% M,, 0%

Incertidumbre 40 % (Masa)

PID cldsico No lineal H,
Tryo 1,6seg Ty 1,1seg
I, 6seg I, 2seg
Tss¢,9 4.5seg Ts%,g 2seg
Tss,, 9,5seg Tss,, 2,3seg
My, 4 19% My, 4 0%
M,, 0% M,, 0%

Incertidumbre —40 % (Masa)

PID cldsico No lineal H,
Ty 0,8seg Ty 2seg
I, Hseg I, 2,3seg
TSSM 2seg TSSM 3seg
Tss,, 12seg Tss,, 3seg
My, 4 25% My, 4 0%
M,, 0% M,, 0%
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4.2 Plataforma de pruebas

4.2 Plataforma de pruebas

La plataforma de pruebas que se utiliza en el presente proyecto es el quadrotor “3DR
ready to fly”’de la empresa 3DRobotics mostrado en la figura[d.9] es de software abierto
lo que permite la implementacidn de los controladores disefiados de forma m4s rdpida y
versatil.

Figura 4.9: Plataforma de pruebas multirotor 3DR.
Fuente: 3D Robotics

La estructura que conforma el quadrotor es de aluminio y fibra de vidrio, obteniendo
de esta manera un bajo peso en los elementos que conforman el cuerpo de la aeronave.

4.2.1 Descripcion y estructura del Quadrotor

En esta seccién se revisard los elementos mds importantes que conforman la estructura
del quadrotor y sus caracteristicas de funcionamiento m4s relevantes.

Motores brushless

Los motores usados son del tipo sin escobillas de alto rendimiento, ficilmente se puede
cambiar el sentido de giro cambiando dos de los cables de conexién del motor. Las
caracterfsticas mas relevantes se listan en el cuadro 4.3}

Controlador electronico de velocidad

El controlador de velocidad permite manejar cada motor con una lineal y precisa respues-
ta, posee una muy baja resistencia de salida, ademds de tener circuitos de proteccién de
bajo voltaje, de corte y de sobrecarga. El rango de aceleracién es programable.

59



4. CALIBRACION Y EVALUACION DE RESULTADOS

Cuadro 4.2: Caracteristicas de los motores.

Descripcién Valor
Tamafo: 28 x 36 mm
Eje: 4mm
RPM/V: 880Kv
Helices: 12x47
Baterias: 2-4S LiPo
Peso: 72g

Max Empuje: 860g
Voltaje: 7.4-11.1V
ESC 30A

Figura 4.10: Motor brushless 880Kv.
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Fuente: 3D Robotics

Figura 4.11: Controlador electrdnico de Velocidad (ESC).

Fuente: 3D Robotics
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Cuadro 4.3: Caracteristicas de los ESC.

Descripcién Valor

Corriente CC: 20 Amp
Corriente Max: 25 Amp, 10 seg
Modo BEC: Lineal

Salida BEC: S5VI2A
Baterias: 2-4S LiPo
Peso: 21g

Unidad de medida inercial

La placa PX4FMU es una unidad de gestién de vuelo que permite obtener las variables
de estado y parametros de vuelo del quadrotor, dichos pardmetros son: dngulos de eu-
ler, velocidades angulares y aceleraciones angulares. El sistema operativo que gestiona
las tareas se denomina POSIX (Portable Operating System Interface), que es un sistema
operativo multi-tarea de tiempo real y que permite la implementacién de los algoritmos
de control y la medida de pardmetros de orientacion del vehiculo.

El algoritmo para la determinacién de la orientacién del quadrotor se basa en el trabajo
del filtro extendido de Kalman y fue desarrollado por Lorentz Meier y Tobias Naegeli
(Copyright (C) 2012 PX4 Development Team), entregando muy buenos resultados en la
estimacion de los dngulos de orientacion del quadrotor, dichos dngulos, velocidades y
aceleraciones angulares se usardn para la obtencién de la sefial de control en el contro-
lador robusto planteado.

Arduino Due

La placa Arduino Due es utilizada para establecer un nodo pasarela entre los datos medi-
dos de la unidad inercial figura[.12]y el ordenador, para esto se hace uso de los puertos
seriales que posee. También tiene otra funcionalidad como es la de controlar los anchos
de pulso de los motores, segin el valor enviado por el ordenador.

La programacién de este dispositivo es mediante USB a través del software de pro-
gramacién Arduino IDE 1.5.2, el cual es el entorno de desarrollo y compilacién del
algoritmo desarrollado para la placa.

Esta basado en un microcontrolador ARM de 32 bits Posee muiltiples periféricos y
caracteristicas las cuales se tabulan en el cuadro
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Figura 4.12: Unidad de medida inercial.
Fuente: 3D Robotics

Cuadro 4.4: Sistema de medida inercial PX4FMU.

Descripciéon Valor

Velocidad: 168 Mhz /252 MIPS

RAM: 192 KB SRAM / 1024 KB Flash

Interfaces: 4xUART, 2xI2C, 1xSPI, 1xCAN

Sensores: MPU-6000 (3D Acc / Gyro)
L3GD20 (3D Gyro)
HMC5883L (3D Mag)

MS5611 (Barometric pressure)
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Figura 4.13: Plataforma Arduino Due, para interfaz con los motores y la unidad inercial.
Fuente: Arduino

Cuadro 4.5: Caracteristicas de la placa Arduino Due.

Descripcion Valor
Velocidad: 84Mhz
Voltaje entrada: 7-12V
Pines digitales: I/O: 54
Entradas analdgicas: 12
Salidas analdgicas: 2
Memoria Flash: 512KB
SRAM: 96KB

63



4. CALIBRACION Y EVALUACION DE RESULTADOS

Conexionado de PX4

La figura[d.T4/muestra el cableado de la placa PX41O en donde se observa el conexiona-
do de los distintos dispositivos como son: motores, controladores de velocidad (ESCs),
baterias, receptor de radio control, etc.
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Figura 4.14: Conexionado del PX410 con los distintos elementos del sistema.
Fuente: 3D Robotics

La plataforma del quadrotor integrada con el médulo Arduino® se muestra en la
figurafd.13] en el Anexo[A]se presenta el codigo fuente de la programacién de la interfaz.

Figura 4.15: Plataforma fisica 3DR con interfaz Arduino.
Fuente: Autor
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4.2.2 Diagrama de bloques y flujo de tareas

El diagrama de bloque mostrado en la figura demuestra la interrelacién entre los
distintos dispositivos y hardware empleado en la plataforma de pruebas, el flujo de datos
entre los sensores, actuadores y PC, es de 50ms teniendo como méaximo un tiempo
de muestreo de 20ms, esto debido a que la tasa de actualizacion de las variables de
orientacion no posee tiempos menores a los mencionados. Para lograr la comunicacién
se hace uso de los puertos seriales de la tarjeta Arduino Due, que maneja la pasarela de
datos PC-Motores-IMU y viceversa.

PC SOFTWARE INTERFAZ PX4FMU + 10
IO
ﬁ; D % I SENSORES
ARDUINO [=]¥]<=]=H¥=]4

Tl = 3D Acelerometro
B, q_ Puertos q_ Roll, Pitch y Yaw: 4_ - 3D Giroscopio
LabVIEW G s Amguios - 3D Magnetometro
- Velocidades

Controladores PWM Motores Al Gen s - Presion Barometrica

Puerto Serial Posix RTOS

Multitarea (EKF)

Figura 4.16: Diagrama de bloques de la estructura del quadrotor.

Fuente: Autor

4.2.3 Aplicacion desarrollada en LabVIEW®

Para poder realizar la implementacion de los controladores se desarrolla en el software
LabVIEW®, un conjunto de instrumentos virtuales (VIs), el VI desarrollado realiza las
acciones descritas en la figura[f.16

La sefial de control se estima mediante los VIs del controlador robusto, el mismo que
calcula los parametros en linea en funcion de las variables medidas, dicho algoritmo esta
disefiado para trabajar con la aproximacion lineal de la planta y también con la planta no
lineal del sistema.

4.3 Resultados experimentales

Los resultados experimentales se obtiene haciendo uso del software desarrollado en la
seccién.2.3]y la plataforma de pruebas. La figura[d.20|muestra el resultado obtenido en
los dngulos de orientacién, los valores de referencia para estas pruebas fueron ¢,y = 0,

eref =0 y leref = 0,1
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[ADQUISICION DE VARIAELES)|

[CONTROLADOR ROBUSTO|

[ACTUADOR DE MOTORES|

Figura 4.17: Libreria del controlador robusto en LabVIEW®.
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Figura 4.18: Aplicacion para el controlador robusto desarrollada en LabVIEW®.
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Figura 4.19: Diagrama de bloques del controlador robusto implementado en LabVIEW®.
Fuente: Autor
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Observando las graficas se puede determinar que el controlador cumple satisfac-
toriamente al mantener la estabilidad del sistema y llevarlo al punto de equilibrio, sin
embargo el méximo sobresalto del controlador difiere de los resultados planteados en
las simulaciones, esto debido a que los pardmetros de la planta identificada varfan con-
forme a la altitud de la aeronave, a demas de los otros efectos como la turbulencia, la
incertidumbre de las partes fisicas, etc.

[rad]
)

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Pitch 6
1 T T T T

[rad]
s o
o o o
(
| | |

[ 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Tiempo [s]

Figura 4.20: Respuesta del controlador robusto H, para el subsistema de orientacion.

Fuente: Autor

Se deja planteado para trabajos futuros, el desarrollar un algoritmo de sintonizacién
y estimacion de pardmetros de los controladores, que se adapte a las condiciones de
vuelo para la optimizacidn del funcionamiento del quadrotor.
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CAPITULO

CONCLUSIONES

5.1 Conclusiones

Los avances tecnolégicos sin duda han marcado un crecimiento en la investigacién y
desarrollo en el area de los UAVs, varios papers y desarrollos se han publicado a lo largo
de estos tultimos afios, sin embargo prima los trabajos tedricos y simulaciones, todavia
son pocos los trabajos de implementacion que se han hecho sobre plataformas fisicas, se
espera que en los proximos afios exista mayor trabajo en esta érea.

El sistema del Quadrotor, es un sistema inherentemente inestable, lo que conlleva a
una elevada complejidad en la indentificacion y control del sistema, para sobrellevar este
aspecto se plantearon pruebas con la ayuda de estructuras que limitaron el movimiento
del quadrotor tanto en los dngulos de orientaciéon como en el desplazamiento o posicidn.

Para comprender el estudio del Quadrotor, se planteé el modelado matematico del
sistema, en el cual se evindecié no linealidades y acoplamientos presentes en el sub-
sistema de orientacion y el subsistema de traslacién. Las matrices y ecuaciones que se
obtuvieron gracias a la formulacién de Euler-Lagrange que utiliza en esencia el concepto
de energia mecanica para su desarrollo. No obstante la gran dimension de los parametros
de las matrices del sistema obliga a simplificar y aproximar sobre un punto de operacién
para facilitar el disefio de los controladores cldsicos como el PID. Estas aproximaciones
fueron bastante satisfactorias al momento de realizar los experimentos en la plataforma
de pruebas.

69



5. CONCLUSIONES

El andlisis matematico del modelo determina la posibilidad de dividir al sistema del
quadrotor en dos subsistemas: el de orientacién y el de traslacién, esto permitié afron-
tar la problemédtica como dos problemas de disefio de controladores independientes para
estos dos casos. El modelo completo no lineal y acoplado, para el subsistema de orien-
tacion basado en el desarrollo de (Ortega et al., [2005)), se presenta como un sistema de
torque aplicado en donde la accién de control es el torque generado por las fuerzas de
empuje y guiflada de los motores.

La identificacion fisica del sistema se afronta en varios dmbitos, el primero la obten-
cién de los pardmetros de los momentos de inercia, los mismo que se plantean en base
a la formulacion de los momentos de inercia de una barra midiendo pardmetros fisicos
mas sencillos como longitudes x,y y z del cuerpo rigido; y la masa del cuerpo y motores.
El segundo ambito tiene relacién con la accién de los motores sobre el cuerpo del qua-
drotor, para lo cual se hace uso de la estructura presentada en el capitulo[2|y una balanza
que permite determinar la fuerza de empuje y guifiada de cada motor. La respuesta de
cada motor fue modelada y validada en simulacién y mediante experimentos, determi-
nando el completo comportamiento de las fuerzas actuantes en el sistema ejercidas por
cada motor.

Basandose en el modelo obtenido, se plante6 dos estructuras de control para obtener
la estabilidad del sistema, la primera es una estructura de control cldsico PID que traba-
ja sobre la dindmica desacoplada y aproximada, los resultados obtenidos en simulacién
permiten llevar a la estabilidad al sistema, sin embargo se puede determinar que la ac-
cion del controlador no es 6ptima ya que el angulo de yaw no converge con las misma
rapidez que los dngulos pitch y yaw.

La segunda estructura de control es un controlador No lineal H,, que trabaja minimi-
zando el error a través de una funcién de costo, por lo tanto la estabilidad del controlador
esta garantizada si se da solucién a este planteamiento, dicha solucién analitica se pre-
senta en el capitulo |3| en donde se plantea una estructura de control PID robusta No
lineal que adapta sus parametros proporcional, integral y derivativo, a las no linealidades
mediante las matrices de inercia y coriolis. Ademds que el controlador robusto compen-
sa pardmetros como: dngulos, velocidades angulares y aceleraciones. Este controlador
demostré cumplir satisfactoriamente con el objetivo de mantener la estabilidad del qua-
drotor, tanto en las simulaciones como en los experimentos realizados, evidenciando la
eficacia del mismo para este tipo de plataformas, sin embargo fue necesario un proceso
de sintonizacion de los pardmetros del controlador para su implementacion en la plata-
forma de pruebas.

La implementacién del modelo dindmico y los_controladores estudiados, se reali-
zaron en simulacion en la plataforma de Simulink®, observandose pardmetros como
tiempos de subida, tiempos de establecimiento, maximos sobre-picos y amortiguamien-
to, ademads de su respuesta ante perturbaciones externas e incertidumbres. Los resultados
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obtenidos son los esperados, el desempefio del controlador PID clésico es limitado y su
respuesta varia en gran medida conforme existe incertidumbre en los pardmetros de la
planta, por el contrario, el controlador robusto posee una respuesta bastante acertada al
compensar y adaptarse a las incertidumbres y perturbaciones planteadas, manteniendo
en gran medida su respuesta en los distintos escenarios de pruebas. Para lo cual se desa-
rrolld la interfaz con el software LabVIEW\Y, para trabajos futuros de implementacién
de controladores estudiados, la aplicacién consta de la adquisicién de los pardmetros
como son: dngulos, velocidades angulares y aceleraciones, ademds del desarrollo de la
libreria para la utilizacion del quadrotor a través del ordenador, siendo este el principal
aporte realizado por esta tesis para nuevas investigaciones en el dmbito del control de
Quadrotores.

Finalmente, se puede concluir que el controlador No lineal H,, cumple satisfacto-
riamente con los objetivos planteados, siendo estos principalmente el mantener la esta-
bilidad del sistema a pesar de las no linealidades del modelo. El escenario especifico
de pruebas es en ambiente cerrados, es decir no incluye perturbaciones generadas por
corrientes de aire, turbulencia y despegue o aterrizaje.

5.2 Sugerencias para trabajos futuros

El sistema estudiado en esta tesis promueve el desarrollo de un sin nimero de controla-
dores y estrategias de control, para finalizar se plantea posibles lineas de investigacion:

e Adaptacion de los factores de ponderacién de los controladores Hy, para distintas
condiciones de funcionamiento con despegue y aterrizaje.

e Implementacién y sintonizacién de los controladores en la plataforma de pruebas,
desarrollada en este trabajo.

e Desarrollo de algoritmos de control para los ejes x, y y z, junto con la estimacién
de pardmetros de posicién mediante visidn artificial.

e Desarrollo de algoritmos de identificacién para sistemas inestables y subactuados.

e Aplicacién de filtros de Kalman para la observacién de estados del sistema.
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ANEXO

Codigo fuente

El programa desarrollado en el entorno de programacién Arduino, facilita la comu-
nicacién entre la unidad de medida inercial, la aplicacion de control desarrollada en
LabVIEW® y establece las senales PWM asignadas a cada motor.

#include <Servo.h>
Servo servol;
Servo servo?2;
Servo servo3;

Servo servo4;

int pwm_val[]={1000,1000,1000,1000};

String inputString = 77
boolean stringComplete = false;
String inputStringl = 77;
boolean stringCompletel = false;

void setup () {
Serial .begin(57600);
Seriall .begin(57600);
inputString .reserve (200);
inputStringl .reserve (200);
servol . attach (4);
servo2 . attach (5);

73



A. CODIGO FUENTE

servo3 . attach (6);
servo4 . attach (7);

void loop () {
runSerial ();
receiverSerial ();
receiverSeriall ();
setupPWM () ;

void runSerial (){
serialEvent ();
serialEventl ();

}

void serialEvent () {
while (Serial.available ()) {
char inChar = (char) Serial .read ();
// add it to the inputString:
inputString += inChar;
if (inChar == "\n’) {
stringComplete = true;

void serialEventl () {
while (Seriall.available ()) {
char inChar = (char)Seriall .read ();
inputStringl += inChar;
if (inChar == "\n’) {

stringCompletel = true;
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/x Envia a los motores los

void setupPWM () {

}

servol . writeMicroseconds (pwm_val[0]);
servo2 . writeMicroseconds (pwm_val[1]);
servo3 . writeMicroseconds (pwm_val[2]);

servo4 . writeMicroseconds (pwm_val[3]);

void receiverSerial (){

9999

String aux="";

if (stringComplete) {

if (inputString.startsWith (”nsh>",
{

aux=inputString . substring (4);
Seriall . println (aux);

}

if (inputString.startsWith (”pwml”,
{

aux=inputString .substring (5,9);
pwm_val[O]=aux. toInt ();

}

if (inputString.startsWith ("pwm2”,
{

aux=inputString .substring (15,19);
pwm_val[l]=aux. tolnt ();

}

if (inputString.startsWith ("pwm3”,
{

aux=inputString .substring (25,29);
pwm_val[2]=aux. tolnt ();

}

if (inputString.startsWith (“pwm4”,

{

aux=inputString.substring (35,39);

75

valores de PWM x/

0))

0))

10))

20))

30))



A. CODIGO FUENTE

pwm_val[3]=aux.tolnt ();
}

inputString = 77
stringComplete = false;

void receiverSeriall (){
String aux="";
if (stringCompletel) {
if (inputStringl .startsWith(”data”,

{

aux=inputStringl .substring (5);

Serial . print (aux);
telse{
Serial . print(inputStringl );
}
inputStringl = 77;

stringCompletel = false;
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ANEXO

Galeria Quadrotor

La figura[B.T|muestra la forma en la que se obtuvo el peso del quadrotor mediante la balanza
electronica.

Figura B.1: Proceso de medicion de la masa del quadrotor.

Fuente: Autor
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B. GALERIA QUADROTOR

(c) (d)

Figura B.2: Diferentes vistas de la plataforma de pruebas 3DRobotics + interfaz Arduino.
Fuente: Autor

La figura [B.2] muestra distintas vistas de la plataforma de pruebas 3DRobotic, méds la interfaz
Arduino implementada.
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UAV Unmanned Aerial Vehicle
USAF United States Air Force
VRML Virtual Reality Modeling Language
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