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PREFACIO

La mayoria de sistemas de control se han resuelto a través de técnicas de control
lineales, ya sea por metodologias de anélisis en el tiempo o en frecuencia. Tipicamente,
los sistemas de control lineal se disenan alrededor de un punto de operacion, sin embar-
go cuando se trata de sistemas no lineales, multivariables y subactuados estas técnicas
presentan pocas ventajas, por esta razén en este trabajo se plantea una técnica de con-
trol no lineal por modos delizantes para el control de estabilidad de quadrotor, donde se
analiza la dinamica del sistema no lineal y se proponen las superficies de deslizamiento
que permitan el control de posicién y orientaciéon del quadrotor para el seguimiento de
trayectorias y ademas sea robusto ante las perturbaciones.

Este trabajo de investigacién supone conocimientos basicos de teoria de control y
manejo de software de MATLAB, ya que los controladores por modos deslizantes para el
seguimiento de trayectorias se validan mediante simulaciones realizadas en MATLAB.
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PROLOGO

Este trabajo aborda el planteamiento de una técnica de control no lineal para un
sistema multivariable subactuado, modelando el comportamiento dindmico de un qua-
drotor.

En el Capitulo 1, se plantea el problema de control de un quadrotor, donde se muestran
sus caracteristicas principales y los principios aerodindmicos que permiten volar y vencer
la fuerza de gravedad. Ademas se hace la revision del estado del arte de las investigaciones
realizadas en los métodos de control para los quadrotores.

En el Capitulo 2, se detalla el modelamiento cinemético y dinamico del sistema. Se
obtienen las relaciones dinamicas para formular las ecuaciones no lineales mediante el
método de Euler-Lagrange y se realizan las aproximaciones de pequeno angulo para la
reducir la complejidad de las ecuaciones generadas.

En el Capitulo 3, se muestra el método para encontrar la matriz diagonal de inercias
del 3DR Arducopter. Se detallan brevemente las caracteristicas del sistema de medicién
de las variables de estado de orientacion del quadrotor. Se identifican las funciones de
transferencia de cada uno de los motores que generan las fuerzas de empuje y rotacion
en el sistema dinamico.

En el Capitulo 4, se hace una revisiéon de la teoria de los controladores por modos
deslizantes, donde se establecen las seis superficies de deslizamiento para el control de
posicion y orientacion del quadrotor; los controladores se validan mediante el analisis de
Lyapunov, ademés se plantea el proceso para la generacion de trayectorias de seguimiento
del quadrotor.

En el Capitulo 5, se realiza la simulacién de las leyes de control en Simulink de
MATLAB para validar las constantes de los controladores, ademas se implementan los
controladores en modo deslizante en el 3DR arducopter para el control de orientacion y
por ultimo se analizan los resultados obtenidos.

En el Capitulo 6, se presentan las conclusiones obtenidas por la realizaciéon del trabajo
de investigacion.
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CAPITULO 1

INTRODUCCION

La Humanidad ha tenido siempre el impetu de plantearse grandes desafios, donde
la capacidad de abstracciéon de los fenémenos fisicos han conducido al desarrollo de la
Matematica, la Fisica, la Mecanica, la Teoria de Control, entre otras; permitiendo que
grandes proceres de la investigacion, desafien la gravedad y logren el suefio tan anhelado
de volar y conquistar los cielos.

A mediados del siglo XV, Leonardo Da Vinci fue la primera persona en disenar el
parapente y el helicoptero de tornillo (Tomasini, 2012). En el siglo XIX, se propusieron
elevar artefactos méas pesados que el aire, asi que, construyeron prototipos de aviones
que fuesen capaces de despegar por sus propios medios; sin embargo, obtuvieron pésimos
resultados por sus disefios improvisados; se ingeniaron distintas formas para lograrlo,
imitando el vuelo de las aves mediante la implementaciéon de alas moviles, y hasta que
gracias a la investigacién de los hermanos Wright, el 17 de diciembre de 1903 lograron
realizar el primer vuelo de un aviéon autopropulsado. Mediante un mecanismo de inclina-
cion de las alas pudieron volar y controlar su trayectoria (Porcel, 2009). Luego de aquel
logro importante, la aerondutica tomé un nuevo rumbo, donde las guerras y los conflictos
militares, permitieron el auge de la investigacion y la creacion de sofisticados sistemas de
control para las aeronaves.

El desarrollo electronico eficiente de sensores, actuadores y sistemas embebidos sofis-
ticados, han permitido el desarrollo y control de robots voladores no tripulados conocidos
como UAV (Unmanned Aerial Vehicle) por sus siglas en inglés; un tipo especial de UAV,
son los quadrotores o cuadricopteros, los cuales se caracterizan por su alta maniobrabili-
dad y facilidad de vuelo vertical, gracias a la disposicién ortogonal de sus cuatro hélices.
Los UAV son objeto de estudio debido a sus altas prestaciones para realizar operaciones
de busqueda, inspeccion, rescate, monitoreo, entre otras (Castillo et al., 2007). Estas pla-
taformas han despertado mucha atencién por parte de la comunidad cientifica, debido a
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su compleja dindmica no lineal, donde el desafio es hallar leyes de control que llenen las
expectativas de diseno y robustez para realizar operaciones de vuelo auténomo.

La teorfa de control clésica, ha conducido a la solucién de la mayoria de sistemas;
sin embargo, no ha sido suficiente para lograr el control de sistemas no lineales y en
manera especial de los UAV. Una ventaja evidente de los sistemas de control no lineales,
con comparacion con los lineales, radica en la posibilidad de operar en un amplio rango
correspondiente a la dindmica del proceso/planta que se pretende controlar, que no es el
caso de los sistemas de control lineal que se disenan y calibran para un tnico punto de
operacion.

1.1. Planteamiento del problema

Lograr la estabilidad de un quadrotor es un problema de control no lineal, que plantea
desafiar la gravedad. Un quadrotor es un sistema subactuado, es decir, tiene menos
entradas que salidas, dispone de cuatro senales de control para estabilizar el sistema
formado por seis grados de libertad, tres describen su posicién y tres su orientacion
(Rosales et al., 2007).

El sistema es altamente acoplado, ya que, es multivariable MIMO (Multiple Entrada
Multiple Salida). Las ecuaciones de movimiento que rigen la dinamica del sistema son de
naturaleza no lineal (Mohamed et al., 2009). El movimiento de las hélices del quadrotor
causan perturbaciones propias que afectan su estabilidad, debido a las corrientes de aire
que genera el efecto vortex! (Hoffmann et al., 2007), siendo la causa para que el despegue
y aterrizaje de un quadrotor sea complejo. (Castillo et al., 2007).

El sistema al ser inestable y con dindmica no lineal, presenta inconvenientes al mo-
mento de medir y/o estimar los estados del sistema correctamente y responder con senales
de control de manera rapida y precisa.

Gran parte de los sistemas en el mundo real son no lineales; sin embargo, un alto
porcentaje se resuelven utilizando controladores lineales simples como los: P, PI, PID,
compensadores en adelanto o retraso de fase, entre otros (Bouabdallah et al., 2004); es
asi que, la mayoria de sistemas trabajan en un punto de operacion o alrededor del mismo,
por lo tanto, la dindmica no lineal se la puede linealizar alrededor del punto de trabajo,
mediante una aproximacion por series de Taylor (Bresciani, 2008). Sin embargo, si se
plantea una ley control para un sistema aerodinamico complejo mediante un controlador
lineal, no se obtendran buenos resultados ante la presencia de perturbaciones. Por lo
tanto la solucion es la implementaciéon de una ley de control no lineal, donde se garantice
la estabilidad ante las perturbaciones (Berna, 2006).

1El efecto vértex produce torbellinos o turbulencias de aire generados por el movimiento de rotacion
de las aspas de las hélices. (Hoffmann et al., 2007)
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En este trabajo se aborda el problema de inestabilidad del sistema no lineal, mediante
el uso de una técnica de control por modos deslizantes(CMD), este tipo de control genera
una superficie de deslizamiento, que lleva a evolucionar a los estados del sistema a un
punto de operacién, garantizando que el sistema funcione de la manera propuesta.

1.2. Objetivos

1.2.1. Objetivo general
= Disenar un sistema de control no lineal para un quadrotor a través de la técni-
ca de control de modo deslizante, que garantice estabilidad en el seguimiento de
trayectorias.

1.2.2. Objetivos especificos

= Obtener una estimacion de las variables de estado de orientacion del sistema de
manera precisa a través de los sensores de orientacion.

= Encontrar el modelo cinemético y dinamico del sistema para estimar sus parame-
tros.

= Encontrar las superficies de modo deslizante que permita estabilidad del sistema
para el seguimiento de trayectorias.

= Identificar las variables y efectos que perturben al sistema.

= Analizar la estabilidad del sistema conjunto mediante el anéalisis de Lyapunov para
el sistema no lineal cuadricoptero.

= Implementar las simulaciones en MATLAB para contrastar los controladores a im-
plementar en la planta.

= Encontrar las constantes de las superficies deslizantes que mantengan estable al
sistema.

= Implementar las leyes de control en modos deslizantes en LabVIEW para el control
de orientacién del quadrotor.
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1.3. Metodologia propuesta

Para realizar el control de seguimiento de trayectorias, se propone la técnica de control
por modos deslizantes, donde la idea basica consiste en llevar los estados del sistema,
sobre una superficie de deslizamiento que forza al sistema a evolucionar sobre ella. Asi, el
comportamiento dindmico bajo estas condiciones, queda determinado por las ecuaciones
que definen dicha superficie en el espacio de estados.

De este modo, plasmando los objetivos de control planteados, se elijen las ecuacio-
nes de manera adecuada para obtener la estabilizacion del sistema, el seguimiento de
referencias y la regulaciéon de las variables.

Al tener el conjunto de ecuaciones diferenciales no lineales por el método de Euler-
Lagrange, se propone la superficie de deslizamiento, que hace que el sistema vaya a la
posicion deseada, garantizando que los estados tiendan a la superficie deslizante y el error
se anule. A continuacion, se detalla la metodologia de investigacion, que hace frente al
problema de diseno de control para el seguimiento de trayectorias del quadrotor .

1.3.1. Revision del estado del arte

En la seccion 1.4 se profundiza una revision y analisis de diferentes técnicas de control,
aplicadas de manera especial a los quadrotores y se analizan trabajos relacionados con el
control por modos deslizantes.

1.3.2. Identificacidén de las variables

Para poder realizar el control del sistema, se debe conocer a priori las variables a
manipular. A continuacion, se detallan los tipos de variables que estan presentes en el
sistema:

» Variables medibles o estimables: Son aquellas que se pueden medir en cualquier ins-
tante de tiempo o en su defecto, estimar mediante observadores de estado, cuantifi-
car sus valores, para tomar adecuadas acciones de control. Para el quadrotor dichas
variables, representan las variables de estado que describen la posicién, orientaciéon
y sus respectivas velocidades en un instante dado.

» Variables aleatorias: Son aquellas que tienden a empanar la estabilidad del sistema
de control, por tanto estas variables se las modela como incertidumbres, de tal
forma que el controlador por modos deslizantes tenga la capacidad de anular dichas
perturbaciones. Para el sistema quadrotor, las variables aleatorias, son originadas
principalmente por las corrientes de viento que generan el movimiento de las hélices.
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1.3.3. Etapa de diseno

En el capitulo 4 se detalla el diseno de las superficies de deslizamiento para cada una
de las variables de estado, que permitan controlar al sistema de forma adecuada.

1.3.4. Simulaciéon

Los constantes de los controladores se validan mediante simulaciones en Simulink,
donde se realizan pruebas de robustez ante la adicién de disturbios en la senial de control,
a las variables de estado y ademés se prueba al sistema ante variaciones en la masa total
del quadrotor. El detalle de las simulaciones se puede apreciar en la seccién 5.1.

1.3.5. Implementacién

Para la etapa de implementacion del control de orientacion del quadrotor, se realizo
una aplicacién en LabVIEW, la misma que recibe los dngulos y sus velocidades sumi-
nistrados por el sistema embebido PX4-FMU y envia las senales de control en modo
deslizante hacia la tarjeta Arduino, que controla a cada uno de los motores del Quadro-
tor. El detalle de la implementacion de los controladores se los puede ver en la seccion
5.3.

1.3.6. Analisis de resultados

Se analizan los resultados obtenidos tanto en la etapa de simulacion en Simulink, asi
como, en la etapa de implementacién y se evaliian los siguientes parametros:

Error de estado estacionario.

Méximo porcentaje de sobresalto.

Tiempo de respuesta.

Robustez ante las perturbaciones.

Las pruebas y la validacion se las puede observar en la secciéon 5.4.
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1.3.7. Documentacidén de la investigaciéon

Al finalizar la investigacion del sistema de control por modos deslizantes para el
seguimiento de trayectorias, se redacta el documento de tesis basado en las pruebas de
identificacion de los pardametros del sistema. Se detalla el proceso de las simulaciones de los
algoritmos de control y la metodologia de la implementacion practica de los controladores
en el 8DR ArduCopter. Se redacta las conclusiones de la investigacion y las bondades del
CMD (Countrol por modos deslizantes) aplicado al quadrotor. Se plantea la publicacion
de un articulo técnico denominado: “Control de seguimiento de trayectorias por modos
deslizantes para un quadrotor”.

1.4. Estado del arte

El control de sistemas UAV es un area de investigacién activa con un sin nimero
de aportaciones. A continuacién, se presenta una breve descripciéon de las aplicaciones
relacionadas al objeto de estudio de ésta tesis.

Mistler et al. (2001) utiliza la técnica de linealizacion exacta para un quadrotor,
mediante un controlador de retroalimentacién dinamica. Presenta simulaciones que com-
prueba la estabilidad del sistema libre de disturbios, sin embargo, es deficiente ante las
perturbaciones externas ingresadas al sistema.

Corona and Rodriguez (2013) implementa un controlador no lineal para un quadrotor
de 1.2kg en tiempo real, donde identifica los parametros de los actuadores y plantea el
proceso de sintonizacién de las ganancias de los controladores.

Capello et al. (2013)presenta un control adaptativo para un quadrotor, mediante el
diseno de un controlador eficiente computacionalmente, donde el diseno permite reducir
el ruido que se produce por el acoplamiento entre los ejes de control.

Wu et al. (2013) realiza el modelado de la dindmica de un quadrotor, mediante redes
neuronales basado en el modelo ARX, luego implementa un regulador lineal optimo
cuadratico (LQR), mientras que Cui and Inanc (2013) desarrolla tres controladores de
orientacion para un quadrotor, donde implementa un: PID, un LQR y un control de
Lyapunov, los compara ante una entrada escaléon y concluye que el controlador LQR es
mejor que el PID y el de Lyapunov, debido a que no posee error en estado estable y lo
hace con un tiempo de estabilizacién menor.

Raffo et al. (2010) presenta un control predictivo robusto no lineal basado en modelo
para el seguimiento de trayectoria, donde combina mediante el controlador Hoo para
estabilizar los movimientos de rotacién. En ambos controladores se calcula la integral del
error, lo que permite alcanzar un error de estado estacionario nulo. El funcionamiento de
los controladores se comprobaron mediante simulaciones para un quadrotor .
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Pounds et al. (2010) muestra un controlador PID discreto para controlar la orientacion
del quadrotor, donde analiza que la dindmica de los motores es rapida, ademas cabe
destacar que este sistema de control es implementado a un quadrotor X-4 Flyer, que
tiene 4 kg de masa y una carga util de 1 kg, donde el controlador opera de manera
satisfactoria.

Kostas et al. (2011) propone resolver el problema de controlar la orientacion del
UAV ante la presencia de disturbios externos producidos principalmente por el viento.
El controlador depende en el principio de control de modelo predictivo(MPC).

Cabecinhas et al. (2014) propone un controlador de seguimiento de trayectoria con
rechazo a los disturbios. Plantea una retroalimentacién adaptativa de los estados, don-
de el sistema es asintoticamente estable en lazo cerrado, ante las fuerzas causantes de
disturbios, los controladores se implementan de manera experimental obteniendo buenos
resultados.

A continuacioén, se presentan trabajos relacionados para el control de un quadrotor
mediante regimenes deslizantes:

Madani and Benallegue (2007) plantea un observador por modos deslizantes de las
velocidades del quadrotor y estima los disturbios como los producidos por el viento y por
la incertidumbre del modelo.

Mohamed et al. (2009) propone un diseno de controlador por modos deslizantes,
donde la estabilidad se garantiza mediante el anélisis de Lyapunov. Varias simulaciones
verifican su funcionamiento correcto.

Bouadi et al. (2011) disefia un control por modo deslizante adaptativo, para la esta-
bilizacién de la orientacion del quadrotor y de altitud; realiza las pruebas sin disturbios e
incertidumbre en los parametros de la planta, luego adiciona ruido blanco gaussiano. El
diseno se comprueba con el anélisis de Lyapunov y mediante simulaciones se comprueba
la eficacia de la técnica planteada.

Ramirez et al. (2013) plantea el disefio de un control robusto integral, con modo
deslizante Backstepping para el seguimiento de trayectoria, mediante simulaciones verifica
que en lazo cerrado el sistema rechaza las perturbaciones.

Runcharoon and Srichatrapimuk (2013) plantean el control mediante regimenes des-
lizantes para la orientacién del quadrotor, mientras que el control de la altura lo realizan
mediante un controlador PD. Para evitar el efecto de chatering producido por el CMD,
utilizan una funcién de saturacion en vez de la funcion signo unitaria.

Merheb et al. (2013) presenta un control tolerante a fallas para un quadrotor, donde
plantea dos sistemas de control: un externo mediante modos deslizantes para la robustez
del sistema y uno interno en cascada por regimenes deslizantes. La sintonizaciéon de las
ganancias del controlador, las realiza mediante el algoritmo ecolégico de bisqueda.
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Tuan and Won (2013) plantea un control PID, basado en modos deslizantes para el
control de altitud y postura del quadrotor, donde reduce el efecto de chattering. Mediante
simulaciones corrobora el funcionamiento del controlador.

Xiong and Zheng (2014) propone un sistema de control de posicion y orientacion,
donde al modelo dinamico los divide en dos partes: en un subsistema totalmente actuado
y en un subsistema subactuado. Para el primero implementa un controlador en régimen
deslizante terminal, donde garantiza que los estados converjan a los valores deseados en
un tiempo finito, mientras que para el subsistema subactuado implementa un control de
modo deslizante normal. Ambos disenos se corroboran con la estabilidad del controlador
mediante la teoria de Lyapunov.

1.5. Los sistemas UAV

1.5.1. Vehiculos aéreos no tripulados

Los UAVs, son robots que tienen autonomia para realizar misiones de vuelo planifi-
cado. A continuacién se mencionan las caracteristicas que los distingue segiin Nonami
et al. (2010).

= Sensores, controladores y actuadores: Es la parte méas costosa de los UAVs, ya que
estos sistemas pueden volar gracias a la alta presicion que deben tener los sensores
para describir su ubicacién en tiempo real. Los controladores estan implementados
en microcontroladores o microprocesadores, donde se implementan los algoritmos
que enviaran las érdenes adecuadas a los actuadores para mantener a los sistemas
estables.

= [Estacion de control: Es la base de control en tierra, que puede ser tan sencilla como
un control remoto, una PC o una gran estacion para controlar UAVs sofisticados.

= Propulsores: De acuerdo a su tamano pueden ser propulsores de combustion o
motores eléctricos que se acoplan a las hélices de los UAVs.

1.5.2. Clasificacion de los UAVs

Existen diversas formas de clasificarlos. Aqui se detalla la clasificacion de acuerdo a su
tamano, el tipo de despegue y a su aplicacion. A continuacion, se hace una clasificacion de
los UAVs, de acuerdo a su tamano que implica a su vez en complejidad, costo y robustez.
A los UAVs se los clasifica en:
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= UAVs grandes: tenemos al Avion Global Hawk RQ-4A, empleado por la Fuerza
Aérea de los Estados Unidos, para operaciones de vigilancia en la milicia. Entre
sus caracteristicas mas importantes mencionamos que posee una longitud de 13.54
m, longitud de las alas de 35.4 m; tiene una capacidad de carga ttil alrededor
de 2000 libras; posee sensores de altisima calidad, radares, sonares, sistemas de
control sofisticados de dltima tecnologia; se encuentra equipado con camaras de
infrarrojos, dispositivos de visiéon lejana y sistemas de espionaje a comunicaciones
enemigas; puede volar en condiciones desfavorables hasta los 19812 m de altura y
almacenar informacion. Su principal inconveniente es su alto costo, que se encuentra
alrededor de los 218 millones de dolares (Kinzig, 2010). En la figura 1.1 se muestra
la fotografia del UAV Global Hawk?.

Figura 1.1: Global Hawk RQ-4A para operaciones de vigilancia.
(Fuente: www.sflorg.com)

s UAVs medianos: se encuentra al MQ-1 Predator, también de la Fuerza Aérea Es-
tadounidense. Fue creado para operaciones civiles y militares. Dentro de sus carac-
teristicas se menciona que tiene 27 metros de longitud, 7 metros de altura y una
longitud de las alas de 14.63 metros; puede volar hasta los 4500 metros de altura;

2Imagen tomado de: http://www.sflorg.com/aviation/av032906_02.html, consultado el
02/02/2014.
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esta equipado con sensores, camaras de alta resolucion, radares; posee una capaci-
dad de carga de 451 libras. El costo por unidad es menor llegando a cotizarse en
20 millones de dolares (Gertler, 2012). En la figura 1.2 se muestra la fotografia del
UAV Predator MQ-13.

Figura 1.2: Predator MQ-1 para operaciones de vigilancia.
(Fuente: www.en.wikipedia.org)

s UAVs pequerios: se encuentra al RQ-11B Raven, fabricado en los EE.UU. Este UAV
puede volar una distancia de 10 km a una altura no superior a los 305m, puede
alzancar una velocidad maxima de 95 km/h. Tiene un costo por unidad de 25000
dolares (Arjomandi et al., 2007). En la figura 1.3 se muestra la fotografia del UAV

RQ-11B Raven®.

Segtin Nonami et al. (2010) a los UAVs los clasifica por la forma de movimiento en

su desplazamiento:

= Dirigibles: Son los globos que emplean aire de menor densidad para poderse elevar
de forma vertical, son de gran tamano y vuelan a bajas velocidades.

3Imagen tomado de: http://en.wikipedia.org/wiki/General_Atomics_MQ-1_Predator, consultado

el 03/02/2014.
4Imagen tomado de: http://www.airforce-technology.com/projects/rqlibraven, consultado el

03/02/2014.
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Figura 1.3: RQ-11B Raven .
(Fuente: www.airforce-technology.com)

s Ala Fija: En este grupo se encuentran los aviones, su principal caracteristica es
la de despegar o aterrizar de forma horizontal; adquieren grandes velocidades de
acuerdo a la potencia de sus propulsores.

» Ala rotativa: Aqui recaen los helicopteros, quadrotores, multirotores, etc. Su prin-
cipal caracteristica es la de poder despegar y aterrizar de forma vertical; pueden
quedarse suspendidos en el aire; permiten una excelente maniobrabilidad teniendo
acceso a lugares inhospitos.

= Alas flexibles: Son robots que funcionan de manera similar al aleteo del los pajaros
y pequenos insectos.

De acuerdo a sus aplicaciones a los UAVS Austin (2011) los clasifica en:

Aplicaciones Civiles:

= Monitoreo de tuberias para empresas de hidrocarburos.
= Servicio de informacién para recopilacion de fotografias aéreas.

= Seguimiento y control de trafico vehicular.

11
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= Vigilancia, localizacién y rescate de personas perdidas.

= Control de desastres naturales, medicién y anélisis del nivel de la contaminacion
atmosférica.

= Control del caudal de los rios e inundaciones.

= Control de incendios forestales.

= Tomas aéreas para el control del orden en los espectaculos publicos.
= Cinematografia para la realizacion de documentales y peliculas.

= Servicio de envio de encomiendas.

= Inspeccion de redes eléctricas.

» Vigilancia maritima de btisqueda y rescate.
Aplicaciones Militares:

= Localizacién, destruccion de minas terrestres.

= Monitoreo de contaminacién quimica, biolégica o nuclear.
= Deteccion y desvio de misiles.

= Eliminacién de bombas sin explotar.

= Proteccion de ataques terroristas en los puertos.

= Vigilancia de actividad enemiga.

1.6. El quadrotor

El quadrotor es un UAV formado por cuatro rotores dispuestos en forma ortogonal.
Cada uno esté acoplado a una hélice. La fuerza de propulsion radica en el movimiento de
las hélices para evitar que el rotor gire libremente alrededor del eje 2, dos rotores giran en
sentido horario y los restantes en sentido contrario, con el fin de compensar los torques
y mantenerlo estable; el quadrotor posee una alta maniobrabilidad, teniendo la facultad
de suspenderse en el aire; puede despegar y aterrizar de forma vertical, dandole una
gran capacidad de navegar en sitios de dificil acceso. Posee una gran ventaja de poder
llevar carga tutil mayor, debido a que sus propulsores generan mayor fuerza de empuje;
sin embargo, al ser cuatro propulsores el consumo energético es mucho mayor (Castillo
et al., 2006).

12
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En la Figura 1.4 se muestra el quadrotor comercial de la marca Ar Drone, posee
protecciones en las hélices para ser usado en ambientes cerrados®.

Figura 1.4: El Quadrotor de la marca Ar Drone.
(Fuente: www.ifixit.com)

Para la implementacion préactica de este trabajo, se ha adquirido el quadrotor DR
ArduCopter Quad-C, el mismo que posee diversas ventajas, ya que viene con la unidad
sensorial implementada y la plataforma para la implementacion de los algoritmos de
control. En la seccion 3.1 se amplia con mayor detalle las caracteristicas y los componentes
del quadrotor. En la Figura 1.5 se muestra el 3DR ArduCopterS.

1.7. Aerodinamica

La Aerodinamica se la define como la rama de la mecéanica de fluidos que se ocupa
del movimiento del aire y otros fluidos gaseosos y de las fuerzas que actian sobre los

5Imagen tomado de: http://www.ifixit.com/Teardown/Parrot+AR.Drone+Teardown/3984, consulta-
do el 03/02/2014.
6Imagen: http://diydrones.com/profiles/blogs/3dr-arducopter-kits-updated, consultado el

03/02,/2014.
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Figura 1.5: 3DR ArduCopter para la implementacion experimental de los algoritmos de
control.
(Fuente: www.diydrones.com)

cuerpos que se mueven en dichos fluidos. El matematico Daniel Bernoulli (1700-1782)
fue el primero en reconocer la relacion inversa que existe entre la presion y la velocidad

en un fluido, es decir, a mayor presion menor velocidad y viceversa (Hermosillo, 2004).

Gracias a Bernoulli, se puede comprender la sustentacion de los aviones. En la figura
1.6 se muestra el principio aerodindmico de Bernoulli’; se observa que las lineas de flujo
de aire inician en la parte frontal y deben llegar al mismo tiempo en la parte final. Por lo
tanto en la parte superior el fluido tiene mayor recorrido y debe avanzar a una velocidad
mayor que el fluido de la parte interna de menor recorrido. Por ende, la presion existente
en la parte inferior es mayor a la presion de la parte superior, como consecuencia se

compensan las presiones obteniéndose asi una fuerza de elevacion resultante.

Existen tres fuerzas aerodindmicas al ejecutar un vuelo donde Sandoval (2011) define

cada una de ellas:

"Imagen:
http://www.pasionporvolar.com/principios-aerodinamicos-del-avion-aerodinamica/, consulta-
do el 25/02/2014.
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Figura 1.6: Principio de sustentacion de Bernoulli.
(Fuente: www.pasionporvolar.com)

Propulsion

La propulsion (T), es la fuerza que impulsa a un UAV para desplazarse sobre el
aire. La propulsién puede ser producida por reactores de combustion, turbinas o motores
eléctricos que son muy usados en helicopteros o quadrotores.

Resistencia

La resistencia (D), es la fuerza que se opone al desplazamiento del avion sobre el aire;
tiene sentido opuesto a la direcciéon de propulsion. Esta resistencia ocurre cuando el aire
choca con la estructura del avion, roza y crea una fuerza que impide el movimiento, por
lo tanto para vencerla debe haber la propulsion necesaria y suficiente para vencerla.

Sustentacion

La sustentacion (L), es el resultado de la sumatoria de las fuerzas de: propulsion T,
resistencia D y el peso W del avién, que acttian en el plano perpendicular a la trayectoria
de vuelo. Durante un vuelo horizontal es aproximadamente igual al peso del aeronave y
puede variar cuando se realizan maniobras. En la figura 1.7 se muestra el diagrama de

fuerzas aerodinamicas presentes en un avion®.

8Tmagen tomado de: Sandoval (2011).

15



1. INTRODUCCION

Fuerza
aerodindmica

Figura 1.7: Fuerzas de: sustentacion L , resistencia D , peso W y la propulsion T.

(Fuente: Sandoval(2011))

1.8. Contribuciones de la Tesis

A continuacion se presenta las contribuciones de este trabajo de investigacion:

= Se plantea la simplificacién del modelo dindmico del quadrotor mediante la apro-
ximaciéon de pequeno édngulo para la reduccion de la complejidad de las ecuaciones
y asi implementar las leyes de control en modo deslizante.

Desarrollo de la plataforma de simulacién implementado en Simulink mediante el
toolboz robotix para el seguimiento de trayectorias: lineales, circulares y en espiral
del quadrotor mediante el control por modos deslizantes, donde se verifica la ro-
bustez del CMD ante cambios en la masa del quadrotor y la adicion de disturbios
en la planta.

Implementacion de los controladores por modos deslizantes en LabVIEW para el
control de orientacion del SDR Arducopter.
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CAPITULO 2

MODELO DINAMICO DEL
QUADROTOR

En este capitulo se detalla el modelamiento matematico del sistema, se parte con
la descripcién de los dos marcos de referencia al que esté referenciado el sistema. Se
obtienen las ecuaciones cineméticas para dar paso a la formulacién dindmica mediante
Euler-Lagrange, dividiendo en dos subsistemas: traslacion y rotacion. Se realizan aproxi-
maciones de pequeno angulo para la reducir la complejidad de las ecuaciones dinamicas
del sistema.

2.1. Cinematica del quadrotor

La cinematica estudia el movimiento que tiene el robot (Quadrotor) en el espacio
respecto a un sistema fijo de referencia Barrientos et al. (1997).

2.1.1. Posiciéon y orientacion

Para modelar y hallar las ecuaciones dindmicas del sistema, se definen los marcos
de referencia al que esta sujeto el quadrotor. Se plantea un marco de referencia fijo a
tierra I y un marco movil inercial B con su origen en el centro de masas del quadrotor.
Para conocer la ubicacion del quadrotor en el espacio, es necesario conocer su posicién
respecto al marco de referencia fijo y su orientacion respecto al marco inercial.

La posicion del quadrotor en coordenadas traslacionales del marco de referencia fijo
I hacia el centro de masas del quadrotor queda definido por el vector £.
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2. MODELO DINAMICO DEL QUADROTOR

¢€=[z,y,2]" eR®

La orientacién del quadrotor, se obtiene al conocer los angulos de Euler respecto a
B, que nos indica la rotacién del quadrotor en el espacio tridimensional Barrientos et al.
(1997). Los angulos quedan definidos por el vector 7.

n=1[6,0,4]" eR?

En la figura 2.1 se muestra el marco de referencia fijo a tierra I, el marco movil B,
el vector £ de traslacidon que existen entre los dos marcos, los angulos de Euler 7 , las
fuerzas f; que produce cada hélice y el peso del quadrotor mg . Los ejes del marco I son
X,Y,Z y del marco local B son X,Yy, 2y .

Figura 2.1: Marcos de referencia del sistema con las fuerzas de cada motor junto a los
dngulos de Euler.
(Fuente: Autor)

En la figura 2.2 se muestran los dngulos de rotacion respecto a su marco de referencia
B. A continuacion, se presenta las denominaciones de los mismos (Xiong and Zheng,
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2.1 Cinemaética del quadrotor

2014):

= ¢ es la rotacion respecto a Xy, y se le denomina angulo Roll o Balanceo.

= 0 es la rotacion respecto a Yy, y se le denomina angulo Pitch o Cabeceo.

= 1) es la rotacion respecto a Zp, y se le denomina dngulo Yaw o Guifniada.

(a) Angulo de Roll o Balanceo.

fi J2 ZZL h
7. N\

fs 0 N /
N\\ L y ’

(b) Angulo de Pitch o Cabeceo. (c) Angulo de Yaw o Guiriada.

Figura 2.2: Angulos de Euler.
(Fuente: Autor)
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2. MODELO DINAMICO DEL QUADROTOR

2.1.2. Matriz de rotacion

Las matrices de rotacién son muy utilizadas para describir la orientaciéon en roboti-
ca, debido a la facilidad de la utilizaciéon del algebra matricial. En aeronautica es muy
utilizada la matriz de rotacién, conocida como Roll-Pitch- Yaw que se caracteriza por las
siguientes rotaciones (Barrientos et al., 1997):

= Girar al sistema XY, Z; un angulo ¢ con respecto al eje Z del marco 1.
= Girar al sistema X Y7 Z; un angulo 6 con respecto al eje Y del marco I.
s Girar al sistema XY, Z; un angulo ¢ con respecto al eje X del marco I.
A continuacion se realiza cada una de las rotaciones, considerando que los sistemas B e

I coinciden en el origen y en uno de sus ejes. Mediante trigonometria se pueden deducir
la matriz de rotaciéon de Roll respecto a X. De acuerdo a la figura 2.3 la matriz es:

1 0 0
R(z,¢)=1| 0 cos(¢) —sen(o) (2.1)
0 sen(¢) cos(9)

Figura 2.3: Rotacion de roll respecto a X .
(Fuente: Autor)

Mediante la figura 2.4 la matriz de Rotacion de Pitch respecto a Y es:
cos(@) 0 sen(0)
R(y,0) = 0 1 0 (2.2)
—sen(0) 0 cos(0)
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2.1 Cinemaética del quadrotor

z
A
Zi
Yy, ¢
0 \V4
X Xi

Figura 2.4: Rotacion de pitch respecto a Y.
(Fuente: Autor)

Mediante la figura 2.5 la matriz de Rotacion de Yaw respecto a Z es:

cos () —sen(yp) 0
R(0)= | (o) cos(w) 0 (2.3)

Figura 2.5: Rotacion de yaw respecto a Z .
(Fuente: Autor)

La matriz de rotaciéon completa de B respecto a I se llama Matriz Coseno Directa y se
la obtiene mediante el producto de las tres rotaciones (Raffo, 2007), donde R? : B — I
representa la matriz de rotacién del quadrotor de B respecto al marco fijo a tierra I .

RE =R (2,¢) R (y,0) R (z,¢) (2.4)
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2. MODELO DINAMICO DEL QUADROTOR

Resolviendo:
cos(¢) —sen(y) 0 cos(0) 0 sen(0) 1 0 0
RE =| sen(¢) cos() 0 0 1 0 0 cos(¢) —sen (o)
0 0 1 —sen(0) 0 cos(0) 0 sen(¢) cos(9)

coscost  cossenlseng — senpcos¢p cosysenfcosd + senipsene
RP = | senipcost senypsenfseng + cosipcosd  senipsenfcosp — cosihsend
—senf cosfseng cosbcosp

Para reducir la expresiéon, para sen¢ se usa S¢ , para cos¢ se usa C'¢. Reescribiendo
la matriz Coseno queda:

CipCO  CpSOSH — SYCo  CSHCH + SpSe
RB = | SyCO SS0S¢+ CiCo  SipSOCH — CipSe (2.5)
— S0 COSo CoCo

2.1.3. Movimientos del quadrotor
El quadrotor posee cuatro entradas de control, por lo tanto se puede variar la fuerza

que produce cada uno de los motores; De esta manera, se puede producir los siguientes
movimientos: girar en roll, girar en pitch, girar en yaw, ascenso y descenso vertical.

2.1.3.1. Movimiento de ascenso o descenso
Este movimiento se da solo si las fuerzas son iguales, por lo tanto las rotaciones

angulares deben ser iguales: Wy, = Wm, = Wms; = Wm, = w — Aw. En la figura 2.6 se
muestra el movimiento de ascenso o descenso en z.

2.1.3.2. Movimiento en roll
Este movimiento se da si existe un desbalance entre las fuerzas ortogonales a ¢, es

decir fo > f4; por lo tanto las velocidades deben ser: wy,, = w + Aw y W, = w — Aw.
En la figura 2.7 se muestra el movimiento de roll.
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2.2 Dinamica del quadrotor

w+ Aw w+ Aw

Figura 2.6: Movimiento de Ascenso o Descenso en z .
(Fuente: Autor)

2.1.3.3. Movimiento en pitch

Este movimiento se da si existe un desbalance entre las fuerzas ortogonales a 0, es
decir f; > f3; por lo tanto las velocidades deben ser: wy,, = w4+ Aw y Wy, = w — Aw.
En la figura 2.8 se muestra el movimiento de pitch.

2.1.3.4. Movimiento en yaw

Este movimiento se da si existe un desbalance entre las fuerzas de roll y pitch; es decir
(fr+ f3)pou > (f2+ f4)pitch; por lo tanto las velocidades deben ser: wy,, = W, = w+Aw
Y Wmy = Wm, = w — Aw. En la figura 2.9 se muestra el movimiento de yaw.

2.2. Dinamica del quadrotor

La dindmica de un sistema define la relacién que hay entre las fuerzas que acttan
sobre el sistema y el movimiento que a este le causan. La dindmica de un cuerpo rela-
ciona: fuerzas, velocidades, aceleraciones, dimensiones , masas, momentos de inercia, etc.
(Barrientos et al., 1997). La formulacion de Euler-Lagrange se basa en los trabajos de
Castillo et al. (2006), Bouabdallah (2007), Raffo et al. (2010), Mohamed et al. (2009).

A continuacion, se toma las siguientes consideraciones para el modelado del sistema
segtin Bouabdallah (2007):
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2. MODELO DINAMICO DEL QUADROTOR

w+ Aw w— Aw

Figura 2.7: Movimiento de Roll.
(Fuente: Autor)

= Se considera la estructura rigida.
s El centro de gravedad coincide con el centro del marco de referencia inercial.

= Las hélices se consideran rigidas.

2.2.1. Ecuaciones de Euler-Lagrange

De manera breve se define el proceso para la obtencién de la dindmica del sistema,
las coordenadas generalizadas para el quadrotor se muestra en ¢, formado por la posicién
y orientacion:

€: [xay7Z]T € Rg
n=[¢,0,4]" R (2.6)
q=lx,y,206,0,¢]" €RO

La ecuaciéon de Euler-Lagrange basada en la energia cinética y la energia potencial
Bouabdallah (2007).

d (0L oL
-4 (o) -5 (27

Bouabdallah (2007) define los términos de la ecuacion de Euler-Lagrange:
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2.2 Dinamica del quadrotor

w — Aw w + Aw

Figura 2.8: Movimiento de Pitch.
(Fuente: Autor)

L Es la funcion langraniana y se define como: L =T —V

T Es la energia cinética total.

V' Es la energia potencial total.

q; Es la coordenada generalizada.

¢; Es la primera derivada de la coordenada generalizada respecto al tiempo.
I'; Es el conjunto de fuerzas generalizadas que rigen el sistema.

Debido a que la traslacion de & es independiente de la rotacién 7, a continuacion
segtn Castillo et al. (2006) divide la dindmica en la parte traslacional y rotacional.

2.2.2. Dinamica traslacional

Define la dinamica debido a los movimientos que definen £ . La energia traslacional
cinética donde m es la masa del quadrotor es:

Tiras = %ng (28)

La energia potencial que es producida por la gravedad g y su altura z .

V =mgz (2.9)
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2. MODELO DINAMICO DEL QUADROTOR

f2 @¢ fi

w — Aw w+ Aw

w4 Aw w— Aw

Figura 2.9: Movimiento de Yaw.
(Fuente: Autor)

El langraniano translacional es:

Ltras = Ttras -V

M e -
Liras = Eng —mgz

Tomando la ecuacién de Euler-Lagrange:

d (aLtras) 8Lt7'as r
— — =Fe

dt \ o€ o3

(2.10)

(2.11)

(2.12)

Resolviendo las derivadas parciales para cada término de la ecuacién anterior, donde

E, representa el vector [0,0, EZ]T en la direccion Z en el marco fijo I.

aLt'ras _
9 mgkE,
aLtajas _ mf
9¢

d (aLtras> _ -
dat\ o ) mé
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2.2 Dinamica del quadrotor

Al sustituir los valores encontrados, el conjunto de ecuaciones dinamicas que definen
el movimiento de traslacion esta definido por:

mé +mgE, = F; (2.13)

F¢ Es la fuerza generalizada que se aplica al quadrotor en el marco I y se la obtiene
mediante la matriz de rotacion:

Fe =REBF ¢ R® (2.14)
Donde ' es la fuerza lineal aplicada a cada hélice:

R 0
F= 0 (2.15)
flE + f2E + f3E + f4E
Se define u1 = fi, + fop + f3p + fap
fir Representa la fuerza de empuje paralela al eje Zr..

La fuerza producida en cada motor depende de una constante k; > 0, una velocidad
angular w; de cada motor ¢ sabiendo que i = 1..,4 (Castillo et al., 2006):

K2

Sustituyendo valores, se tiene las ecuaciones de movimiento traslacional:

x 0 A
m| 4§ | +mg| 0| =RPF (2.17)
3 1
mi CyCO CpSOSy — SypCo CpSOCH + SpSe 0
mij = | SYCo SpSHS¢y+ CypCo SPSOCH — CpSe 0 | (2.18)
mz + mg —S6 C0S¢ CoCH uy

Finalmente la dindmica traslacional:
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2. MODELO DINAMICO DEL QUADROTOR

& = (cospsenfcosd + senipsend) il
m
.. Uy
= (senipsenfcosp — cosypsend) —
ij = (sentpsenticosg — cosysend) — 210
Z=—g+ (cosBcose) n
m
w1 = fip + fop + f3u + fag
2.2.3. Dinamica rotacional
La energia cinética rotacional total del sistema es:
1.7 .
Lyot = 577 J (77) n (220)
Donde J (1) es el Jacobiano en coordenadas globales de I
J (n) =W, IW, (2.21)

W, es el Jacobiano respecto al marco local B, que relaciona la velocidad angular w
con 7 (Raffo, 2007):

1 0 —senf
Wy=10 cosp costisend (2.22)
0 —sen¢ cosfcosp

Considerando que la estructura del quadrotor es simétrica, se tiene la matriz de
inercias:

I.. O 0
I=| 0 I, 0 (2.23)
0 0 I,
Sustituyendo:
1 0 0 I.. O 0 1 0 —sent
J(n) = 0 cosp —seng 0 I,, O 0 cosp cosbsend
—senfl cosfseng cosOcosp 0 0 I, 0 —sen¢ cosfcoso

(2.24)
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2.2 Dinamica del quadrotor

Lo 0 —1,,50
J(n) = 0 I,,C?¢+1,,5% (Iyy — Izz) CSPCH
—1,:50  (Iyy — L) CpSeCO  1,,5%0 + 1,,5¢C?0 + I,,C*¢C?0
(2.25)
La ecuacion de Euler-Lagrange:
d 8Lrot 8Lrot
2 L 2.2
dt ( o ) o " (2.26)
i 5 Ui n Ui nmn .
T+ (T =55 (0" Tm) ) =m (2.28)

Los torques de roll, picth y yaw se definen a continuacién, donde la distancia del
centroide a cada una de las hélices es [ y 7,,,; es el torque producido por cada motor. Los
torques 74 y T depende de las fuerzas lineales de empuje o propulsién, mientras que el
torque 7y depende de cada momento producido por los motores.

T$ (f3w — fip)l
Ty = To = (f2E - f4E>l (229)
) Tml — Tm2 + Tm3 — Tm4

Los 7,,,, aparecen cuando al girar la hélice, produce una fuerza f;, que es ortogonal
a la fuerza f;,. Por lo tanto los torques quedan determinados por la nuevas fuerzas
generadas y por la distancia [ al centro de gravedad:

Tm; = firl (2.30)

El torque total 7,,,, de acuerdo a los sentidos de giro de cada motor, queda definido
por:

Tmi = [(f1r + f3r) — (f2r + f1r)]1 (2.31)

La ecuaciones dinamicas de rotaciéon se definen:

M (n)ij+ C (n,n)n =1y (2.32)
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2. MODELO DINAMICO DEL QUADROTOR

Donde M (n) = J (n) y C (n,7)n es la matriz de coriolis, que define los efectos giros-
copicos y centrifugos del sistema Castillo et al. (2006).

C i =) = 5 5 (7 () (2.33)

(2.34)

Después de varias operaciones resolviendo la expresion (2.33), se llega a cada uno de
los términos de la matriz de C (1, 7) no lineales (Raffo, 2007):

—0
ciy = §C PS¢ + ws%ce) (I, — I, $C2$CO — L,uthCO

(IUZ/ IZZ)

C13 = (Izz Iyy) C¢S¢029
( )
(

/\

e = (Iz = Iy) (8C0S6 + DS26C6) + (I, — .2) C26CO + LythCO

L. _Iyy) ¢C¢S¢. ' (2.35)
o3 = — L0 SOCH + 1,,1S*¢pC0SH + 1,4 C*$SOCH

es1 = (Iyy — L) $ChpS$C?0 — I,,,0C0

es2 = (I.z — Iy) (6C9S6S0 + $S26C0) + (I, — I..) SC26CH

+ LpthCOSO — I,,10S>pCHSH — 1..4C?$CHSH

cs3 = (Iyy — L) 9CHSPC?0 — I,,4S?$COSO — I,.0C*$C0SO + 1,,0C0S0

Co2 =

2.2.4. Dinamica del sistema estacionario

Sin perder generalidad, la dindmica del sistema de rotacién presentada en el inciso
anterior es compleja, por lo tanto, consideramos las siguientes aproximaciones segin
Bouabdallah (2007), donde los angulos de row, pitch y yaw varian poco. A continuacion
se muestran las aproximaciones:

cosp = cosl = cosp = 1
sing = 0
sinf = 0
siny = 0

(2.36)
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2.2 Dinamica del quadrotor

Aplicando la aproximacion, los términos de la matriz C (7, 7), se expresa:

0 C (La = Iyy) Y = Lwtp 0
Cnn) = | Ly — 1.2) w."‘ Lot 0 i 0 (2.37)
—1,.0 (Tyy — I.2) ¢ 0

Retomando la ecuacion general de rotacion:

M (n)ij+C (n,n)n = (2.38)

Sabiendo que J () = M (n), se reemplaza las aproximaciones, por lo tanto, el Jaco-
biano J (1) es igual a la matriz de inercias:

I.. O 0
M (n) =J(n) = 0 Ly 0 (2.39)
0 0 I..
Reemplazando en la ecuacién general se tiene
L. 0 0 0 Lz = Iyy) = Lt 0
0 Iy, 0 [dq+ | (Iyy—1I..) Y+ L) 0 ' 0 |n=m
0 0 I —1I,.0 Tyy — 1.2) ¢ 0
(2.40)
Resolviendo:
a;cc¢ + ( Iyy) Imw‘g =T
Despejando y agrupando, se tienen las ecuaciones dindmicas de rotacion:
v e+ Ly —Le2) 5 T
fr— 0 PR —
i L. °F B
n _Ia:w -1 Izz
i wtlee) g T + - (2.41)
Lyy Ty
v e =Ty +1:2) 15 | Ty
= 9 —_—
v L. L
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2. MODELO DINAMICO DEL QUADROTOR

Donde los torques son:

Te (f3E_f1E)l
[ o ] = [ (for — fan)l
Ty [(f1R+f3R)_(f2R+f4R)]l
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CAPITULO 3

IDENTIFICACION DE LA
PLANTA

Este capitulo presenta las caracteristicas fisicas del 3DR ArduCopter con la finalidad
de obtener su matriz de inercias. Adicionalmente, se muestran las caracteristicas del sis-
tema sensorial que entregan la medicion de los 4ngulos de Euler. Finalmente, se obtienen
las funciones de transferencia de los subsistemas motor-hélice que entregan resultados
relacionados con las fuerzas de empuje y rotacion en yaw.

3.1. Quadrotor 3DR ArduCopter Quad-C

La Universidad Politécnica Salesiana adquiri6 el Quadrotor SDR ArduCopter Quad-C
para la implementacion del CMD. El 8DR ArduCopter es disenado por 3D Robotics en
San Diego, California y ensamblado en Tijuana, Mexico. A continuacion, describimos sus
caracteristicas principales y sus componentes:

Estructura de aluminio

Tarjeta de Control PX4 FMU
= Motores Brushless bc2836-9

Controladores de velocidad para los motores brushless

Hélices

= Bateria
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3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

3.1.1. Estructura

Esta formado por cuatro brazos de aluminio en cuyos extremos van montados los
motores. Posee soportes de aterrizaje resistentes, sujetadores para las baterias y base
para la tarjeta de control. En la figura 3.1 se muestra la estructura del quadrotor!.

Figura 3.1: Estructura del 3DR ArduCopter Quad-C.
(Fuente: www.exp-tech.de)

3.1.2. Tarjeta de sensores PX4 FMU

La tarjeta PX4 FMU, es un sistema embebido eficiente de alta velocidad de procesa-
miento. Esta constituido por varios sensores e interfaces de comunicacion. El médulo tiene
un microprocesador que ejecuta un RTOS (Sistema Operativo en Tiempo Real); permite
programar leyes de control de acuerdo a los requerimientos de diseno del quadrotor. De
acuerdo a Meier (2013), el PX4 FMU, esta formado por las siguientes partes:

= Microprocesador Cortex-M4F que trabaja a 168 MHz /252 MIPS

1Fuente:http://http://www.exp-tech.de/Roboter/UAV/3DR- ArduCopter-Quad-C-Frame-Kit.html,
consultado el 24/03/2014.
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3.1 Quadrotor 3DR ArduCopter Quad-C

= Sistema operativo en tiempo Real POSIX
» Memoria: 192KB SRAM / 1024 KB

= Compatible con Windows, Linux, Mac OS

El PX4 FMU, esta formado por las siguientes interfaces:

Puertos: 4x UART, 2x 12C, 1x SPI, 1x CAN

Puerto externo para magnetémetro

Socket para microSD

Posee hasta 8 entradas-salidas de propésito general

Sensor de bateria

Proteccion de inversiones de polaridad

Los sensores que estan equipados en la IMU son:

= Acelerometro Giroscopio 3D MPU-6000

Giroscopio 3D L3GD20

Magnetometro 3D HMC5883L

Sensor barométrico de presion MS5611

Modulo de radiocontrol

En la figura 3.2 se muestra el PX4 FMU y el detalle de los pines de conexién?.

Existe una tarjeta PX4-I0 que sirve de interfaz para las entradas y salidas que se
conecta con el PX4 FMU. En la figura 3.3 se muestra el PX4 FMU junto a la tarjeta
PX4-10, el buzzer y el botén de paro de seguridad?.

2Fuente:http://rover.ardupilot.com/wiki/px4fmu-overview/, consultado el 24/03/2014.
3Fuente:http://copter.ardupilot.com/wiki/common-load-firmware-px4/, consultado el
24/03/2014.
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3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

Status LEDS
Pow IN: &
Activity: \

RESET
MINI JTAG
BUTTON (10 pos)

VDD_EV (2)

Multi Port
(15) GND vDD _5v (1)
(14) 12¢1_scL
(13)12c1_SDA <TIPn 320
(12)USART2_TX/SRVAAR.TX - L

(11)USART2_CTS/SRV3/AR.S4
|10)USART RTS/SRV2/AR.S3
ARTZ_RX/SRVA/AR.RX

E USART1 'rx

[

IE}PPM INPUTIS-SV) :;
(5) Battery_Meoniter(3-18v) =
(4)GPIO_EXTZ/AR.52 F__,_'
(3)CPIO_EXT1/AR.51 —
{2)VDD 3.3v e
{(1)VDD_Sv l"'_’
i
GPS Port i
5
(S)eND aT
ADC1 i: IN11 (28)

GND (27}
ADC123 IN12 (30)

o' = B— aDc123_IN13 (23)
EXPANSION

15

(4)NOT-CONNECTED
(3) USARTE_RX
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Figura 3.2: PX/ FMU vy el detalle de los pines de conezion.
(Fuente: www.rover.ardupilot.com)

3.1.3. Motores brushless BC2836-9

El 8DR ArduCopter posee cuatro Motores Brushless; se caracterizan por no poseer
escobillas, constructivamente son similares a los motores trifasicos. Necesitan de un con-
trol de velocidad para la conmutacion sincrona de los devanados del motor. La parte
externa es giratoria donde estan los imanes permanentes y proporcionan las siguientes
ventajas: poseen alta eficiencia, menores pérdidas por interferencias, alta velocidad de
giro, mejor disipaciéon de potencia, entre otras. Las desventajas son su elevado costo y su
complejo control de velocidad Esparza (2012). A continuacion los parametros del motor

Brushless bc2836-9 (Meier, 2013).

» Alimentacién Continua: 7.4 a 11.1 'V
» Maxima Potencia: 248 W

= Constante: 880 rpm/V
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3.1 Quadrotor 3DR ArduCopter Quad-C

Buzzer

Safety button

Micro SD card port

Figura 3.3: PX/ FMU junto a la tarjeta PX4-10.
(Fuente: www.copter.ardupilot.com)

= Maxima fuerza de empuje: 860 g

= Peso: 70 g

En la figura 3.4 se muestra el motor Brushless encargado de generar el movimiento de
las hélices?.

Figura 3.4: Motor Brushless bc2836-9.
(Fuente: Autor)

4Fuente:http://store.3drobotics.com/products/motor-ac2836-358-880kv-1, consultado el
24/03/2014.
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3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

3.1.4. Controladores de velocidad para los motores brushless

Cada motor posee un controlador de velocidad. Este sistema es capaz de recibir la
senal PWM entre 1000 y 2000 us a una frecuencia de 50 Hz. proveniente desde la salida
del PX4-10. Procesa y genera una senal alterna trifasica que alimenta a los bobinados
del motor brushless. En la figura 3.4 se muestra el controlador de velocidad de 20 A.

3.1.5. Heélices

Posee cuatro hélices, dos giran en sentido horario y las dos restantes en el sentido
contrario; se ajustan directamente a cada eje del motor brushless, mediante una arandela
y una rosca al eje del motor. En la figura 3.5 se muestra las hélices una para el sentido
horario y la otra para el sentido contrario.

Figura 3.5: Hélices del Ardopter 3DR.
(Fuente: Autor)

3.1.6. Diagrama de conexiones

A continuacion, se muestra la interconexion del sistema, con la tarjeta de control PX4
FMU , la de interfaz PX4-10, los controladores de velocidad, los motores brushless y las
hélices. En la figura 3.6 se muestra el diagrama de conexién del sistema de control®.

3.2. Sistema sensorial IMU

El sistema sensorial del Arducopter 3DR, es la parte fundamental para la realizacion
de un sistema de control, ya que, nos permite conocer el comportamiento dinamico de
las variables fisicas en tiempo real. A continuacion, se menciona cada uno de los sensores
utilizados por la tarjeta de control PX4 FMU.

5Fuente:http://code.google.com/p/arducopter/wiki/PX4RC, consultado el 24,/03/2014.
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3.2 Sistema sensorial IMU
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Figura 3.6: Diagrama de conexion del sistema.
(Fuente: www.code.google.com)

3.2.1. Acelerémetro giroscopio 3D MPU-6000
Es un circuito integrado, que tiene encapsulado un acelerémetro y un giroscopio de

tres ejes cada uno. De acuerdo a Invensense (2014) posee altas prestaciones de precision,
donde el usuario puede configurar de acuerdo a sus necesidades en las siguientes escalas:

= Escalas del giroscopio: +250, £500, +1000, y #2000 °/s
= Escalas del acelerometro: £2 g, +4 g, £8 g,y £16 g

» Interface serial: 12C
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3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

En la figura 3.7 se muestra el acelerémetro giroscopio 3D MPU-6000°.

Figura 3.7: Sensor 3D MPU-6000 (Fuente: Invensense).
(Fuente: www.invensense.com)

3.2.2. Giroscopio 3D L3GD20

El giroscopio 3D presenta las siguientes caracteristicas segin (Meier, 2013):

= Escalas seleccionables: 250, 500 y 1000 °/s

= Puertos seriales: 12C y SPI

= Bits de muestreo: 16 Bits

s Filtros: Pasa Bajo y Pasa alto con Ancho de banda seleccionable
= Voltaje de operaciéon: 2.4 V a 3.6 V

s Temperatura de operacion: -40 °C to +85 °C

= Baja disipacion de potencia

En la figura 3.8 se muestra el acelerometro giroscopio 3D L3GD207.

3.2.3. Magnetémetro 3D HMC5883L

Para medir la orientacion respecto al Norte magnético, utiliza este sensor basado en la
medicion de campos magnéticos. A continuacion, de acuerdo a Honeywell (2008) presenta
las siguientes caracteristicas:

6Fuente:http://invensense.com/mems/gyro/mpu6000.html, consultado el 14/04/2014.
"Fuente:http://www.pixhawk.org/modules/px4fmu, consultado el 18/04/2014.
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3.2 Sistema sensorial IMU

5
iz

ks

~

*ox

Figura 3.8: Sensor 8D L3GD20.
(Fuente: www.pixhawk.org)

Tipo de sensor: Magnetoresistivo de 3 ejes

Resolucion : +8 Gauss

Bits de muestreo: 12 Bits

Voltaje de operaciéon: 2.16 a 3.6 V

Interface de comunicacion: 12C

Tasa maxima de muestreo: 160 Hz

En la figura 3.8 se muestra el 3D HMC5883L 8.

Figura 3.9: Sensor 3D HM(C5883L.
(Fuente: www.honeywell.com)

8Fuente:http://honeywell.com/Pages/Search.aspx?k=HMC5883L, consultado el 18,/04,/2014.
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3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

3.2.4. Sensor barométrico de presion MS5611

Este sensor utiliza la medicién de la presion atmosférica para estimar la altura a la
cual se encuentra el sensor sobre el nivel del mar. Segun Specialties (2005) se muestra
las caracteristicas del sensor de presion atmosférica:

Resolucién: 10cm

Bajo consumo de corriente: En operaciéon 1 pA
Conversor ADC : 24 bits

Comunicacién: 12C y SPI hasta 20 MHz

Sensor de alta linealidad

En la figura 3.8 se muestra el altimetro MS5611 9.

(S

Figura 3.10: Sensor 3D HMC5883L.
(Fuente: www.meas-spec.com)

3.2.5. Tarjeta Arduino DUE

Para facilidad de comunicaciéon entre la PC y el quadrotor, se optd por la implemen-
tacion de la tarjeta Arduino DUE en el quadrotor; la misma que tiene las siguientes
caracteristicas seginArduino (2014):

Microcprocesador Atmel SAM3X8E ARM Cortex-M3.

Posee 54 pines de entrada/salida digitales de las cuales 12 pueden ser usadas para
salidas de PWM.

Posee 12 entradas analégicas.
Cuatro puertos seriales UART
Conexion USB

9Fuente:http://www.meas-spec.com/product/t_product .aspx?id=8503, consultado el 18/04/2014.
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3.3 Sistema completo de control del 3DR Arducopter

= Dos salidas DAC(Convertidor de Analogico a digital)
= Boton de Reset

= Boton de Erase

En la figura 3.11 se muestra la tarjeta de control Arduino DUE 10,

Figura 3.11: Tarjeta de control Arduino DUE.
(Fuente: Autor)

3.3. Sistema completo de control del 3DR Arducopter

A continuacion, se muestra el laso de control entre la PC, los sensores y actuadores
para el sistema de control del 3DR Arducopter, para la realizaciéon de pruebas y su
posterior control. En la figura 3.12 se muestra el laso de control del sistema completo.

3.4. Identificacion de las constantes fisicas del sistema

3.4.1. Matriz de inercias

En el capitulo 2, se pudo observar la necesidad de conocer los momentos de inercia
del 8DR ArduCopter. A continuacion, se muestra los valores reales medidos del 3DR
ArduCopter:

10Fuente:http://arduino. cc/en/Main/arduinoBoardDue, consultado el 1/05/2014.
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3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

Arduino DUE, recibe la sefial serial de Control Transforma el PWM a sefial trifasica a cada
y envia PWM a cada Driver motor

La PC ejecuta el algoritmo de control,
recibe las variables de estado y envia
la sefial de control.

El PX4 Obtiene las posiciones
y las velocidades y envia a la Pc

Figura 3.12: Tarjeta de control Arduino DUE.
(Fuente: Autor)

= Masa del quadrotor: m = 1,38 kg

= Masa del motor: m,, = 0,0771 kg

= Longitud del rotor en x: [, = 0,0277 m
= Longitud del rotor en y: [, = 0,0277m
= Longitud del rotor en z: [, = 0,036 m

= Distancia del motor al centro de gravedad: d.q, = 0,274 m

De acuerdo al trabajo de Brito (2009), se presentan las formulas para la obtencion de los
momentos de inercia en cada uno de los ejes:

Inercia en el eje X

1

1
Ly = I, = T5mm (2 +12) + mpmd?,
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3.4 Identificacién de las constantes fisicas del sistema

Por lo tanto la inercia en el eje x es:

Sustituyendo valores:
I, =0,0107 (3.4)
Inercia en el eje Y
1 2, 72 2
@lzgmzigmmuw+g)+mm¢g (3.5)
1 2, 72
Iy2 = Iy4 = Emm (l:v +lz) (36)

Por lo tanto la inercia en el eje y es:

I, =21, +2I, (3.7)

Sustituyendo valores:
I, = 0,0107 (3.8)

Inercia en el eje Z
%z%z%z%z%mﬂ%ﬁﬂmﬂé (3.9)
Por lo tanto en el eje z es:

I, =41, (3.10)

Sustituyendo valores:
1., =0,0214 (3.11)
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3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

Inercia total del sistema

0,0107 0 0
I= 0 00107 0 (3.12)
0 0 00214

3.5. Determinaciéon de la fuerza de empuje f;,

En esta seccién, se va a determinar como se relaciona la senal de control PWM y la
fuerza de empuje que impulsa al movimiento del quadrotor. En este caso, el conjunto
de prueba esta conformado por: un driver del motor, motor brushless y la hélice. En la
figura 3.13 se muestran las cuatro fuerzas f;, que son paralelas al eje Zr,, las mismas que
van a producir los movimientos del quadrotor.

f2 J1
> 4

Figura 3.13: Fuerzas de empuje que producen movimiento en el quadrotor.
(Fuente: Autor)

3.5.1. Fuerza de empuje requerida por cada motor
Mediante un analisis simple se determina la fuerza necesaria que cada motor debe

ejercer para que al menos pueda suspenderse en el aire, es decir, para que los motores
ejerzan una fuerza igual al todo el peso del quadrotor.

El peso total del quadrotor incluido la bateria es:

m = 1,38 kg

46



3.5 Determinacion de la fuerza de empuje f;,

La Fuerza F' que al menos debe ejercer el motor m; es:

1,38 kg

Fp, 2
N

Fo. 20,345 kg

Por lo tanto, al menos 0,345 kg es la fuerza que debe producir cada motor para elevar
Su propio peso.

3.5.2. Proceso implementado de identificaciéon

Para tener una precision en las mediciones de la prueba de identificacion, se utiliza
una balanza electrénica de la marca Pionner Ohaus de 3 kg de capacidad, propiedad de
la Universidad Politécnica Salesiana.

El proceso implementado para la etapa de identificaciéon es el siguiente:

1. El quadrotor se sujeta sobre una base de madera, la misma que posee un solo grado
de libertad. Por seguridad de la prueba, sélo en el motor de identificacion se coloca
la hélice, los demés motores permanecen apagados. Se encera la balanza para el
registro correcto de las mediciones.

2. Al girar el motor, su movimiento se transmite a la hélice, la misma que genera
una fuerza de empuje paralela en el eje Z;,. El quadrotor al tener un solo grado de
libertad en la base de pruebas se convierte en una palanca, por lo tanto la fuerza
de empuje se transmite al extremo y se convierte en peso para registrarlo mediante
la balanza electrénica.

3. La balanza registra el empuje transmitido por el principio de palanca generado por
la rotacion de la hélices, y envia las mediciones al puerto COM7 de la computadora
a una frecuencia de 11.68 mediciones/s, estas mediciones se graban en un archivo
texto para su posterior analisis.

4. Mediante una interfaz en LabVIEW a través del puerto COM4, se enlaza serial-
mente a la tarjeta arduino a una velocidad de 57600 baudios y envia una rampa
de valores constantes de PWM cada 5.1 segundos. Los valores de PWM de prueba
estuvieron comprendidos en un rango de: 1050 — 2000 us con intervalos de 50 us
cada 5.1 segundos.

5. Este proceso se repite para la identificaciéon de la fuerza de empuje que genera cada
motor.
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3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

En la figura 3.14 se detalla el esquema completo implementado para el registro de la
fuerza de empuje producida por cada motor.

Fuerza de Empuje

C_/ Peso
gy R
m Envio de PWM '

al ESC Lectura de peso a 11.68
- d . :
Enlace serial a mediciones/seg
57600 baudios. )

Figura 3.14: Diagrama de la prueba de identificacion y registro de la fuerza de empuje para
cada motor.
(Fuente: Autor)

En la figura 3.15 se muestra la base de madera de un grado de libertad, donde se
encuentra empotrado el quadrotor para la prueba de identificacion de la fuerza de empuje
de cada rotor.

3.5.3. Comparacién de la fuerza de empuje mediante bateria de
Li-Po y Fuente

Para analisis de contraste, se realizo dos pruebas de identificaciéon en el motor 2:
la primera se realizd con la bateria de Litio-Polonio de 11.1 V de 4000 mAh y la otra
mediante una fuente de computadora de 11.6 V ante las mismas senales de entrada de
PWM, la misma que consisti6 en una rampa desde 1000 a 2000 us al driver del motor
Brushless. En la figura 3.16 se muestran las dos pruebas de identificacion.

Analisis de la prueba realizada
De acuerdo a la figura 3.16 se resume:
= La prueba realizada con la fuente de 10A a 11.6 V es mas lineal que la fuerza produ-

cida por la bateria de Li-Po, debido a que la bateria puede brindar mayor corriente
que la fuente, por lo tanto, genera mayor fuerza de empuje y se observa claramente
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3.5 Determinaciéon de la fuerza de empuje f;,

Figura 3.15: Base de madera de un grado de libertad.
(Fuente: Autor)

que la baterfa produce alrededor de 50 gramos mas que la fuente switchada en la
region de 1820us a 2000 us de ancho de pulso.

= El motor empieza a girar a un valor de PWM de 1080 us por lo tanto poseen una
zona muerta de 80 us.

= El motor satura a un valor de 1990 us aproximadamente.

= Debido a que la bateria de Li-Po produce mayor fuerza de empuje, todas las pruebas
de identificacion se realizaron con dicha bateria.

= Para evitar errores de identificacién con la descarga de la bateria, cada prueba de
identificacion se realizo con la bateria de Li-Po completamente cargada.

3.5.4. Fuerza de empuje producida por cada motor
Con el objetivo de observar la respuesta de cada motor, se realiz6 una prueba de

barrido de la senal de control de PWM de 1000 a 2000 us para cada motor. A continuacion
en la figura 3.17 se detalla la respuesta de la fuerza generada respecto a la sefial de entrada

PWM.

Analisis de la prueba realizada

De acuerdo a la figura se puede concluir:
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3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

Comparacion de la Fuerza de Empuje
600 T T T

500 -

400

300 -

Fuente Switchada
Bateria de Li-Po

Fuerza [g]

200

100

~100 i i i i i
1000 1200 1400 1600 1800 2000 2200

PWM (us)

Figura 3.16: Fuerza de empuje producida por el motor 2 mediante la bateria de Li-Po y
mediante fuente switchada.
(Fuente: Autor)

= Por obvias razones al ser los 4 motores de similar construccion y funcionamiento, se
ve claramente que su fuerza de empuje producida es similar pero no es exactamente
igual.

= El motor 2 genera mayor fuerza de empuje que los tres restantes y que el motor 1
es el que menos fuerza genera ante la misma senal de entrada.

s La diferencia de fuerza generada entre el motor 1 y 2 es de 22 gramos aproximada-
mente cuando se aplica una senial de entrada de 1950 us.

= Los 4 motores presentan una respuesta no lineal de empuje vs PWM en todo el
barrido de la sefial de entrada de PWM del 0 al 100 %.

» Los motores saturan aproximadamente a un valor de 1950 us.
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3.5 Determinacion de la fuerza de empuje f;,

Fuerza de Empuje vs PWM de cada Motor
600 T T T

400 —

motor 4
motor 2
motor 1
motor 3

300

Fuerza [g]

200

100

~100 i i i i
1000 1200 1400 1600 1800 2000 2200

PWM(us)

Figura 3.17: Fuerza de Empuje producida por la hélice 1 para cada valor de PWM.
(Fuente: Autor)

= Los motores empiezan a girar a un valor de 1080 us teniendo asi una zona muerta
de 80 us.

3.5.5. Determinaciéon del rango de operaciéon de la senal de con-
trol de PWM

Cada driver puede recibir valores de PWM comprendidos entre 1080 y 2000 us, sin
embargo, ahora se va a delimitar dicha senal de control, ya que el sistema no va a operar a
velocidades demasiado bajas o en su defecto a muy altas velocidades, ya que los motores
se saturan, generando comportamientos no lineales que no se contemplan en el disenio de
los controladores de ésta tesis. El proceso realizado para delimitar la senal de control es
el siguiente:

= Se hace un barrido de la senal de control desde 1000 a 2000 us con intervalos de 50
us por 5.1 segundos cada intervalo. En total son 21 valores de prueba que se envian
al driver del motor brushless que generan las fuerzas de empuje.

= Se extraen los valores de fuerza de empuje de estabilizacion junto a su respectivo
valor de PWM de entrada. A continuacion, se tabulan los valores para el motor 4

o1



3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

de acuerdo a tabla 3.1.

Tabla 3.1: Fuerza de empuje estable producida por el motor 4.

[ PWM [ 1200 [ 1300 [ 1400 | 1500 | 1600 | 1700 | 1800 | 1900 |

| Fuerza g [| 40.01 | 73.96 | 107.62 | 158.67 | 215.97 | 291.17 | 370.56 | 455.81 |
(Fuente: Autor)

= En la figura 3.18, se muestran los valores de fuerza vs PWM para el motor 4:
la primera grafica muestra la respuesta transitoria transitoria para cada escal6n
enviado al motor 4 y en la segunda se muestra los valores en estado estable

Fuerza de empuje mediante escalones de 50us Fuerza de Empuje estable cada 50 us
T T T T T T T T x*
500 500 ]
4501 4501 *o
400} 400 o
*
350 3501 B
*
S 3001 S 3001 % 1
g g
5 2501 5 250f *. B
=} =
w w *
2001 2001 ¥ 1
150 150} * 1
*
100t 100f « ¥ 1
*
L L * ]
50 50 i
0 : : : : oLsx " : : :
1000 1200 1400 1600 1800 2000 1000 1200 1400 1600 1800 2000
PWM(us) PWM(us)

Figura 3.18: Fuerza de empuje producida por el motor 4 para cada valor de PWM.
(Fuente: Autor)
Obtencion del rango de la senal de control

De acuerdo a la figura 3.18, la senal de control se limita de acuerdo a los siguientes
criterios:

= El rango de Empuje vs PWM es no lineal, sin embargo, la regiéon tutil de anélisis y
operacion del motor es precisamente la que calculamos anteriormente cuando cada
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3.5 Determinacion de la fuerza de empuje f;,

hélice debe generar 0,345 kg de empuje y esta fuerza se da cuando el driver recibe
un valor de PWM de 1780 us aproximadamente.

= El Rango de la senal de control se define entre 1500 a 1900. Para valores menores
a 1500, el quadrotor ejerce una fuerza de empuje minima y para valores sobre 1900
us, el motor estaria trabajando en modo de saturacion, produciéndose oscilaciones
y posteriormente danando al motor al estar trabajando al limite de la potencia que
este puede generar.

= El rango de la fuerza de empuje generado con la senal de control del 50 al 90 % de
PWM esté alrededor de 160 a 465 g, permitiendo que el sistema pueda elevar su
propio peso.

3.5.6. Aproximacion lineal de la fuerza de empuje de cada motor
mediante minimos cuadrados

Una vez delimitada la senal de control de 1500 a 1900 us, el tratamiento de los datos
realizado para cada motor es el siguiente:

1. Se extraen los valores de fuerza de empuje estable entre el rango de operacion de
1500 a 1900 us con su respectivo valor de PWM de entrada.

2. Mediante MATLAB se envia el conjunto de vectores de cada motor a una funcion
que ajusta a una regresion lineal y devuelve la ecuaciéon de la recta, que minimiza
el error para el conjunto de valores de prueba obtenidos de cada motor.

3. Se realizan las graficas para cada motor en la zona de trabajo.

En las figuras 3.19 y 3.20, se muestra la linealizacion realizada con el algoritmo de minimos
cuadrados para los motores 1, 2, 3 y 4 en la zona de trabajo de 1500 a 1900 us.

Las ecuaciones obtenidas mediante la linealizacién por minimos cuadrados para cada
motor son las siguientes:

f1, = 0,7460upyw 1 — 971,49
fap, = 0,7348upyw s — 946,68
fi, = 0,7020upyw 1s — 899,59
f3, = 0,6995upw 1s — 906,54

A continuacion, se muestra la ecuacion de la fuerza de empuje promedio de las 4
fuerzas f;, generados por los 4 motores:
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3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

Motor 1 Motor 3
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Figura 3.19: Linealizacion por minimos cuadrados para el motor 1 y 3.
(Fuente: Autor)

fiE = 077206UPW1W — 931707

En la figura 3.21, se muestran las cuatro ecuaciones linealizadas con el algoritmo de
minimos cuadrados para los 4 motores.

Analisis de las ecuaciones linealizadas de los motores

Segun la grafica y las ecuaciones respectivas de cada motor, se concluye:

= Para el angulo de roll intervienen las ecuaciones de los motores 2 y 4, que son muy
similares, por lo tanto, cuando ambos motores reciban el mismo PWM, tratarédn
de compensarse y por lo tanto mantendran el angulo de roll cercano a 0.

s Para el angulo de pitch intervienen las ecuaciones de los motores 1y 3, éstas difieren
por un offset, donde el motor 2 tiene un offset de 10 g mas que el motor 4, por lo
tanto, el controlador tratara de compensar dicha diferencia y mantener el angulo
de pitch cercano a 0.
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3.5 Determinacion de la fuerza de empuje f;,

Motor 2 Motor 4
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5 300 5 300
= =
w 'R
250 2501
200+ 200+
3
150 L L L L J 150 L L L J
1500 1600 1700 1800 1900 1500 1600 1700 1800 1900
PWM (us) PWM (us)

Figura 3.20: Linealizacion por minimos cuadrados para el motor 2 y 4.
(Fuente: Autor)

= Para el angulo de yaw intervienen las cuatro ecuaciones de los motores: 1, 2, 3y 4,
donde la mayor diferencia existe entre el motor 2 y 3, es asi que la ley de control
en modo deslizante debera compensar dicho desbalance y llevar al angulo de yaw
a su valor de referencia planetado.

3.5.7. Funcién de transferencia del sistema motor-hélice

Los valores se registraron mediante la balanza electronica. Se determiné la funciéon de
transferencia utilizando el método de identificacion de sistemas lineales de primer orden.

En la figura 3.22, se ilustra la respuesta dindmica del motor 4 ante un cambio tipo
escaléon de la senal de control de 1500 a 1700 us.

Obtencion de la Funcién de transferencia

El proceso para la identificacion de la funcion de transferencia de un sistema de primer
orden es el siguiente:

Rango de la entrada PWM Ay y el Rango de la salida Ay en gramos es:
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3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

Aproximacion lineal de los 4 motores

450
7
400 - B
iy
7
pd
//
350 o B
S
pd
//
300 B
G e
o pd
N 7
o - motor 4
T pd ——— motor 2
250 P B
e ——motor 1
g // —— motor 3
//
200 Z B
'l
e
//
150 ]
100 | | | | | | |
1500 1550 1600 1650 1700 1750 1800 1850
PWM (us)

1900

Figura 3.21: Linealizacion por minimos cuadrados de los motores 1,2,3 y 4.

(Fuente: Autor)

Ay = 1700 — 1500 = 200
Ay =Ypin — YN
Ay = 296 — 153,8 = 142,2

La ganancia del sistema es:

Ay 1422
T Ay 200

K = 0,711

Constante de tiempo, es el tiempo en el que el sistema tarda en alcanzar el 63 % de

su salida estable:
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3.5 Determinacion de la fuerza de empuje f;,

Respuesta al Escalén del motor 4

320 T T T T

300 -

280

260 -

240

Fuerza [g]

220

200 -

180 -

160 -

140 1 1 1 1 1 1 1 1

Tiempo (s)

Figura 3.22: Respuesta al escalén del motor 4.
(Fuente: Autor)

= (t,Yins + 0,63 % Ay) — (£, Yins)
= (t,153,8 + 0,63 * 142,2) — (¢,153,8)
= (t,243,38) — (t,153,8)

= 4,78 — 4,62 = 0,16

Por lo tanto la funcién de transferencia del motor 4 es :

K

Ga (S) - 1+7s
0,711

Gals) = 101645

o7



3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

Funciones de transferencia de los motores

Para tener una mayor precision en la determinacion de las funciones de transferencia,
a cada motor fueron aplicados dos escalones de magnitudes diferentes: el primero de 1500
a 1700 us y el segundo escaléon de 1700 a 1900 us, que es precisamente la zona del trabajo
en la que va a operar el quadrotor.

En la figura3.23 se muestra las respuestas al escaléon de los motores 1, 2, 3 y 4.

Respuesta al Escalén Respuesta al Escalén
500 T T T T T 500

T T T
Steps del Motor 4 - Steps del Motor 1
Steps del motor 2 [ a B Steps del motor 3

450

450

400 - 400 -

w
@
o
T
w
@
=)
T

Fuerza [g]
Fuerza [g]

w
S
=]
T
w
S
=]
T

250 - 250 -

200 - 200

150 i i i i i i i i i i i
0 2 4 6 8 10 12 14 0 2 4 6 8 10 12 14
Tiempo (s) Tiempo (s)

Figura 3.23: Respuestas al escalon para el motor 1, 2, 8 y 4.
(Fuente: Autor)

De la figura 3.23 se identifica la funcion de transferencia para cada escaléon de cada
motor de acuerdo al proceso anterior. A continuacion, las funciones G,,, (s) son las fun-
ciones de transferencia del j = 1,2 escalén de los motores i =1, 2 .3 y 4 respectivamente.

Gma, (8) = 7 3%?505 Gmay (8) = 7 +0 708,1163
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3.6 Identificacién de la fuerza de rotaciéon f;, en Yaw

Analisis de las Funciones de transferencia obtenidas

= Para los 4 motores, la ganancia K aumenta en el segundo escalén y esto es debido
a la no linealidad que existe entre empuje y PWM de entrada.

= Para el motor 1, 2, 3 y 4 la constante 7 disminuye en el segundo escalén y esto es
debido a la no linealidad que existe entre empuje y PWM de entrada.

Ahora se promedian las funciones de transferencia de los dos escalones de cada motor y
asi obtenemos la funcion de transferencia promedio que define a cada motor.

0,7375 0,7375
Gm - v Gm’ —_ 7
2 (8) = 770 1355 s (8) = T 0185
0,7725 07622
G (8) = 1770765 Gma (8) = 15701355

Estas funciones de transferencia nos serviran para implementar en el proximo capitulo,
en las simulaciones cuando se implemente la ley de control con Modos Deslizantes.

3.6. Identificacion de la fuerza de rotaciéon f;, en Yaw

Cada motor al estar girando crea una fuerza de rotaciéon, misma que genera un torque
alrededor del eje Z; produciendo un angulo de rotaciéon en yaw. El sentido de giro de
yaw depende del sentido en el que gira la hélice. En la seccién 2.2.3 se menciona que
la condicién necesaria para que exista un giro en yaw debe haber un desequilibrio entre
las 4 fuerzas que acttian sobre el quadrotor, por lo tanto, ahora se pretende averiguar la
relaciéon que existe entre la fuerza de empuje y la fuerza de rotacion en yaw.

A continuacién, en la figura 3.24 se muestra la fuerza que aparece en el plano X, Yy,
en cada motor que gira en el sentido de las manecillas del reloj. Por lo tanto, ahora se
obtendréa la relaciéon que existe entre la magnitud de la fuerza de empuje f;, v la fuerza
de rotacion f;,.

3.6.1. Proceso implementado de identificacion

El proceso implementado para la etapa de identificaciéon es el siguiente:

1. Esta prueba se realizé tnicamente con un solo motor, ya que, la fuerza de rotacioén
generada f;, es pequefia en relacion a la fuerza de empuje, es alrededor del 10 %
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3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

aw,

&

Fuerza de Empuje

g

Fuerza de Rotacién

Figura 3.24: Fuerza de rotacion fi, que aparece cuando existe la fuerza de empuje fi,
generada por el giro de la hélice.
(Fuente: Autor)

de la fuerza de empuje. La prueba se realizé en la base de madera de un grado de
libertad, teniendo en cuenta que para medir la fuerza de rotacion, el motor se gird
90° respecto a su eje de anclaje tal como se muestra en la figura 3.25.

2. De la misma manera, se registré a una tasa de 11.86 mediciones/s con la balanza
electrénica y se guardé en un archivo de texto para su posterior analisis.

En la figura 3.26 se muestra la prueba de medicion en laboratorio.

3.6.2. Tabulacion de datos

Se realizaron 9 mediciones con un rango de la senal de entrada de 1500 a 1900 us con
intervalos de 50 us. Se registro la fuerza en gramos ejercida en la balanza para cada valor
de PWM. A continuacién se muestra en la tabla 3.2 los valores de la fuerza de rotacion
registrada.

Tabla 3.2: Fuerza ejercida de rotacion por la hélice para cada valor de PWM.

[ PWM [ 1500 | 1550 | 1600 | 1650 [ 1700 | 1750 | 1800 | 1850 [ 1900 |

| Fuerza g [| 19.2 | 22.1 | 24.6 | 26.93 [ 28.36 | 30.39 | 32.2 | 34.15 [ 37.6 |
(Fuente: Autor)
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3.6 Identificacién de la fuerza de rotaciéon f;, en Yaw

Fuerza de Rotacion

Peso generado

Lectura de peso a
11.68 mediciones/s

Envio de PWM al ESC

Enlace serial a
57600 baudios

Figura 3.25: Diagrama de la forma de identificacion de la fuerza de rotacion que se produce
al girar la hélice.
(Fuente: Autor)

3.6.3. Aproximacion lineal con minimos cuadrados

En la figura 3.27, se muestran los valores medidos. La zona de trabajo se comporta
de manera lineal, por lo tanto, se considera que se encuentra entre 1500 y 1900 del valor
de PWM.

Analisis de la aproximacion

= Los valores de la fuerza de rotacién siguen un patrén lineal en el rango de operacién
de 1500 a 1900 us.

= La fuerza de rotacion f;,, es aproximadamente menor al 10 % de la fuerza de empuje
fin
= La ecuacién 6ptima de la recta mediante minimos cuadrados para la f;,, es:

fin = 0,043z pyas — 44,79 (3.13)
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3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

Figura 3.26: Ensamblaje del motor para la prueba de identificacion.

(Fuente: Autor)

= Se asume que todos los motores poseen la misma f;, debido a que en si las fuerzas
de empuje f;,, son similares.

3.7. Relacion entre la fuerzas generadas por la hélice

Jin ¥ fin

En la Seccién 2.2.4 se presenta un analisis de las fuerzas que actian el quadrator y
se observa que en realidad existen 8 fuerzas de control: 4 son fuerzas de Empuje y 4 son
fuerzas de rotacion.

T (f?)E_flE)l
To = (fQE_f4E)Z
Ty [(flR +f2R)—(f3R+f4R)]l

La ecuacion 6ptima promedio que relaciona la senal de control con la fuerza de empuje
es:

fiz = 0,7206upwrr — 931,07 (3.14)

La ecuacion 6ptima que relaciona la senal de control con la fuerza de rotacion es:
Jin = 0,043upwrr — 44,79 (3.15)
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3.8 Modelamiento de la incertidumbre del sistema

Fuerza de rotacion producida por la Hélice Aproximaciéon mediante minimos cuadrados
38 T T T 381
36 b 36+
34t * 34+
— 32t * 1 — 32t
=2 =2
c c
2 30t * : 2 30t
8 8
(=] o
2 28} * ] 2 28t
[} [}
k] * k]
8 26} 1 g 26}
[} [}
e e
24t * 1 24+
22 * b 22
201 1 20
* *
18 . . . 18 . . . )
1500 1600 1700 1800 1900 1500 1600 1700 1800 1900
Valor de PWM Valor de PWM

Figura 3.27: Fuerza de rotacion producida por la hélice.
(Fuente: Autor)

El objetivo ahora es que las 8 fuerzas de control presentadas se relacionen, es decir,
hallar una ecuacién que relacione f;, con f;,. La solucién simplemente se da con la
eliminaciéon de la variable upy s del las ecuaciones 3.14 y 3.15 por suma y resta. A
continuacién, se muestra la relaciéon obtenida:

fin = 0,0597f;, + 10,76 (3.16)

El término independiente de la ecuacién anterior se elimina debido a que en la seccion
2.2.4 el momento en yaw esta definido por: (fi, + fa,) — (fop + fap). Por lo tanto la
fuerza de rotacion en funcion de la fuerza de empuje queda definida por:

3.8. Modelamiento de la incertidumbre del sistema

Raffo et al. (2010) modela a las incertidumbre como una constante inversamente
proporcional a la masa del quadrotor para cada eje en el sistema fijo I de la siguiente
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3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

forma:

Ap = []T (3.18)

Mientras que para la dindmica de rotacion, se modela la incertidumbre en funcién de

los momentos de inercia:

4o Ao Awr (3.19)

A =
B L I, I..

3.9. Dinamica del Arducopter SDR

A continuacion, se muestra toda la dinamica del sistema con sus parametros identifi-
cados. Considerando que la f;,, estd dada en gramos, se transforma en kilogramos de la

siguiente forma:

fir = 0,00072upw s — 0,931 (3.20)

Considerando el bloque de ecuaciones de 2.19, la dindmica de traslacién para el 3DR
Arducopter incluyendo los disturbios planteados en las ecuaciones 3.18 y 3.19 se definen
por:

Az
% = (cospsenfcosp + senypsend) =y
m o m
i = (senysenfcosp — cospsend) 2y Ay
m o m
A (3.21)

%= —g+ (cosfcose) A4z
m  m

Uy = flE + fQE + f3E + f4E

fiE = 0700072UPWM — 0,931

La dinamica de rotacion para el $DR Arducopter esta dada por:
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3.10 Dinamica del 3DR Arducopter en variables de estado

v HewH Ly — L) -0 Ty
= 9 —_—
i L. 7L,
N _I:cr -1 + Izz p T
i o Vb + I—" (3.22)
Yy Yy
v e =Ly +Lz) 5 Ty
= 0 R
v L. YL

Asignando los torques como senales tnicas de entrada:

U2 = Ty = (f3E - flE)l
Uz = 79 = (fQE - f4E)l (3~23)
ug = 7y = 0,059 [(f1, + f3) — (f2 + f15)]

Las ecuaciones en funcion de las variables de entrada incluida la incertidumbre estan
dadas por:

7 I:L’:E I, - Izz N A

- —Ipe — 1 I..) .. A

o oozl L) g, s Ao (3.24)
P (Iww — Iyy + Izz) .. Uy Aw

L A S

3.10. Dinamica del 3DR Arducopter en variables de
estado

El vector en variables de estado del sistema completo esta dado por: [x1, z2, 3, T4, T5, Te, T7, g, !
a continuacién se muestra la equivalencia de cada variable de estado.

¢ = To = X1
0= T3 Ty = 2153
V=15 Te = X5
(3.25)
xr = XT7 rg = X7
Yy =g T10 = T
Z =11 T12 = T11

Las ecuaciones dinamicas del sistema de rotacién en variables de estado es:
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3. IDENTIFICACION DE LA PLANTA

o e+ Ly — L) Uz Ay
2= L. "7, I,

R S S us A
a:4:( Yy )x6x2_~_73+79
S (Ia:a: - Iyy + IZZ) Uq A"b

o= L. ML

Finalmente, las ecuaciones dindmicas del sistema de traslacion en variables de estado
es:

Zg = (cos(x5)sen(xs)cos(xy) + sen(ws)sen(xy)) % + %
A
x10 = (sen(zs)sen(xs)cos(x1) — cos(xs)cos(xy)) % + Hy
- w o Ax
x12 = —g + (cos(z3)cos(x1)) e .

66



CAPITULO 4

DISENO DE
CONTROLADORES POR
REGIMENES DESLIZANTES

En este capitulo se hace una breve revision de la teoria de los controladores no lineales
por modos deslizantes. Se proponen diferentes superficies de deslizamiento para disenar
leyes de control que se ajusten a determinados parametros de diseno. Mediante el analisis
de Lyapunov, se analiza la estabilidad del sistema con las leyes de control implementadas.
Se detalla el planteamiento de las formulaciones para el seguimiento de trayectorias.

4.1. Control por modos deslizantes

El analisis y disefio de la formulacion de las leyes de control por modos deslizantes
de este trabajo, se basan en el libro de control no lineal aplicado de Slotine et al. (1991).
La técnica de control por modos deslizantes trata de llevar al sistema por una superficie
formada por los estados del sistema, por lo tanto, esta técnica de control no lineal es
precisamente para sistemas que poseen incertidumbre paramétricas e incertidumbres a
causa de dinamicas que no pueden ser modeladas (Slotine et al., 1991).

4.1.1. Superficies Deslizantes

Un sistema dindmico puede ser representado por la siguiente ecuacion diferencial
(Slotine et al., 1991):
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4. DISENO DE CONTROLADORES POR REGIMENES DESLIZANTES

™ = f(z) + b(z)u (4.1)

Donde f(z) y b(x) representan dos campos vectoriales suaves que forman el sistema
dindmico. Ahora se pretende llevar al sistema de un estado inicial x a uno deseado x4,
por lo tanto, el error de aqui en adelante sera definido de la siguiente manera:

T=x— 24

En la referencia Slotine et al. (1991), se define una superficie variante en el tiempo
en el espacio R™ de la siguiente forma:

Sz, t) = <jt + /\) s (4.2)

Donde )\ es una constante positiva que amplifica o atentia la senal de error, Conside-
rando un sistema de segundo orden, donde n = 2 la superficie queda definida por (Slotine
et al., 1991):

S(x,t) = (jt + A) & (4.3)

Resolviendo la derivada temporal:

S(x,t) =T+ \E (4.4)

La superficie se forma por el error y la tasa de cambio del error. El objetivo de todo
sistema de control es precisamente que el error sea nulo, es asi que se disena una ley de
control que permita que los estados permanezcan sobre la superficie deslizante y esta sea
igual a cero.

4.1.2. Condicion de deslizamiento

Es la condicion en la que hace que el sistema evolucione, se acerque a la superficie
deslizante y se mantenga en ella.Esencialmente se trata de que la distancia dada por
S?(z,t) a la superficie S(x,t) disminuya conforme los estados del sistema evolucionan. A
continuacion, se muestra la condicion de deslizamiento (Slotine et al., 1991).

1d _,
_ < — .
2dtS (z,t) < =K |S(z,t)] (4.5)
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4.1 Control por modos deslizantes

Donde K es una constante positiva y esta condicién implica que de acuerdo a la
condicion inicial, se garantiza que la ley de control pueda mantener la condiciéon de
deslizamiento, seguir trayectorias y alcanzar la superficie en un tiempo finito. En la figura
4.1 se muestra las trayectorias que se generan, a partir de condiciones iniciales distintas
y en un tiempo finito siguen la superficie deslizante, cumpliendo con la condicién de
deslizamiento.

s(t)

Figura 4.1: Trayectorias que alcanzan la superficie de deslizamiento.

(Fuente: Slotine(1991))

4.1.3. Tiempo de alcance de la superficie

El tiempo que le toma al sistema pasar desde una condicién inicial z;(¢) al punto
deseado x4(t) para alcanzar la superficie deslizante, se encuentra definido por la constante
positiva K (Slotine et al., 1991).

|S(z,t =0

ti =
K

(4.6)

De acuerdo a Slotine et al. (1991), el tiempo que se deslizan los estados sobre la
superficie hasta llegar a x4(t) esta dado por:
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4. DISENO DE CONTROLADORES POR REGIMENES DESLIZANTES

n—1
tg = h\ (4.7)

Por lo tanto, para un sistema de segundo orden n = 2 el tiempo es:

tg = N (4.8)

En la figura 4.2 se muestran los tiempos en que alcanza el sistema la superficie desli-
zante:

dx/dt

Figura 4.2: Tiempo que alcanza un sistema de seqgundo orden la superficie deslizante.

(Fuente: Slotine(1991))

4.1.4. Control Equivalente

Mientras el sistema se encuentra en régimen deslizante, la rapidez de cambio de la
superficie debe ser nula (Slotine et al., 1991).

—S(z,t) =0 4.9
= 5(.1) (49)

Si se resuelve la expresion anterior, podemos encontrar el valor de sefial de control
equivalente que permite al sistema mantenerse en la superficie. Al considerar un sistema
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4.1 Control por modos deslizantes

de segundo orden de la forma & = f(x) 4+ w y si su dindmica es exactamente conocida,
la senal de control se obtiene directamente despejando del sistema de segundo orden
(Slotine et al., 1991):

Ueq = —f(z) + & (4.10)

Ahora se deriva la superficie y sabiendo que & = & — 2y se obtiene:

$(a,t) =F+AE=0
F—dy4+ AT =0

Reemplazando la dindmica y despejando la senal de control equivalente:

F(2) +teg — Ty + ANE=0

Ueqg = Tg — NI — f() (4.11)

De esta expresion se puede observar claramente que si se reemplaza la senal de con-
trol equivalente en el sistema, el campo vectorial f(x) se anula y queda tinicamente la
dinamica de la superficie deslizante.

4.1.5. Senal de control real para sistemas con incertidumbre

En el caso en que no se tenga el modelo dinamico exacto de un sistema, no se puede
aplicar de manera directa el control equivalente, es asi que hay que anadirle a la ley de
control la condicién necesaria de deslizamiento definida por: 1 4.5%(z,t) < —K [S(z,t)]
para que el sistema se dirija a la superficie deslizante y se mantenga en ella.

Slotine et al. (1991) plantea una forma para abordar los sistemas con incertidumbre
en los campos f(z) y g(z) y asi plantea la ganancia K como una funcién de los campos
vectoriales estimados. Esta técnica es muy efectiva y muestra excelentes resultados. Sin
embargo, en este trabajo se plantea a la ganancia K como una constante, debido a los
buenos resultados obtenidos para el cumplimiento de los objetivos de control para el
quadrotor.
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4. DISENO DE CONTROLADORES POR REGIMENES DESLIZANTES

4.2. Controlador por modos deslizantes de Orientacién

Debido a las grandes prestaciones de robustez del control por regimenes deslizantes,
ahora se disena el control para estabilizar los angulos de roll, pitch y yaw, que determinan
la orientacion del quadrotor.

El disenio parte con el planteamiento de la superficie, la obtencién de la ley de control
y el analisis de estabilidad de Lyapunov. El proceso de disefio se detalla para el angulo
de roll, mientras que para los angulos de pitch y yaw se realiza de manera similar y se
muestran directamente las superficies y las leyes de control.

4.2.1. Superficie deslizante de roll

De acuerdo a los planteamientos y formulaciones de Slotine et al. (1991), se plantea
la superficie deslizante en funcion del error y la tasa de cambio del error. El sistema debe
seguir la superficie planteada para mantener estable el angulo de roll.

S¢ =ey + )\€¢ (4.12)
El error de roll viene dado por el angulo deseado y la variable real del sistema:

ey = ¢ — da (4.13)

La superficie deslizante toma la forma:

S =& — da+ A (6 — da) (4.14)

El sistema seguiré la superficie deslizante y se mantendra en ella cuando se cumpla
la condicién de deslizamiento:

S¢ = 7K¢sign(5¢) (415)
Derivando la superficie del error respecto al tiempo se tiene:
Sp=0—da+ A (QS—%) (4.16)

A continuacién, se define la dindmica del angulo de roll donde no se incluye las
variables de incertidumbre obtenidas en el capitulo 3, ya que, precisamente el papel del
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4.2 Controlador por modos deslizantes de Orientaciéon

controlador por modos deslizantes, sera contrarrestar dichos efectos que perturben al
sistema. La dindmica que define a roll es:

Irx I *Izz N
Fow + Iy = Lo2) 5, U2 (4.17)

= L I

4.2.2. Ley de control de roll
El sistema en funcion de la ley de control conmutada esta dada por:
b= da+ Ao (&= da) = ~Kysign(S,) (4.18)

Sustituyendo la dinamica del sistema:

Tpw + 1y — I.2) 4 U " o .
( Iyy )¢9 + 172 — ¢a+ Ag ((b—(bd) = —Kysign(Sy) (4.19)

Despejando la senal de control en modo deslizante, se tiene la ley de control:

_ Loz + Ly — 1I2)
III

U = I:vw

G0+ G no (9-a) = Kosian(,)| (420

4.2.3. Analisis de la estabilidad de roll mediante Lyapunov

El analisis de estabilidad de Lyapunov para un sistema dindmico debe cumplir lo
siguiente:

1. La funcion de Lyapunov debe ser definida Positiva

2. La derivada temporal de la funcion de Lyapunov debe ser menor a cero.

Se plantea la superficie de Lyapunov cuadratica para garantizar que sea definida positiva:
V(t) = =52 (4.21)
=55 )
La derivada temporal de la funciéon de Lyapunov es:
V(t) = S48 (4.22)
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. DISENO DE CONTROLADORES POR REGIMENES DESLIZANTES

1

La derivada de la funcién de Lyapunov debe ser menor a cero:

S¢S¢ <0

Sustituyendo con la ley de control:

Se

Tpw+ Ty —1..) ;. . ..
(I + 1y )¢9+$¢d+x¢(¢¢d)]<o

I(IZ'JIJ x

Pero al implementar la ley de control se garantiz6 que:

Sy = —Kysign(Sg)

Por lo tanto se iguala:

am

Imz + I, — Izz A U 3 5 .
( Iyy )7,/19 — 1—2 + Ay (¢d — (b)} = —Kysign(Sy)

Entonces la derivada de la funcién de Lyapunov queda dado por:

S¢ [7K¢sign(5¢)] <0

Al ejecutar la expresion anterior:

— Ky [S <0

(4.23)

(4.24)

(4.25)

(4.26)

(4.27)

(4.28)

Por lo tanto, queda demostrado que siempre el sistema es estable al implementar

148%(z,t) < —n|S(x,1)l.

4.2.4. Leyes de control para el sistema de orientacion

a ley de control por modo deslizante, comprobando asi la propiedad de deslizamiento

Siguiendo el proceso de la seccién anterior, a continuacion se muestran las superficies
de deslizamiento y las leyes de control para el control de orientacién del quadrotor:

Superficies deslizantes:
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4.3 Controlador deslizante de traslaciéon

Sy =0 — da+ o (¢ — Pa)
Sg=0—044 o (0 —0,) (4.29)
Sy =0 —a + Ay (¥ — 1)

Leyes de control:

[ (Tpe + Ly — L) - - . Lo )
uy = Loy _( Iyy )qw + da — Ao <¢—¢d) - K¢szgn(5¢)}
Ty — I+ 1) - - .. '
us = I,y —( 7 vy )’g[)(b + 04 — Mo (Q—Qd) — K@S’LQTL(S@):| (4.30)
L vy
[ (Ipe — Ly + 1) - . .o )
ug =1, _( [yy )¢9 + g — Ay (zp—z/}d) — Kﬁ,szgn(&/,)}

4.3. Controlador deslizante de traslacion

De la manera en que se abordé disené para el controlador de orientacion, se plantea
el diseno de las superficies deslizantes para z, y y z. A continuacion, se tiene la dindmica
del sistema de traslacion:

& = (cosypsenbcosp + senisend) “

i = (senypsenbcosp — cosbsend) il (4.31)

2= —g+ (cosOcosd) %

Se proponen dos nuevas senales de control virtuales u, y u, para controlar las po-
siciones de x y y. Cabe recalcar que lo términos trigonométricos que acompanan a las
ecuaciones diferenciales de z y y, sirven solo de transformaciéon de los marcos de referencia,
asi que, en la proxima seccion se detallara su proceso de transformacion. Reescribiendo
la dindmica de traslacion en funcién de las senales de control virtual se tiene:

Uy
¥ =uy—
m
.. Uy
=y (4.32)
2= —g+ (cosOcosd) n
m

(0]



4. DISENO DE CONTROLADORES POR REGIMENES DESLIZANTES

Siguiendo el mismo proceso descrito anteriormente, a continuacién se plantean las
superficies de deslizamiento y sus respectivas leyes de control.

S’z:jj—x'd—&-)\m(x—xd)
Sy =9 —Ya+ Ny (Y — Ya) (4.33)
Sziéfz.d+)\z(272d)

Leyes de control:

= 2 [ = Ay (i) — Kasign(Sy)
Uy = uEl (52 — Ay (9=ya) — Kysign(Sy)] (4:34)
ut = s o 52— Ao (5=2) = Kosign(S.)]

4.4. Transformacion del sistema de traslaciéon a rota-
cion

Al ser el quadrotor un sistema subactuado, anicamente es posible controlar 4 de las
12 variables de salida, que son: las tres de posicion x,y,z y una de orientacion . Es
decir a estas cuatro variables se las puede imponer un valor de referencia, mientras que
los angulos de roll y pitch estan implicitamente controlados a 0 rad para estabilizar al
sistema.

Para controlar la posicién global x,y, z del quadrotor segiin su dindmica, se observa
que dependen unicamente de la misma senal de control u;, por lo tanto, la posicién z
sera controlada directamente por la senal de control u;, mientras que la posicién = e y
seran controlados por los dngulos de roll y pitch.

Las senales de control virtuales u, y u, estan en la marco de referencia I, por lo que
deben ser transformadas al marco de referencia B. En el capitulo 2 fue detallado que para
generar un movimiento de roll se deben descompensar las fuerzas que se encuentran en el
eje Y1, que es el opuesto al eje X1, donde se mide la rotacién de roll; por lo tanto usando
este criterio, la senal virtual u, controlara la referencia del angulo de pitch mientras que
u, controlara la referencia del &ngulo de roll. A continuacion, en la figura 4.3 se muestra el
esquema por el que deben pasar las senales de control virtuales de posiciéon y asi generar
los angulos de pitch y roll de referencia.

Para transformar las sefiales de control de un marco de referencia a otro, se debe
considerar que el control de orientacién garantiza que los angulos de roll y pitch tiendan
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4.5 Efecto chattering

Uy 0
bssssssss==y| Posiciéna p
I— Orientacién A ¢d
u
Yy

Figura 4.3: Esquema de transformacion de la sefial de control de posicion.
(Fuente: Autor)

a cero para lograr estabilidad, por lo tanto, el &ngulo que puede variar es el angulo de
yaw 1, es asi que, se muestra la matriz de transformacion de rotacion de 1 respecto a z.

cos (¢Y) —sen(y) 0
R(z,0) = | sen() cos(¥) 0
0 0 1
La matriz de rotacién anterior sirve para transformar del sistema inercial B del qua-

drotor al sistema I, por lo tanto, es necesaria realizar la trasformaciéon inversa, como
sigue:

R (1, 2) =R(z,9) "

Resolviendo la expresion anterior se tiene la matriz de transformacion:

cos () sen(yp) 0O
R(52) = | —senlv) as(0) 0

Por lo tanto, los d4ngulos de roll y pitch deseados para producir los movimientos en x
e y en funcién de las senales de control estan dados por la siguiente expresion:

=L w ] a2
4.5. Efecto chattering

El gran inconveniente que presenta la técnica de control por modos deslizantes, es
que su senal de control al alcanzar la superficie oscila infinitamente. Este efecto produce

7



4. DISENO DE CONTROLADORES POR REGIMENES DESLIZANTES

que en la practica no pueda ser implementada la ley de control en su forma natural, ya
que, su aplicaciéon directa producira que los actuadores se deterioren. La causa principal
de este problema se debe a la funciéon discontinua sign(S) que evalua a la superficie de
deslizamiento. A continuacién, en la figura 4.4 se muestra el efecto de chattering que
produce la funcién sign(S).

dx/dt

‘\ 50

N~

Figura 4.4: Esquema de transformacion de la sefial de control de posicion.

(Fuente: Slotine (1991))

La solucion para este problema, es tratar que la senal sign(S) tenga una suave tran-
sicion de nivel pero tratando de mantener su propiedad. Slotine et al. (1991) plantea la
funcién de saturacion de la siguiente forma:

S(z,t)

sat(S(z,t)) = e+ |S(z,t)|

(4.36)

Donde € es una constante positiva que define el ancho de la banda de transicion. Si este
valor es demasiado pequefio, su comportamiento se aparecera a la funcion sign(S), por
lo que cuando se implementen los controladores por modo deslizante, esta constante se
escogera de tal modo que produzca que la senal de control evite el chattering y produzca
una senal de control suave pero que garantice los objetivos de control.

Las tres leyes de control deslizante que evitan el chattering para la orientacion son:
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4.6 Seguimiento de trayectorias

[ (Ipe+ Ly — L) - . ..
Uy = Ixm _( Iyy )we + d)d — )\¢ ((;5—(;5(1) — K¢sat(S¢)}
r By L.) .. . ..
R — +L2) 4y — 2 (979(1) - Kgsat(Sg)} (4.37)
L vy
[ (Ipe — Ly + 1.s) - - . .o
ug =1, _( Iyy )¢9 + g — Ay (w—wd> - Kwsat(Sl/,)]

Mientras que las leyes de control deslizante para la posicién son:

g = = [ = Ay (#=va) = Kysat(S,)]
1
Uy = uﬁl [yd — Ay (y_lld) - Kysat(Sy)] (4.38)
m . .-
U = coslcosd [g 4+ 25—, (z—zd) — Kzsat(Sz)]

4.6. Seguimiento de trayectorias

El seguimiento de trayectorias para el quadrotor esta basicamente regido en el marco
de referencia I, por lo que, se definen los valores deseados para la posicion x, y, z. Ademés
se debe establecer la orientaciéon que tendra el quadrotor en el angulo de yaw . El
controlador por modos deslizantes para 6 y ¢ garantiza que el quadrotor este horizontal
en el plano XY y dependiendo de sus referencias alcanzara las posiciones deseadas en
x,y, z de la trayectoria definida.

4.6.1. Seguimiento de una trayectoria lineal
Para realizar el seguimiento de una linea en el espacio, se establecen los valores de la

posicion inicial y la de su posicion final de la recta y mediante la ecuacion de la recta en
3D se encuentran las ecuaciones mediante el siguiente proceso:

= Se definen los puntos de la recta: [x1,y1,21] ¥ [22, Y2, 22]-
= Se halla la diferencia entre los puntos: [z2 — x1,y2 — Y1, 2, — 21].

= Las ecuaciones que definen a la recta son:
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x=x1+ (xa — 1) A
y=y1+ Y2 —y1)A (4.39)
z=214+ (22— 21) A

Donde A tiene un rango de: 0 < X\ £ 1, por lo tanto, para generar la velocidad de
avance de la trayectoria basta con definir la velocidad de incremento de A. Es asi que a
A se la define en funcion del tiempo:

A= —t (4.40)

Definiendo el valor de k 2 1, es decir que si k = 1 la trayectoria lineal alcanzara el
valor final planteado A = 1 en 1 segundo. Por lo tanto para disminuir el avance de la
trayectoria lineal se aumenta el valor k.

4.6.2. Seguimiento de una trayectoria circular

Para realizar el seguimiento de una circunferencia se puede partir con las ecuaciones
cuadraticas, A continuacién, se plantea el proceso mediante funciones trigonomeétricas
para el seguimiento de una circunferencia en el plano XY centrada en el origen.

= Se define el radio r. que va a tener la circunferencia
» Se define la altura z a la cual estaré la circunferencia

= Las ecuaciones que definen a la circunferencia son:

x = resin(2n ft — g)
y = resin(2m ft) (4.41)

=z

Es asi que la trayectoria de la circunferencia siempre empezaré en el punto [—7., 0, z].

4.6.3. Seguimiento de una trayectoria en espiral

Para el seguimiento de una trayectoria en espiral se utilizan las mismas ecuaciones
en z,y de la circunferencia y solo se define el valor del paso de la espiral, que a su vez,
establece la ecuacion de la recta para alcanzar la altura z, por lo tanto, las ecuaciones
quedan definidas por:
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4.7 Implementaciéon del seguimiento de trayectorias

x =resin(2mft — g)
y = resin(2m ft) (4.42)

z=2z+kpt

Donde k), es la constante de paso de la espiral.

4.7. Implementacion del seguimiento de trayectorias

En la secciéon 4.6 se plantearon las ecuaciones: 4.39, 4.40,4.41 y 4.42 que generan las:
trayectorias lineales, circulares y en espiral. Estas ecuaciones generan los valores deseados:
[©d, Yd, zd]T en cada instante de tiempo y son las referencias que modifican las superficies
deslizantes de posiciéon que son las siguientes:

SmZ.%"—JJ'd—i-)\x(l‘—l‘d)
Sy =9 —Ya+ Ny (Y — Ya)
SZ:,’i’fz.d#*)\z(Z*Zd)

De acuerdo a las valores de referencia que generan cada tipo de trayectoria, las le-
yes de control CMD modifican sus valores para acercarse a las superficies deslizantes y
mantenerse en ellas, tratando que el error de seguimiento se anule.

81






CAPITULO 5

SIMULACION, PRUEBAS Y
ANALISIS DE RESULTADOS

En este capitulo se muestran las simulaciones de los controladores implementados
en Simulink, donde se validan las contantes de los controladores que permiten un buen
desempeno del mismo. Se presentan los resultados obtenidos con la implementaciéon prac-
tica de los controladores en el quadrotor y se presentan los resultados obtenidos.

5.1. Simulacién de los controladores

En esta seccidon se van a mostrar los resultados de simulacién de los controladores por
modos deslizantes, utilizando la plataforma de Simulink de MATLAB 7.10.0. Se plantean
dos escenarios de simulacion: el primero es la simulaciéon del control de orientacion del
modelo aproximado y el segundo es la simulaciéon del modelo del quadrotor que viene
integrado en el toolboz de robotix de MATLAB.

5.1.1. Simulacién del control de orientacion del quadrotor

En Simulink, fueron implementadas las tres leyes de control por modos deslizantes
para controlar las tres ecuaciones diferenciales de orientacién presentadas en el capitulo
2. En la simulaciéon se implementan las funciones de transferencia de cada uno de los
motores obtenidos en el capitulo 3. A continuacién en la figura 5.1 se muestra el diagrama
de bloques implementado para el proceso de simulacion.
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0 ] pitch des
Pitch des U pitch g U pitch uPitch | U3 tarque pitch R | |
0 ] roll des. B >
Roll des
U roll o] U roll R o] U2 torgue roll X
ANGULOS
0 P yaw des.
Yaw desa >
N
LA J ‘L I Uyaw | U yaw uvaw | U4 torque yaw L Ll
—— .l >
YYY VELOCIDADES
CONTROL DESLIZANTE MEZCLADOR DE DINAMICA + DISTURBIOS
ORIENTACION SENALES Y DISTURBIOS
7
VECTOR DE ESTADO
» .
»

Figura 5.1: Diagrama de bloques de simulacion.
(Fuente: Autor)

5.1.1.1. Simulacién del efecto chattering

Esta prueba es para mostrar el efecto que hace la funcion sign(S) en la ley de control
por modos deslizantes, produciendo el efecto chattering y las oscilaciones en las leyes de
control. En la tabla 5.1 se muestran los valores de las constantes implementadas para
cada controlador en modo deslizante.

Tabla 5.1: Constantes de los controladores.

A K
Control de Roll 1.45 | 1.92
Control de Pitch || 1.55 | 1.9
Control de Yaw 2.2 2.1
(Fuente: Autor)

La simulacion parte con las condiciones iniciales para los tres angulos en —0,2 rad.
El efecto chattering se aprecia en la figura 5.2, mientras que la figuras 5.3, 5.4 se ve la
senal de control y el desplazamiento oscilante del sistema alrededor de la superficie ideal
de deslizamiento.

Analisis de la simulacion

= El sistema es estable, sin embargo tiene oscilaciones en los dngulos de orientacion.
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5.1 Simulacién de los controladores
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Figura 5.2: Efecto chattering en las variables de orientacion.
(Fuente: Autor)

= Las senales de control son oscilantes, lo que su implementacion directa produciria
un desgaste en los actuadores, por lo tanto, su soluciéon sera la implementacion de
la funcion de sat(S) en lugar de la funcion sign(S). Dicha aplicacion se vera en la

siguiente simulacion.

5.1.1.2. Eliminacién del chattering

La simulacion para eliminar el efecto chattering del sistema, parte con las mismas
condiciones iniciales en —0,2rad. En la tabla 5.2 se muestran los valores de las constantes
de los controladores, ademéas de los valores de la constante € de la funcién de saturacién

sat(S) implementadas para reducir las oscilaciones del sistema.

Tabla 5.2: Constantes de los controladores con la constante € para la eliminacion del
chattering del sistema.

A K €
Control de Roll 145 ] 1.92 | 0.1
Control de Pitch || 1.55 | 1.9 | 0.1
Control de Yaw 2.2 2.1 1

(Fuente: Autor
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Torque (kgf.m))

En la figura 5.5 se muestra la respuesta del sistema de orientacion, mientras que en
las figuras 5.6 y 5.7 se muestran las senales de control y la evolucién del sistema a la
superficie de deslizamiento S = 0.

Analisis de la simulaciéon

Con las constantes establecidas para el controlador por modos deslizantes se concluye:

» Mediante la implementacion de la funcion de sat(S) se eliminé el efecto chattering

o

-0.01

Sefial de control Roll
T T

Sefial de control Pitch
T T

Sefial de control Yaw
T T

\

H

H

H

Torque (kgf.m))

Torque (kgf.m)

-0.02

-0.04

-0.06

m AMARANAAAD
AL VEVIVYVYVY !

2

4
Tiempo (s)

6

-0.01

Tiempo (s)

-0.08

Tiempo (s)

Figura 5.3: Senales de control que producen el efecto chattering.
(Fuente: Autor)

del sistema, haciendo posible que las leyes de control sean continuas.

= El sistema no presenta méximo sobresalto en sus tres angulos de orientacion.

= El tiempo de establecimiento esta en aproximadamente en 4.8 s.

= Sila constante de la funcion de sat(S) € es muy pequeiia, el sistema se hara oscilante.
Mientras que si € se establece en un valor elevado, el sistema responde lentamente
ante un cambio de referencia. Por lo tanto, los valores escogidos son los que mejor

respuesta producen al sistema.

= Se aprecia claramente que el sistema alcanza la superficie deslizante S(x,t) =0y

se mantiene en ella.
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— S
2

Sy

—s,
S(x,)=0

didt(error)

-0.25 0 tiempo (s)

error

Figura 5.4: Superficies deslizantes con el efecto chattering.
(Fuente: Autor)

5.1.1.3. Simulacion con disturbios

La robustez del diseno del controlador se comprueba a través de la simulacion de
disturbios, agregando 2 tipos de perturbaciones: el primero se da a los 10 segundos y
el segundo a los 20 segundos. El primer disturbio consiste en emular la adicién de un
torque a las senales de control Uy, Uy, Uy, con una duraciéon de 1 segundo con un valor
de 0,01 kg f.m, mientras que el segundo disturbio consiste en emular un error de medida
de las variables de estado ¢, 6 y 1, con un valor escaléon de 0,1 rad para cada variable.
En las figuras 5.8., 5.9 y 5.10 se muestran los resultados de simulacion.

Analisis de la simulacion

= Se observa que el control por modos deslizantes garantiza la estabilidad del sis-
tema ante las perturbaciones, ya que, se recupera y alcanza la superficie ideal de

deslizamiento.

= El sistema se recupera de las perturbaciones en aproximadamente 4.5 s. Los angulos
de roll y pitch no presentan sobresalto ante las perturbaciones mientras que el
angulo de yaw posee un sobresalto ante el disturbio en la senal de control de yaw.
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Figura 5.5: Respuesta del sistema de orientacion.
(Fuente: Autor)

5.2. Simulacién del controlador por modos deslizantes
para el seguimiento de trayectorias

En la subseccién anterior se observo que el controlador por régimenes deslizantes
funciona muy bien en la estabilizacion de la orientaciéon del quadrotor en sus tres varia-
bles de estado ¢,0 y 1, ademas es robusto ante los dos tipos de perturbaciones que se

adicionaron.

La siguiente simulacion, tiene como objetivo mostrar la valides y robustez que posee
el controlador por modos deslizantes para adaptarse sin cambiar la estructura del contro-
lador, sino simplemente se acondicionaran las nuevas constantes para controlar el modelo
de un quadrotor que trae el toolbox robotiz version 9.9 para MATLAB desarrollado por

Peter Corke.
5.2.1. Toolbox robotix de MATLAB
El toolbox robotiz de MATLAB es una herramienta muy ttil, ya que, permite simular

varios modelos de robots, En la tabla 5.3 se presentan las constantes y caracteristicas
mas importantes del modelo del quadrotor que posee el toolbox robotix 9.9.
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5.2.2.

.
trayectorias
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Tabla 5.3:

Figura 5.6: Senales de control.
(Fuente: Autor)

Caracteristicas del modelo del quadrotor del toolbox robotiz de Matlab.
Parametros H Valor
Masa del quadrotor 4 kg
Inercia: Ipz,Lyy,1.. 0,082,0,082,0,149 kg.m?
Radio de la hélice 0,165 m
Longitud Brazo del robot 0,315m

(Fuente: www.petercorke.com)

Interfaz grafica de simulacion

Para el proceso de la simulacion, se ha implementado una interfaz grafica en MATLAB,
en el cual se pueden configurar los siguientes parametros:

Establecer las condiciones iniciales de ¢, 0 y .
Seleccionar el tipo de trayectoria: lineal, circular y espiral.
Variar la masa del quadrotor de 3,8 a 4,2 kg.

Adicionar disturbios de velocidad angular a cada una de las senales de los motores.
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S(x.)=0

didt(error)

-0.25 o tiempo (s)

error

Figura 5.7: Superficies de deslizamiento del sistema.
(Fuente: Autor)

s Configurar el valor de referencia v entre valor constante o una rampa en funcién
del tiempo.

= Configurar la velocidad de avance de la trayectoria en c¢m/s.
s Ver todas las graficas de las variables de estado ¢,0,1,x,y,z y sus respectivas

senales de control.

En la figura 5.11 se muestra la interfaz grafica desarrollada para la simulacion del se-
guimiento de trayectorias, la misma que es encargada en configurar los parametros del
sistema de Simulink

5.2.3. Diagrama de bloques implementado en Simulink

La interfaz grafica inicializa los valores de las variables de la simulaciéon. A continua-
cion, se describe brevemente los diagramas de bloques implementados.

= Posee un subsistema que planifica el tipo de trayectoria de las posiciones x4, ¥4, z4
en funcion de los parametros de la interfaz grafica.

= Kl susbsistema de control de posicion, es el encargado de calcular las senales de
control para seguir la trayectoria deseada.

90



5.2 Simulacioén del controlador por modos deslizantes para el seguimiento de

trayectorias
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Figura 5.8: Respuesta del sistema ante la adicion de perturbaciones.

(Fu

ente: Autor)

entre los dos marcos de referencia de I a B.

El subsistema de traslacién a rotacion toma las senales de control y transforma

El susbsistema de orientacion es el encargado en mantener la estabilidad del qua-

drotor cuando sigue una trayectoria y alcanza una posicion fija final

El subsistema mezclador de senales, es aquel que transforma las 3 senales de control

de torque en 4 seniales para los motores. Ademas aqui se implementan los disturbios

de torque que se implementan para cada motor durante 1 segundo.

En el subsistema de la dinamica del quadrotor, estd implementado el modelo del

quadrotor en una funcion S de MATLAB la cual desarrolla las ecuaciones diferen-

ciales del modelo segiin las 4 senales de entrada.

En la figura 5.12 se muestra el diagrama implementado para el seguimiento de trayecto-

rias.

Los valores finales de las constantes de control deslizante de cada variable para el

seguimiento de trayectoria, se presentan en la tabla 5.4.
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Figura 5.9: Senales de control para el rechazo ante las perturbaciones.

(Fuente: Autor)

Tabla 5.4: Constantes de los controladores para el seguimiento de trayectoria.

5.2.4.

A K €

Control en X 40 28 3

Controlen Y 40 28 3

Control en Z 34 34 | 1.2

Control de Roll 25 30 | 7.5

Control de Pitch 25 30 5

Control de Yaw 65.5 | 2.1 1

(Fuente: Autor)

Seguimiento de una una trayectoria Lineal

En la tabla 5.5 se detalla las caracteristicas para esta simulacién.
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5.2 Simulacioén del controlador por modos deslizantes para el seguimiento de
trayectorias

S(x.)=0

dldt(error)

error tiempo (s)

Figura 5.10: Superficies de deslizamiento del sistema.
(Fuente: Autor)

Tabla 5.5: Caracteristicas de simulacion.

|

I Valores \
Coordenadas punto Inicial 0,0,0
Coordenadas punto Final 2,2,2
Posicion Yaw Final 0 rad
Condiciones Iniciales ¢=0,0=0,9=0

(Fuente: Autor)

En la figura 5.13 se observa al quadrotor con su posicion inicial y final junto a la

trayectoria lineal realizada.

Respuesta de las Variables de estado

En la figura 5.14 se muestra los angulos del sistema al seguir la trayectoria lineal,

mientras que en la figura 5.15 se muestra las variables de estado z,y, z
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Panel
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Figura 5.11: Interfaz grdfica de simulacion para el seqguimiento de trayectorias.
(Fuente: Autor)

Senales de control de orientaciéon y posicion

En la figura 5.16 se muestra las senales de control de posicién, asi también la figura
5.17 muestra las senales de control de orientacion y en la figura 5.18 se muestra las senales

que se envian a los cuatro motores.

Analisis de las graficas

= El control por modos deslizantes garantiza el seguimiento de una trayectoria lineal
del quadrotor, ya que al observar las variables de estado del sistema son estables
y no presenta picos de sobresalto elevados que causaran que el sistema se vuelva

inestable.

= Las senales de control de los motores evolucionan para ser del mismo valor produ-
ciendo que el torque en roll y pitch se anulen y estabilicen al sistema.

= Cuando el sistema alcanza el valor deseado alrededor de los 10 segundos, posee un
sobresalto, pero el control por modo deslizante recupera al sistema inmediatamente.
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5.2 Simulacioén del controlador por modos deslizantes para el seguimiento de
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Figura 5.12: Diagrama de bloques para el sequimieto de trayectorias del Quadrotor.
(Fuente: Autor)

5.2.5. Seguimiento de una trayectoria circular

Ahora se simula el quadrotor para el seguimiento de una funcién cuadratica en el
plano XY. En la tabla 5.6 se muestran los datos de configuraciéon para la simulaciéon de

la circunferencia.

Tabla 5.6: Caracteristicas de simulacion de la trayectoria circular.

’ H Valores
Altura z 2 m
Radio de la circunferencia 1.5m
Posicion Yaw Final 0.2
Condiciones Iniciales ¢ =0,05,0 = 0,05,v = 0,05
masa del quadrotor 3,8 kg

(Fuente: Autor)

En la figura 5.19, se muestra el seguimiento de la trayectoria circular que realiza el
quadrotor, donde se observa claramente que al arrancar el sistema se sale de la trayectoria
y esto es debido a las condiciones iniciales que se plantearon. El error en x,y y z son
aproximadamente cero, ademaés la masa del quadrotor se redujo a 3,8kg, donde se observa
la robustez del controlador por modos deslizantes que compensa y lo mantiene estable al

seguir de manera adecuada la trayectoria circular.
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5. SIMULACION, PRUEBAS Y ANALISIS DE RESULTADOS

x(m)

Figura 5.13: Seguimiento de una linea.
(Fuente: Autor)

5.2.6. Seguimiento de una trayectoria en espiral

Se simula el quadrotor para el seguimiento de una funcién cuadratica en el espacio. En
la tabla 5.7 se muestra los datos de configuracion para la simulacion de la circunferencia.

Tabla 5.7: Caracteristicas de simulacion de la trayectoria en espiral.

’ H Valores ‘
Altura z de inicio 0.5 m
Radio de la circunferencia 1m
Posiciéon Yaw Final 0.2 rad
Paso de la espiral 0.5 m
Condiciones Iniciales ¢=02,0=0,9=0
masa del quadrotor 4,2 kg

(Fuente: Autor)

En la figura 5.20 se muestra el seguimiento de la trayectoria en espiral, donde se
observa claramente que al arrancar el sistema, sale de la trayectoria debido a su condicion
inicial de 0,2 rad en el angulo de roll. El seguimiento de la trayectoria es perfecto, ya que
se observa que conserva el paso de 1 metro de altura planteado. Se observa ademas que
funciona correctamente con la masa del quadrotor en 4,2 kg.
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Figura 5.14: Angulos del sistema al sequir la trayectoria lineal.
(Fuente: Autor)

5.2.7. Respuesta del sistema ante disturbios

Con la misma configuracion de parametros de la simulacién anterior, se anade ahora
un disturbio de 150 rad /s al motor 1. En la figura 5.21 se muestra que a los 10 segundos se
anade el disturbio durante 1 segundo y se observa que el sistema se sale de la trayectoria,
sin embargo la correcta actuaciéon de la ley de control por regimenes deslizantes, compensa
rapidamente al motor 3 para contrarrestar el disturbio y seguir nuevamente la trayectoria
en espiral.

5.3. Implementacion en el 3DR Arducopter

La implementacion se lleva a cabo en el 8DR Arducopter, donde se plantea el con-
trolador por modos deslizantes para controlar la orientaciéon del quadrotor. Esto se hace
debido a que el sistema embebido PX4-FMU nos registra solo las variables de estado de
orientacion, por lo tanto, no se disponen de las variables de posicion global del sistema
en x,y, z. Se ha observado que para controlar al sistema se deben tener las doce variables
de estado, las seis de posiciéon y las 6 de orientacion, debido a que el sistema es acoplado
de acuerdo a sus ecuaciones dinamicas, es asi que al no tener la medicion de las variables
de posicién en x, y y z se hace imposible el seguimiento de trayectorias, pero si se puede
controlar la orientacion del quadrotor.
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Figura 5.15: Variables de estado x,vy, z.
(Fuente: Autor)

5.3.1. Estimacion de los angulos de Euler

Los angulos de Euler son registrados mediante los sensores que posee la tarjeta PX4-
FMU. Las senales medidas estan contaminadas de ruido y errores por los movimientos
producidos por el quadrotor. La tarjeta PX4-FMU trae programado filtros de Kalman
para filtrar las senales y algoritmos para la eliminacion de los errores.

Los angulos de Euler son procesados por estos algoritmos a una frecuencia de 20 Hz.
Los algoritmos estan programados en lenguaje C++ y son compilados en Eclipse version
Juno Release. La tarjeta PX4-FMU envia los angulos de Euler a la tarjeta Arduino por
un puerto serial. En la figura 5.22 se muestra el compilador utilizado para la estimaciéon
de los angulos de orientacion del quadrotor.

5.3.2. Interfaz de control en LabVIEW

La interfaz de control por modos deslizantes fue implementado en LabVIEW. A con-
tinuacion se muestra las funciones que realiza la interfaz:

= Posee controles donde se establecen los valores de las constantes para cada contro-
lador CMD.
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Figura 5.16: Sefiales de control de posicion.
(Fuente: Autor)

= Recibe las seis variables de orientaciéon: ¢, qéﬁ,é,zp,ib provenientes de la tarjeta
PX4-FMU.

= Las variables: ¢, qﬁ,@, 9, Y, ¢, pasan por los subVIs de control deslizante y generan
las tres senales de control: ug, us v 4.

= Las senales de control pasan por un subVI que genera las cuatro senales de control,
enviando a la tarjeta arduino la misma que genera las senales de PW M y las envia
a cada motor.

» La frecuencia del lazo de control en LabVIEW es de 100 Hz.

En la figura 5.23 se muestra la interfaz en LabVIEW implementada, mientras que en la
figura 5.24 se muestra la el diagrama de bloques implementado para el control CMD del
angulo de pitch.

5.3.3. [Estabilizaciéon de los angulos de Euler

Se presentan las pruebas de los controladores CMD implementados al $DR Arducop-
ter. En la tabla 5.8 se muestran las constantes para cada ley de control.
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Figura 5.17: Sefiales de control de orientacion.
(Fuente: Autor)

Tabla 5.8: Constantes de los controladores para la implementacion real.

A K €

Control de Roll | 0.47 | 0.61 | 0.84

Control de Pitch || 0.47 | 0.61 | 0.84

Control de Yow || 0.82 | 0.93 | 0.36
(Fuente: Autor)

En la figura 5.25 se muestra la respuesta de los dngulos de Euler del sistema. Se
adiciond un disturbio en yaw en el tiempo ¢t = 15s.

Analisis de las graficas

» El sistema arranca con la condicién inicial : yaw = 1 rad y se observa que el
controlador corrige satisfactoriamente el error y lo hace en aproximadamente en 5
segundos.

= Se induce un disturbio en yaw cuando ¢t = 155, se observa que el sistema se recupera
del disturbio y los dngulos de roll y pitch permanecen estables.

= Se observa que las variaciones que tienen: roll, pitch y yaw se debe a que preci-
samente los motores no producen las mismas fuerzas de empuje, sin embargo la
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Figura 5.18: Sefiales de control para los motores.
(Fuente: Autor)

respuesta del sistema de control es muy buena ya que el sistema permanece estable
con una variacién pequena.

5.4. Analisis de Resultados

De acuerdo a la primera simulacién del sistema aproximado por pequeno adngulo se
destaca lo siguiente:

= Kl efecto chattering que presenta el control por modos deslizantes se ha logrado
eliminar mediante la utilizacion de la funcion de saturacion que es la que evalua el
valor de la superficie y asi determina la ley de control de salida.

= El controlador por modos deslizantes estabiliza los angulos de Euler en aproxima-
damente 4 segundos.

= En los tres dngulos de orientacién no presenta sobreimpulsos al pasar de —0,2 rad
a sus valores de estabilizacion en 0 rad.

= Kl sistema responde ante los disturbios adicionados en la senal de control y en
las variables de salida. La respuesta del sistema se sale de la superficie ideal de
deslizamiento, sin embargo se recupera inmediatamente en un tiempo de 5 segundos
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y(m)

x(m)

Figura 5.19: Seriales de control para los motores.
(Fuente: Autor)

debido a que el control de yaw responde mas lentamente que los controles de pitch
y roll que lo hacen en 3 segundos aproximadamente.

De acuerdo a la simulacion del sistema dindmico que trae el toolbox robotiz de MATLAB
se destaca lo siguiente:

= El sistema responde ante el seguimiento de trayectorias lineales de manera adecua-
da, donde el error en estado estacionario en los dngulos de orientacion es 0. Asi
también, en la posicién en x y y mientras que en z presenta un error de 2 cm al
pasar de 0 a 2 m de altitud.

= Kl sistema de control responde adecuadamente a los dos tipos de disturbios agre-
gados al sistema de manera favorable, ya que reacciona en 4 segundos.

= Se pudo observar que sin cambiar de los controladores CMD ni la estructura ni sus
constantes, el controlador es robusto, ya que al cambiar la masa del quadrotor se
adapta y sigue las trayectorias planteadas.

= Se probo que el control CMD se adapta a las trayectorias ya sean lineales, circulares
o espirales.

De acuerdo a la implementaciéon del control de altitud se destaca:
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X: 0.5833
Y:-08122
z:2151

X: 0.5577
Y:-0.8301
z:1.156

x(m)

¥(m)

Figura 5.20: Seguimiento de la trayectoria en espiral.
(Fuente: Autor)

= K] sistema de control en modo deslizante actiia de manera adecuada, ya que es
capaz de ser robusto ante los disturbios que se implementaron, estabilizando al
sistema en 5 segundos.

= Las pequenas oscilaciones de: roll, pitch y yaw alrededor del punto de equilibrio
en [0,0,0] se debe a que las funciones de transferencia de los subsistemas hélice-
motor no son iguales, sin embargo el controlador CMD compensa las diferencias y
mantiene al sistema estable.
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2 -2 y(m)

X(m)

Figura 5.21: Respuesta del sistema ante un disturbio.
(Fuente: Autor)
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#include <nuttx/config.h>
#include <unistd.h»
#include <stdlib.h>
#include <stdic.h>
#include <stdbool.h>
#include <poll.h>
#include <fentl.h>
#include <float.h>
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#include <sys/prctl.hs
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#include <errno.h>
#include <limits.h>
#include <math.h>
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Figura 5.22: Compilador Eclipse para la estimacion de los dngulos de Euler.
(Fuente: Autor)
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Figura 5.25: Respuesta de los dngulos de Fuler del 3DR Arducopter.
(Fuente: Autor)
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CAPITULO 6

CONCLUSIONES

Ha sido comprobada la robustez del sistema de control basado en modos deslizantes,
en virtud de que el diseno se realizdé para un modelo aproximado y la implementacioén
mostré un desempeno apegado a las simulaciones. El control CMD es robusto y en reali-
dad no depende de que se conozca la dinamica exacta del sistema, sin embargo su robustez
presenta limites debido a que las oscilaciones que causan el efecto chattering perturban
al sistema y lo pueden vuelver inestable. El control CMD esta orientado a que responda
infinitamente rapido, es asi que en la aplicacion practica se implementé una funcién de
saturacion para limitar las oscilaciones, sin embargo esto provoca que el sistema tarda
en alcanzar la superficie de deslizamiento.

La estimacion de los dngulos de Euler mediante la implemetaciéon de la tarjeta PX4-
FMU con filtros de Kalman, eliminaron el ruido de los sensores y los errores de medida
debido a los movimientos del quadrotor de manera satisfactoria.

El modelado cinématico y dinamico del sistema ayuda notablemente a la comprension
y la abstraccion de los efectos fisicos del sistema para la implementacion de los algoritmos
de control en modos deslizantes.

El planteamiento de las seis superficies de deslizamiento para el seguimiento de tra-
yectorias cumplen los objetivos de diseno, ya que permiten anular el error de seguimiento
incrementando a la robustez del sistema, ante cambios de referencia, adicién de disturbios
y variacién en la masa del quadrotor.

El analisis de Lyapunov garantiza que el sistema sea estable siempre y cuando la
sintonizacion de las constantes sea la adecuada.

Se comprobo6 que el empleo de la técnicas de control no lineal por CMD permiten que
las mismas, controlen de manera adecuada a los tres modelos dinamicos que fueron sujetos
de pruebas en esta tesis. Comprobando su correcto funcionamiento en las siguientes
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plantas: el modelo dindmico aproximado, el modelo del quadrotor del toolbox robotiz de
MATLAB y en el 3DR Arducopter.

Al no existir un método anélitico para encontrar las ganancias de los controladores
CMD, hizo que la implementacion del sistema de control CMD en LabVIEW sea de
mucha utilidad, ya que redujo el tiempo para encontrar las constantes adecuadas del
CMD para el 8DR Arducopter.

La simulacion mediante la dindmica propuesta en el toolboxr robotix de MATLAB,
comprueba que es posible realizar el seguimiento de trayectorias de forma satisfactoria,
ya que el sistema responde eficazmente ante las perturbaciones y esto se debe a que en
la simulacién se encuentran disponibles las 12 variables de estado libres de ruido.

El cambio de la masa de un quadrotor produce un cambio dindmico notable en el
sistema, pero sin embargo en la simulacién se pudo probar la facilidad de adaptacion
que tiene el CMD para acoplarse y responder de manera adecuada, mas sin embargo si
los cambios de la masa son mayores el sistema no responde y por lo tanto habra que
realizar ajustes en las constantes que amplifican o atentan los valores de las superficies
deslizantes.

Se comprob6 que la frecuencia del lazo de control implementado en 100 Hz fue la
que mejor respuesta produjo en el sistema, ya que con frecuencias menores causaban
oscilaciones volviendo al sistema inestable.

Los inconvenientes de hardware del sistema fueron causados por las baterias de Li-
Po, ya que el consumo de corriente de los motores fue alto, provocando que las pruebas
del sistema duren alrededor de 5 minutos. Cabe recalcar que al descargarse la bateria
produce menor fuerza de empuje, induciendo la disminucién de los efectos de las senales de
control. Otro inconveniente notable fue la baja precision en la estimacion de las variables
de posicién x, y, z lo que causo que no sea viable la implementacién del control de posicion
del quadrotor en el plano XY.

Trabajos futuros

La implementacion real de un sistema de seguimiento de trayectorias, se lo puede rea-
lizar mediante la retroalimentacién de las coordenadas de posiciéon utilizando un sistema
de vision artificial.

Realizar algoritmos de estimacion que permitan cambios suaves de posiciéon mediante
un GPS, para el seguimiento de trayectorias en ambientes abiertos.

Implementar los controladores directamente sobre una plataforma en tiempo real que
permita mayor autonomia del sistema.
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ARX
CMD
FMU
LQR
MIMO
MPC

PI
PID
RTOS
UAV
UPS

GLOSARIO

Autoregresivo con variable exogena

Control por Modo Deslizante

Flight Management Unit o Unidad de Gestion de Vuelo
Regulador Lineal Quadratico

Multiple Entrada Multiple Salida

Control por modo Predictivo

Control Proporcional

Control Proporcional Integral

Control Proporcional Integral Derivativo

Sistema Operativo en Tiempo Real

Unammed Aerial Vehicle o Vehiculo Aereo no tripulado

Universidad Politecnica Salesiana
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