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Resumen

El presente trabajo final de master ha tenido como objetivo el estudio de las
diferentes problematicas relativas al control de la estabilidad en vuelo de
vehiculos no tripulados de tipo quadrotor.

Para poder abordar el problema global que supone el desarrollo de un vehiculo
auténomo de tipo quadrotor el trabajo de final de master se ha estructurado en
varias partes que se pueden resumir como estudio tedrico y modelado
matematico del quadrotor, implementacion de un simulador del vehiculo,
estudio tedrico y disefio de las diferentes soluciones de control aplicables al
caso, construccion del vehiculo y validacién experimental. Tomando esta
estructura de trabajo ha sido posible trabajar de forma que cada bloque
desarrollado se basase en los bloques previos, de esta forma los apartados
posteriores han servido como validacién de los anteriores. Con esta forma de
proceder se ha querido avanzar en el desarrollo del trabajo de forma robusta e
intentando minimizar los errores.

Este trabajo ha presentado un reto a la hora de aunar diferentes disciplinas de
la ciencia y de la ingenieria, esto se debe a que ha sido necesaria la aplicacion
transversal de conceptos como los propios de la fisica y la dinAmica de vuelo,
la ingenieria de control, la electronica, la computacién y la programacion. Todo
esto ha permitido un aprendizaje profundo en todo lo relativo a la
caracterizacion y control de aeronaves, en particular en las de tipo quadrotor,
asi como en lo referente a la eleccién y caracterizacion de los diferentes
dispositivos necesarios para su construccion. Ademas, la realizacion de este
trabajo ha servido para enfrentar las diferentes dificultades derivadas de la
programacion de los sistemas embarcados que constituyen la unidad de control
del vehiculo.

Ademas de todo lo anterior, en este trabajo final de master se demuestra como
en los udltimos afios el desarrollo de los vehiculos no tripulados se ha ido
acercando a la sociedad. Este acercamiento, asi como el desarrollo de
sistemas de altas prestaciones y bajo coste, ha permitido crear diferentes
variantes del concepto de quadrotor, esto ultimo ha permitido un disefio
especializado en base a la aplicacion. Ademas, en este trabajo se muestra
como el desarrollo de estos vehiculos presenta ciertas dificultadas que pueden
abordarse de forma satisfactoria con recursos limitados, posibilitando a su vez
plataformas abiertas Utiles para el desarrollo y prueba de aplicaciones mucho
mas complejas.
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1.- Introduccidn

1.1.- Motivacioén y objetivos

El desarrollo de vehiculos aéreos ha representado uno de los hitos de la
humanidad. En los ultimos afios la comunidad cientifica ha venido demostrando
un especial interés en el desarrollo de vehiculos aéreos autbnomos, siendo una
constante en las lineas de investigacion y desarrollo la integracion de mayor
inteligencia y autonomia, a la vez que se reducian los costes de operacion,
desarrollo y mantenimiento, en particular en aquellos de pequefio tamafio
(MAV, Micro Aerial Vehicle [1-3]). El reto que supone el desarrollo de vehiculos
de bajo coste orientados a automatizar acciones de control y supervision
cotidianas, asi como la implementacion del control de los mismos resulta
interesante y motivador. Por otro lado, la posibilidad de la aplicacién de estas
tecnologias al ambito civil crea una oportunidad de negocio que justifica la
inversion de recursos y capital humano en este tipo de investigaciones.
Ademas de los motivos comerciales, el desarrollo de un vehiculo aéreo con un
arquitectura totalmente propia (conocida, reconfigurable y reprogramable)
permite utilizarlo en el ambito de la investigacion y la docencia, en campos
como la navegacién autonoma o el disefio de algoritmos de procesado de
datos, entre otros. Otro factor que justifica el desarrollo de este tipo de
tecnologias es el hecho que los sistemas terrestres, que a priori presentan un
coste de operacidbn mucho menor, presentan una limitacion importante cuando
se trata de terrenos abruptos. Este factor limitador, que se presenta de forma
objetiva, hace necesario abrir nuevas vias de investigacion que incluyen
sistemas aéreos.

A pesar de las ventajas mostradas, el control de sistemas autonomos implica el
procesado de la informacién relativa a un gran numero de sensores, esto
complica el gran medida el disefio de dichos vehiculos. Por tanto el estudio y
modelado matematico de los vehiculos aéreos, asi como el desarrollo de
herramientas de simulacion previas a la aplicacion real, posibilitan el avance de
la técnica de una forma mas segura.

En este proyecto final de master se fijan como objetivos el estudio y control de
los vehiculos aéreos basados en cuatro rotores. Para lograr esto se realizara
un estudio de los sistemas existentes, ademas de un modelado matematico de
los mismos que permita el desarrollo de un simulador sobre el cual realizar un
primer estudio sobre diferentes controladores aplicables a este tipo de
problemas. Ademas de lo anterior, se realizard un estudio de los diferentes
sensores comerciales aplicables al vehiculo, teniendo esto como objetivo el
desarrollo de un prototipo de quadrotor sobre el que aplicar los conceptos
estudiados previamente. A continuacion se presentan un resumen
esquematizado de los objetivos y el plan de trabajo propuesto para este
proyecto.
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Estudio de los sistemas UAV basados en cuatro rotores: En este
punto se propone estudiar el estado del arte en los sistemas aéreos no
tripulados basados en cuatro rotores.

Modelado y simulacié de quadrotores: Una vez presentado un esbozo
de los sistemas en investigacion, se desarrollara un modelo matematico
completo del caso de estudio.

Disefio de controladores mediante diferentes metodologias para la
estabilizacion de un quadrotor: A partir del modelo matematico
desarrollado en el punto anterior, se llevaran a cabo la implementacion
del modelo en MATLAB, con el fin de poder evaluar todas las
alternativas de control contempladas.

Implementacion de un quadrotor: Con todo el conocimiento adquirido
en los apartados previos se procederd a la implementacion de un
prototipo de quadrotor siguiendo los siguientes pasos.

a. Estudio del caso de control del quadrotor en un punto de vuelo
estable.

Definicion de los margenes de operacion.
Eleccion de los componentes.
Adquisicion de datos de los sensores.

e. Comunicacion Sensores-Unidad de control-Actuadores.
Validacion experimental de los controladores disefiados: El objetivo
de este punto se presenta como la validacién experimental de todo el
trabajo desarrollado previamente.

ooo
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1.2.- Vehiculos Aéreos No Tripulados

1.2.1.- Definicidon y conceptos basicos

Un vehiculo aéreo no tripulado se puede definir, de forma simplista, como un
vehiculo aéreo en el que se ha sustituido al piloto por un computador y un
enlace de radio. La realidad es mucho mas compleja ya que el vehiculo aéreo
debe ser disefiado desde un principio bajo los requerimientos y limitaciones
inherentes al carecer de piloto.

Un sistema UAV (Unmaned Aircraft Vehicle), conocido como UAS (Unmanned
Aircraft System) esta formado por diferentes subsistemas (incluido la propia
estructura), las cargas, el control local (y en ocasiones remoto), subsistemas de
despegue, comunicaciones, entre otros. Todos estos subsistemas que
conforman el sistema principal son los equivalentes que se encontrarian en un
vehiculo aéreo convencional, s6lo que disefiados para el caso particular no
tripulado.

Es importante no confundir nunca un vehiculo aéreo no tripulado con un
vehiculo de modelismo, ya que la funcién de unos y de otros esta claramente
definida, por ejemplo los modelos de radio control estan orientados a
actividades de ocio, y siempre dispondran de un operador remoto en todo
momento, donde el operador controlara la trayectoria del vehiculo, de manera
que este modelo aéreo no requerira de ningun sistema que lo dote de
inteligencia, siendo ésta la otra gran diferencia, ya que un vehiculo no tripulado
tendra siempre sistemas que lo doten de una cierta inteligencia y adaptabilidad
a los cambios del entorno y a los requisitos de operacién. El caso intermedio
entre un vehiculo de control remoto y un vehiculo no tripulado es el caso del
"drone", ya que el drone, que puede volar de forma autbnoma sin intervencion
humana puede carecer o no de sistemas que lo doten de inteligencia. En
cualquier caso, la frontera entre un drone y un UAV es difusa y muchas veces
se habla de uno haciendo referencia al otro. A partir de este punto, se
considerara que un UAV es un vehiculo no tripulado que incluye sistemas de
navegacion, posicionamiento, sensores, sistemas de control y de computacion
que lo dotan de la capacidad de decidir y adaptarse a las variaciones del
entorno.

Normalmente los vehiculos no tripulados se clasifican en funcién de parametros
como el tamafio, o la capacidad para desempefar funciones. También es cierto
gue en algunos casos es dificil clasificar un vehiculo no tripulado en una Unica
categoria ya que suelen presentan cierta flexibilidad que les permite
desempeiniar diferentes funciones aun manteniendo una misma configuracion
estructural. Una posible forma de clasificar este tipo de vehiculos es en funcién
de su autonomia, a continuacién se muestra una posible clasificacién en base a
esto:

HALE - High Altitude Long Endurance. Este tipo de vehiculos estan disefiados

para alcanzar altitudes de 15000 metros y presentan una autonomia superior a
24 horas. Este tipo de UAV desempeiian funciones de reconocimiento,
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vigilancia y de combate, y son operados de forma exclusiva por las fuerzas
armadas de los paises.

MALE - Medium Altitude Long Endurance. Diseflados para volar a cotas
situadas entre 5000 y 15000 metros de altitud y con autonomia no superior a
24 horas 0 500 km. Las labores que desarrollan son muy parecidas al caso de
los HALE. Son operados de forma exclusiva por las fuerzas armadas de los
paises.

TUAYV - Medium Range or Tactical UAV. Este tipo de vehiculos es menor que el
MALE y se disefian para misiones que requieran autonomia de entre 100 km y
300 km. El operador es el mismo que en los dos casos anteriores.

UAV de corto alcance (Close-Range UAV). Vehiculo que opera en rangos
inferiores a 100 km en misiones de reconocimiento. Suelen ser operados por
las fuerzas armadas y por los cuerpos de seguridad y proteccion civil.

MUAYV - Mini UAV. Vehiculo no tripulado con un peso inferior a los 20 kg y
autonomia inferior a los 30 km. Disefiados para operar en entornos urbanos,
presentan velocidades de vuelo reducidas. Segun la normativa legal de cada
pais pueden ser operados por todo el mundo o no.

MAYV - Micro UAV. Son vehiculos con envergadura inferior a 150 mm y rangos
de operacion de decenas o algunos centenares de metros. Orientados
principalmente a operar en entornos urbanos e inclusive en interiores. Este tipo
de vehiculo puede ser operado por cualquier persona (sujeto a las regulaciones
de los paises). Esta alternativa es muy usada en centros de investigacion y
universidades para desarrollar proyectos de investigacion y de docencia.

NAV - Nano Air Vehicle. Este tipo de vehiculos presenta tamafios de unos
pocos centimetros. Estan orientados a investigacion, en particular para el
desarrollo de algoritmos de inteligencia distribuida y labores cooperativas entre
vehiculos. Su rango de operacién es de unos pocos metros.

Como se ha mostrado en la anterior clasificacion, el disefio UAV presenta una
gran flexibilidad a la hora de enfrentar cada tipo de mision. Esto muestra que
tomando la idea genérica de UAV es posible adaptar su disefio a unos
requisitos previos definidos en funcién del rol que desempefara.

Como se ha presentado hasta ahora, los UAV son de menor tamafio que los
vehiculos tripulados, ya que no es necesario el espacio reservado al piloto, esta
disminucién del tamafio reduce el coste de operacion del vehiculo al reducirse
el peso de la aeronave. Ademas, los UAV disefiados bajo unas premisas
determinadas permiten reducir los costes de mantenimiento y de almacenaje.
Ademas de lo anterior, al reducirse el tamafo del vehiculo, las labores de
mantenimiento pueden ser llevadas a cabo por equipos de trabajo reducidos.
Teniendo en cuenta todo esto se puede determinar que el coste de un UAV
especializado para una tarea concreta puede ser de entre el 40 y el 80% del
coste de un vehiculo aéreo tripulado, visto desde el lado del coste de operacion
del UAV representa un 40% del coste de operaciéon de un vehiculo tripulado [8].
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Evaluado de forma técnica, un UAV comprende un gran nimero de elementos
y subsistemas. Cada uno de estos elementos y subsistemas tiene que verse
como un elemento fundamental del UAV, presentando todos ellos una
funcionalidad critica, constituyendo entre todos una estructura horizontal y en
algunos casos cooperativa. En la figura 1.1 puede verse un esqguema
simplificado de los blogues fundamentales de un sistema UAV. A continuacion
se describen los bloques principales presentes en un sistema UAV
convencional.

1.2.2.- Sistemas basicos de un UAV

1.2.2.1.- Estacién de control

La estacién de control es el centro que controla las operaciones del UAV vy sirve
de interfaz hombre-maquina. La estacion de control puede considerarse de tres
formas, la primera como remota y situada en tierra (GCS, Ground Control
Station), la segunda forma como embarcadas (SCS, Ship Control Station), la
dltima posibilidad es que la estacion de control esté embarcada en otro
vehiculo aéreo (ACS, Aircraft Control Station).

Desde el centro de control el usuario interactia con el vehiculo, ya sea de
forma pasiva recibiendo datos o de forma activa reconfigurando el perfil de la
mision. Ademas en algunos casos el proceso de aterrizaje esta asistido desde
el centro de control.

Vehiculo
Aéreo

/ Comunicaciones \

Lanzamiento

y
recuperacion

Navegacion <> <> (Carga util

Estacionde t
control

Interfaces

Fig. 1.1. Diagrama de blogues de un sistema UAV.
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Los requisitos de carga vienen marcados por el perfil del rol que debe
desempeiniar. Por ejemplo, un UAV destinado al rodaje de tomas panoramicas
debera disefiarse de manera que sea capaz de embarcar una cdmara de video
y el sistema de estabilizacién de la misma. Esto podria requerir una capacidad
de carga de unos 4 kg. Por otro lado, si el UAV debiera embarcar un sistema
de radar de alta potencia, los requisitos de carga para el transporte de las
antenas, la electronica inherente y el sistema de alimentacion podria implicar
una capacidad de carga cercana a los 1000 kg. Ademas de todo esto, se debe
considerar que el propio UAV tiene que ser capaz de transportar la electronica
y los sistemas de comunicacién que permiten su operacion.

1.2.2.2.- Carga util

1.2.2.3. Vehiculo aéreo

El tipo y las capacidades del vehiculo aéreo vienen fijadas por los requisitos de
la mision que debe desempeniar. Entre estos requisitos se incluiria la capacidad
de carga, la instrumentacion embarcada, la autonomia o las condiciones
climaticas de operacion. Contra mas complejo sea el perfil de la mision a la que
se destinaréa el vehiculo, méas sofisticado debera ser.

Dependiendo del entorno y la velocidad que deba alcanzar el UAV, este debera
definirse una estructura entre dos posibilidades, la estructura de avién o la
estructura de vehiculo basado en rotores. Es dentro de esta segunda categoria
donde se centra este proyecto final de master. Normalmente cuando la
velocidad tiene que ser baja o se requiere una estabilidad alta y poder quedar e
vuelo estacionario se opta por la formula de helicoptero o UAV de rotores.
Ademas, a nivel de disefio de la estructura, el modelo de rotores es mucho mas
sencillo, aunque también son mas limitadas sus capacidades.

La lineas de investigacion mas avanzadas contemplan la opcion de vehiculos
hibridos o convertibles, con esto se hace referencia a vehiculos no tripulados
que pueden cambiar de forma dindmica su forma de vuelo, pasando de un
sistema de hélices similar a un helicéptero a un sistema de avance horizontal
como el de un avion.

1.2.2.4.- Navegacion

El sistema de navegacién y de posicionamiento permite conocer la posicion del
vehiculo en cada momento, permitiendo trazar y seguir la trayectoria correcta
para la misién pre-programada. Para situaciones donde existe comunicacion
desde la estacidén de control, esto es importante, pero aun lo es mas cuando el
UAV es totalmente autbnomo y por tanto tiene que hacer frente a las
situaciones imprevistas en base a su propia inteligencia.

Tiempo atras el sistema de navegacion era costoso, pesado y poco preciso, y
estaba basado en sistemas de navegacion inercial y en protocolos de
posicionamiento radio desde la estacion de control. Sin embargo, en la
actualidad los sistemas de navegacion se basan en sistemas satelitales,
principalmente en GPS (Global Positioning System), esto permite simplificar y
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abaratar el sistema de navegacion embarcado en el UAV, ademas lo dota de
alta precision.

En los UAV no autbnomos, la comunicacion entre la estacion de control y el
vehiculo es continla. Ademds, la comunicacibn o seguimiento desde la
estacion de control es una buena practica (redundante) para dotar al sistema
de robustez frente a fallos de la navegaciéon GPS. Este seguimiento puede
llevarse a cabo mediante:

1. Seguimiento Radar. EI UAV es monitorizado mediante radar, de
manera que se tiene una idea de donde esta situado en cada
momento.

2. Seguimiento Radio: Se establece un enlace continuo entre el UAV y el
centro de control. Mediante el uso del tiempo de propagacion es
posible determinar la posicién de vehiculo.

3. Célculo directo: Mediante la integracion de los vectores de velocidad y
del tiempo de propagaciéon puede calcularse la posicién del UAV.

4. Reconocimiento del entorno: Mediante una camara embarcada en el
UAV, este puede realizar un reconocimiento del terreno y cotejarlo con
una base de datos, pudiendo determinar en cada momento su
posicion.

1.2.2.5.- Sistemas de lanzamiento y recuperacién

Como es logico los UAV requieren sistemas mecanicos para su despegue y su
aterrizaje. Estos sistemas dependen en gran medida del tipo de UAV, por
ejemplo un UAV de tipo avidon de gran tamafio y gran capacidad de carga
requerird de una pista de despegue y aterrizaje y de ruedas y sistemas de
frenado. Por otro lado, un pequefio vehiculo basado en rotores podra despegar
y aterrizar de forma vertical siendo sélo necesario unos soportes a modo de
pata para que la electronica no haga contacto con el suelo.

1.2.2.6.- Comunicaciones

En un UAV el sistema de comunicaciones presenta una demanda y una
criticidad particular, ya que debe ser capaz de mantener todos los enlaces de
datos en tiempo real entre los elementos internos del UAV y entre el propio
UAV vy la estacion de control o de recepcion de datos. Estos sistemas deberan
estar ajustados al alcance del vehiculo, y dependiendo del rango de vuelo
deberan ser de un tipo u de otro. Por ejemplo para distancias de cientos o miles
de km el enlace debera ser satelital ya que las limitaciones de las dimensiones
de las antenas transmisoras impedirian otro tipo de comunicacién. Por otro
lado, para distancias de decenas o algunos cientos de km se podria plantear un
sistema de radioenlaces de alta frecuencia, si bien es cierto, para que esto
fuera viable se debera garantizar cierta visibilidad directa entre la antena del
UAV y la antena del centro de control.
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En muchos casos la seguridad sera un requisito en la transmision, de manera
que se deberan aplicar algoritmos criptograficos para el envio cifrado de los
datos. De igual forma, dada la sensibilidad de los datos, los protocolos de
comunicaciones deberan implementar soluciones de correccion de errores por
ejemplo FEC (Forward Error Correction) ademas de codigos matematicos que
doten de robustez a los datos transmitidos (suponiendo que la transmision de
datos es digital ya que en analogico siempre presentara limitaciones a este
respecto).

1.2.2.7.- Interfaces

En este conjunto de sub-sistemas se engloban todos los elementos que
permiten de forma total o parcial la interaccion entre los
operadores/supervisores remotos y el UAV o entre los elementos del UAV.
Aqui se pueden presentar diferentes criterios de disefio, como usabilidad o
simplicidad en la presentacion de la informacién. Para el operador esto sera
capital, ya que en una situacion comprometida debera ser capaz de procesar
todos los datos ofrecidos por el UAV en el menor tiempo posible, minimizando
de esta forma el tiempo de respuesta.

1.3.- Quadrotores

Un Quadcopter o Quadrotor es un UAV. Estos vehiculos se caracterizan por
tener cuatro rotores, en contraposicion al caso convencional de helicopteros de
dos rotores. La gran ventaja de este tipo de configuracion, es la mejora en
términos de estabilidad y precision de vuelo mediante el balanceo de las
fuerzas producidas por los cuatro motores [4].

Fig.1.2. Quadrotor desarrollado para investigacion [5].
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Esto posibilita que este tipo de vehiculos tengan una mayor capacidad de
carga. Otra ventaja significativa se da en el proceso de aterrizaje y despegue,
ya que se dispone de una mayor estabilidad. Unido a esto, el hecho de operar
con cuatro rotores permite al vehiculo desempefiar sus funciones bajo
condiciones de viento o lluvia. En la figura 1.2 se muestra un quadrotor es una
estructura en aspa, donde su centroide coincide con el centro de masas del
sistema. En cada extremo de la estructura se sitia un rotor con su hélice. En el
centro de la estructura, se sitla el procesador que implementa el control, asi
como las baterias y la instrumentacion necesaria para la navegacion del
vehiculo.

El estado del arte de los quadrotores ha cambiado drasticamente en los ultimos
afos debido al gran nimero de proyectos de investigacion e iniciativas privadas
que ha surgido en torno a su estudio. Muchos de estos proyectos estan
desarrollados en torno a vehiculos comerciales, orientados al entretenimiento,
un ejemplo de esto es el del Draganfly [6]. Es tipico que en este tipo de
iniciativas de investigacion, estas plataformas comerciales sean modificadas
para aumentar sus capacidades en lo referente a coOmputo, navegacion y
comunicacién, dando lugar a soluciones hibridas mucho mas potentes y
versatiles que las originales. Otras tendencias han venido relacionadas con la
miniaturizacion del vehiculo orientado al desarrollo de “"enjambres" o
formaciones de robots aéreos cooperativos.

Si bien muchos de los ejemplos de quadrotores que se pueden encontrar
actualmente en la bibliografia han sido orientados a aplicaciones de laboratorio,
otras propuestas se han desarrollado dentro de marcos de trabajo mucho mas
amplios, inclusive en escenarios reales. Algunos de los campos de aplicacién
han sido los referentes a la localizacion y rescate de personas en entornos
hostiles, tipicamente en alta montafia, donde los drones son los vehiculos que
pueden acceder a zonas remotas de forma facil y sin poner en peligro la vida
de los rescatadores. Por otro lado, la prevencién y control de incendios es un
campo que se ha empezado a explotar en los ultimos afios, ya que los
vehiculos no tripulados permiten la supervision constante de zonas boscosas
sin poner el peligro la vida de pilotos, ademas de estas aplicaciones, los UAV
se usan cada vez mas en rescate en el mar o para el control de fronteras. Su
implantacion depende en gran medida de la capacidad de los desarrolladores y
empresas para minimizar los costes de los equipos, ademas de seguir
mejorando en el control de estos vehiculos, asi como en el desarrollo de los
algoritmos de navegacion y deteccion.

A modo de resumen, en la tabla 1.1 se muestran algunos modelos de

quadrotor, incluyendo modelos desarrollados por grupos de investigacion en
diferentes variantes y adaptados a diferentes perfiles de operacion, asi como
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modelos comerciales orientados tanto a profesionales como a aficionados al

aeromodelismo.

Titulo Centro de I+D
Variable- MIT
Pitch
Quadrotor
Mesicopter Stanforf
Quadrotor Atilim
MD4-1000 Microdrones
Phantom 2 dji

Foto

y #
«q

\

-

~
o

%

-

Tabla 1.1. Ejemplos de prototipos desarrollados para I+D o comerciales.
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Normalmente, los vehiculos autbnomos disponen de sistemas de comunicacion
avanzados, siendo los mas destacados los referentes a navegacion via satélite,
tanto en su variante estadounidense GPS (Global Positioning System) o en su
variante europea (Galileo). Este tipo de navegacion permiten al vehiculo volar
de forma auténoma, sabiendo en cada momento donde esta por medio de la
comunicacion que recibe de los satélites operados para tal fin. Ademas de
esto, en algunos casos es necesaria la comunicacion continua con la central de
control de vehiculo no tripulado, para este fin se dispone de sistemas de
comunicacion. Dependiendo del rango de distancias con las que tenga que
operar el vehiculo, la comunicacion podrd hacerse mediante un enlace punto a
punto entre la estacion de control y el vehiculo, o por contra debera hacerse
mediante un enlace satelital. Para el primer caso, el rango frecuencial podria
ser un problema, ya que para largo alcance, es interesante trabajar en ondas
medias o cortas, pero esto implica un problema con el tamafio de la antena
transmisora (para garantizar suficiente eficiencia de transmision la antena tiene
que ser grande). Esto no se aplica en recepcidon, de manera que la antena
puede ser mucho mas pequefia. A medida que se aumenta la frecuencia de
transmision, el tamafio de la antena se reduce, si bien la propagaciéon de las
ondas electromagnéticas también cambian, volviéndose condicién
indispensable la visibilidad directa entre la antena transmisora y la receptora
(salvando lo que pueda pasar a frecuencias intermedias con las zonas de
Fresnel). Para comunicacion satelital, en transmisiéon se debera elegir una
frecuencia lo suficientemente elevada (en el rango de las microondas) dentro
de las bandas habilitadas para este tipo de servicios. Aqui el problema de
cobertura queda limitado a la del propio satélite, siendo esta, de un modo u otro
bastante universal, ya sea con satélites de uso civil o con satélites dedicados a
otros usos.

La instrumentacibn embarcada en los sistemas actuales se basa
principalmente en sensores que permitan estabilizar el vehiculo (giréscopos,
acelerometros, altimetros), ademas de sistemas de monitorizacion de las
condiciones ambientales (sensores de temperatura y humedad), de forma
paralela pueden embarcar sistemas de percepcion del entorno como camaras
digitales, sistemas de radar convencional o SAR (Synthetic Aperture Radar).

Uno de los puntos criticos en este tipo de sistemas es el de la gestion
energética, dado que los recursos son limitados (baterias o combustible), el
namero de sistemas embarcados sera limitado, asi como lo sera la autonomia.
Todo esto limita de forma estricta las técnicas de disefio de estos sistemas,
siendo capital la aplicacion de técnicas de muy bajo consumo energético. Esto
a su vez limita la capacidad de computo (relacionada con los requerimientos
energéticos de forma exponencial), de manera que las tareas de procesado de
seflal que podran ser realizadas in situ seran en gran medida limitadas.
Algunas aeronaves integran sistemas de células solares para alargar la
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autonomia del vehiculo [7], si bien es cierto que este tipo de soluciones se
orientan a sistemas de mayor envergadura.

1.4.- Estructura de la memoria

La presente memoria se ha estructurado en once capitulos. Cada capitulo
puede resumirse como se muestra a continuacion:

Capitulo 1: En este capitulo es donde se presenta el proyecto, se justifica 'y
se pone en contexto. Ademas se realiza un repaso a las arquitecturas
actuales en quadrotores.

Capitulo 2: Este capitulo se centra en tratar el problema del modelado
matematico del quadrotor como vehiculo aéreo. El objetivo del capitulo dos
es dar un modelo matematico del quadrotor Gtil para simulacion.

Capitulo 3: En el capitulo 3 se implementa el simulador del vehiculo
guadrotor sobre Matlab-Simulink. Este modelo de simulacion se desarrolla
en base al trabajo presentado en el capitulo 2.

Capitulo 4: El estudio del quadrotor como problema de control se realiza en
este capitulo. En este capitulo se realiza un estudio de la dependencia de
las variables y se presenta una propuesta de arquitectura de control.

Capitulo 5: En el capitulo 5 se estudian las técnicas de control clasicas asi
como su aplicacion al problema del quadrotor. El ajuste y validacion de los
controles se realiza sobre el simulador desarrollado en el capitulo 3.

Capitulo 6: De igual forma que en el anterior, en el capitulo 6 se estudia la
solucion de control no lineal de Lyapunov aplicada al quadrotor. De igual
forma que en el capitulo 5, el control se valida mediante simulacion.

Capitulo 7: Este capitulo presenta el disefio de una solucion de control para
el quadrotor basada en la técnica QFT. El disefio se realiza mediante una
herramienta grafica y el resultado se valida mediante simulacién y se
compara con los obtenidos en los capitulos previos.

Capitulo 8: El capitulo 8 muestra el disefio, construccién y programacion
del quadrotor. Para ello se presenta de forma justificada la eleccién de los
materiales, dispositivos y sistemas.

Capitulo 9: El capitulo 9 presenta la validacion experimental del vehiculo.
Capitulo 10: El capitulo 10 se centra en los costes econdmicos del trabajo.

Capitulo 11: En el capitulo 11 se presentan las conclusiones derivadas de
los puntos anteriores asi como las lineas futuras de trabajo.
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1.5.- Planificacion temporal del proyecto

Como estudio previo se ha realizado una distribucion del tiempo dedicado a
cada fase del trabajo de final de master. En total se estima un tiempo de
dedicacion préximo a los 6 meses de duracion. En la figura 1.3 se muestra el
diagrama de planificacién temporal del proyecto.

Marco de trabajo, Estudioy disefio de Construcciény
Semanas : L
invertidas modelado, las estrategias de Validacién
simulaciény disefio control experimental
1 Definicién del
problema y objetivos
1 Estudio del arte Documen?acmn de las
estrategias usuales
Modelo matematico de
4 quadrotores
Implementacién de un
4 simulador para
quadrotores
Disefo de las
L soluciones de control | | )
1 Redefinicion del sobre el simulador | ¢
problema
- - < | Disefio del vehiculo y
busqueda de los
2 componentes
1 Construccion del
vehiculo
5 Programacidn del
sistema de control
4 Validacion
experimental

Fig. 1.3. Planificacién temporal del proyecto.
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2.- Modelo matematico de un quadrotor

2.1.-Conceptos basicos sobre quadrotores

Un quadrotor se define como un vehiculo aéreo de cuatro rotores situados en
los extremos de una estructura en forma de aspa. Esta estructura debe ser
ligera y robusta con el fin de minimizar la fuerza de empuje proporcionada por
los motores, y asi poder reducir sus dimensiones. Con el objetivo de desarrollar
un modelo matematico realista pero con una complejidad razonable se han
realizado las siguientes hipétesis de trabajo, estas se muestran a continuacion:

La estructura es rigida.

La estructura se supone simétrica.

El centro de gravedad y el origen del cuerpo fijo se asumen
coincidentes.

Las hélices se suponen rigidas.

El empuje y el arrastre se toman proporcionales al cuadrado de la
velocidad de las hélices.

Cada motor dispone de una hélice, de forma que los ejes de rotacion son fijos y
paralelos entre los motores. Ademas las hélices se disefian de manera que la
fuerza de empuje sea hacia abajo. La forma de variar el desplazamiento de
quadrotor es la variacion de la velocidad de giro de los motores. En la figura
2.1. se muestra el esquema conceptual del quadrotor.

lzquierdo

Trasero

Roll

Yaw

Delantero

Derecho

th

Fig. 2.1. Esquema conceptual del quadrotor.
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Como se muestra en la figura 2.1. los rotores derecho e izquierdo rotan en
sentido horario, mientras que el rotor delantero y el trasero lo hace en sentido
anti horario. Esta configuracion de giro hace posible omitir un rotor de cola [4].
En la configuracién de estabilidad las velocidades angulares de los cuatro
rotores serian la misma.

El movimiento de un quadrotor se puede describir a partir de la combinacién de
diferentes movimientos basicos en torno a los ejes y en base a la aceleracion
del cuerpo. Esto se muestra a continuacion:

e Aceleracion: Hace referencia al incremento o decremento de la
velocidad de las hélices. Permite hacer que la altura de vuelo del
quadrotor aumente o disminuya.

e Roll: EI movimiento de Roll o de alabeo se define como el movimiento
angular sobre el eje Y. Este movimiento se consigue mediante el
aumento o diminucién de la velocidad de uno de los motores (derecho o
izquierdo) mientras que se hace lo opuesto en el motor complementario.
Los motores delantero y trasero mantienen constante la velocidad.

e Pitch: El movimiento de Pitch o de cabeceo es similar al de roll, s6lo que
se define como el movimiento angular sobre el eje X. Este movimiento
se consigue aumentando o disminuyendo la velocidad de los motores
delanteros o traseros actuando sobre uno y llevando a cabo la accion
complementaria sobre el opuesto. Los motores derecho e izquierdo
deben mantener la velocidad constante.

e Yaw: El movimiento de Yaw o de guifiada se define como el movimiento
angular sobre el eje Z. Se consigue mediante la variacion de velocidad
de forma pareada de los motores delantero-trasero y de los derecho-
izquierdo. Este movimiento es posible ya que unos motores giran en
sentido horario y los otros lo hacen de forma antihoraria.

Ademas de lo anterior, en la figura 2.1. se muestra cada uno de los
movimientos en torno a cada eje. Para los capitulos siguientes se consideraran
los giros que se muestran en la figura 2.1.
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En este apartado se va a modelar el quadrotor mediante la técnica de Euler-
Lagrange [4, 9, 12, 13, 14]. En primer lugar se hard una presentacion de las
herramientas matematicas necesarias para tratar el problema, a continuacién
se deduciran las expresiones del modelo cinematico. El objetivo final es deducir
un modelo util para simulacién.

2.2.- Modelado del sistema

2.2.1.- Matriz de rotacién

La rotacion de un cuerpo rigido en el espacio puede ser parametrizada usando
el método de Euler o de angulos de Euler. Aqui se tomara el criterio de giro
tipicamente usado en ingenieria aerondutica [9], de manera que se considera
que la direccién de movimiento sobre el eje X es positiva cuando lo hace hacia
la derecha, y el movimiento ascendente del vehiculo se produce en la direccién
positiva del eje. Suponiendo un sistema de coordenadas orientado hacia la
derecha, las tres matrices de rotacion pueden ser expresadas como sigue:

e Matriz de giro en torno al eje X. En la figura 2.2 se muestra el giro en
torno al eje X asi como la matriz del giro correspondiente (2.1).

1 0 0
R(x,¢) =|0 cos(¢p) —sen(¢) (2.1)
0 sen(¢p) cos(¢p)

Fig. 2.2. Rotacioén en torno al eje X.

e Matriz de giro en torno al eje Y. En la figura 2.3 se muestra el giro en
torno al eje X asi como la matriz del giro correspondiente (2.2).

o

cos(8) 0 sen(0)
Y R(y,0) = [ 0 1 0 (2.2)
! —sen(6) 0 cos(0)
X4 Y,

X5
Fig. 2.3. Rotacién en torno al eje .
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e Matriz de giro en torno al eje Z. En la figura 2.4 se muestra el giro en
torno al eje X asi como la matriz del giro correspondiente (2.3).

cos(p) —sen(y) O
R(z,¥) = [sen(yp)  cos(yh) 0] (2.3)
0 0 1

Fig. 2.4. Rotacién en torno al eje .

La matriz de rotacion total (incluye la rotacidon en torno a cada eje) puede
obtenerse como la combinacion de las tres anteriores de la forma que sigue:

R(¢,0,9) = R(x,$)R(y,0)R(z, )
R(¢,0,9)
cos(y) cos(8) cos(y) sen(B)sen(¢) — sen(y) cos(¢p) cos(y) sen(8) cos(p) + sen(yP)sen(¢p) (2.4)

= [sen(y) cos(8) sen(y)sen(8)sen(p) + cos(y) cos(¢p) sen(P)sen(H) cos(¢p) + sen(dp)cos(yp)
—sen(0) cos(0) sen(¢) cos(0) cos(¢)

2.2.2.- Modelo matematico de Euler-Lagrange

El modelo dinamico se deriva mediante el uso del método de Euler-Lagrange
[9]. El Lagrangiano planteado es L=T-V, donde T es la energia cinéticay V la
energia potencial. Planteando la forma general de las ecuaciones de
movimiento mediante el método de lagrange [9] se tiene:

I d <6L) 6L (2.5)
ETdt\sg;)  8q;

Donde I; son las fuerzas y §g; las coordenadas generalizadas.

Aplicando la matriz general de rotacién al sistema de coordenadas del cuerpo
rigido, se puede expresar cualquier punto del cuerpo como se muestra a
continuacion:

% (x,7,2) = (cos(¥) cos(6))x + (cos(¥) sen(8)sen(p) — sen(y) cos(¢))y +
(cos(y) sen(B)cos(¢p) + sen(P)sen(¢p)) z

ry(x,y,2) = (sen(lp) cos(H))x + (sen(y) sen(0)sen(¢) — cos(P) cos(¢p))y +
(sen(y) sen(8)cos(¢p) + sen(¢p)cos(W)) z (2.6)

1,(x,y,2z) = (—sen(8))x + (cos(@) sen(q,’)))y + (cos(6) cos(¢)) z

Las velocidades pueden obtenerse mediante la derivada de estas expresiones
anteriores:

28



-
vy (x,¥,2z) = (—sen (Y)cos(08) 6 — cos (8)sen(yp) P )x + (—cos (YP) cos (¢) P
+ sen(yY)sen(¢) ¢’ — sen(P)sen(¢p)sen(8) Y
+ cos () cos (¢p)sen(8) ¢ + cos (Y)sen(¢) cos (6) 8" )y
+ (cos (Y)sen(¢) Y + sen(y) cos (¢) ¢
— sen(y) cos (¢p)sen(8) Y — cos (Y)sen(¢p)sen(0) ¢
+ cos () cos (¢) cos (6) 6" )z
v, (x,y,2z) = (—sen(@)sen(lp)é + cos(8) cos(y) 1/J)x (2.7)
+ (—sen() cos(¢)  — cos() sen()h |
+ cos(y) sen(¢p)sen(6)yY + sen(y) cos(p) sen(6)p
+ sen(y)sen(¢) cos(6) 8)y
+ (sen(lp)sen(qb)l[) — cos() cos(p) ¢ + cos(y) cos(¢) sen()y
— sen(y)sen(¢)sen(0)d + sen(y) cos(¢) cos(6)6)z
v,(x,y,2z) = (— cos(6) é)x + (cos(d)) cos(0) ¢ — sen(d))sen(@)é)y
+ (—sen(qb) cos(8) ¢ — cos(¢) sen(@)é)

Haciendo el cuadrado de la velocidad para cualquier punto:

v2(x,y,z) = x% - (VE, + Vi, +vE) +y? - (vE, + vE, +vE,) + 2°
: (v)%z + 171%2 + v%z) + ny(vava + vaUYy + vava)
+ 2xZ(VxxVx; + VyxVyz + VzxVzz)
+ 2yz(vxy Vg, + VyyVys + VzyVzs)

(2.8)

Sustituyendo las velocidades en cada direccion del espacio y operando la
expresion anterior se consigue:

v2i(x,y,2) = (y? + z2)(P?sen? () — 2sen(0)py + $?)
+ (x2 + z2)(Y?sen?(¢)cos?(6)
+ 2sen(¢) cos(¢) cos(8)0y + cos?($)6?)
+ (x% + y?) (Y2 cos?(p)cos?(6)
— 2sen(¢) cos(0)y + sen?($)62)
+ 2xy(P2sen(¢)sen(6) cos() (2.9)
+ 1/)(cos(¢) sen(8)6 — sen(¢) cos(6) ¢) — cos(¢) (}59)
+ 2xz(Y? cos() sen(8) cos(8)
+ P(— cos(¢) cos(0) ¢ — sen(¢p)sen(6)6) + sen(p)p8)
+ 2yz(—?sen(¢) cos(¢) cos?(0)
+ P(sen?(¢p) cos(0) 6 — cos?(¢) cos(9) 0) + sen(¢) cos(¢) 62)

Obtenido esto se puede expresar la energia cinética como se muestra a
continuacion en funcion de los momentos de inercia I; (Anexo A):

1 . . 2 1 . . 2
T = Elxx ((;b — 1/)sen(9)) + Elyy(ﬁ cos(¢) + Psen(¢) cos(@))
+ %IZZ (Qsen(¢) — 1) cos(¢) cos(@)) (2.10)

A su vez la energia potencial puede expresarse como:
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V=g f(—sen(@)x + sen(¢) cos(6) y + cos(¢) cos(8) z)dm(r)

V= fxdm(x)(—gsen(G)) (2.11)
+fydm(y)(gsen(¢) cos(6)) + fzdm(z)(gcos(d)) cos(0))

Considerando el lagrangiano L=T-V y la ecuacion de movimiento (2.5) se
puede escribir:

d (0L JdL
4t (55) 35 =" (2.12)
d (0L JdL
R
1 0 —sen(0)
R = [0 cos(¢p) sen(¢) cos(@)] (2.13)
0 -—sen(¢p) cos(¢)cos(8)

Donde la matriz (2.13) relaciona las velocidades y aceleraciones de los angulos
de Euler con las correspondientes instantaneas del solido rigido.

d (0L oL g .. Ay
a(%) _ﬂ = @l — Psen(0) Ly

— 16 c05(6) (Lx + (Iyy — 1) (2 cos(¢?) — 1))

+ 62 %Sen(qu) (Iyy — I;) — ¥? %sen(ZdJ) cos(82) Iy — I.z)

+fydm(y)(—gcos(¢) cos(9)) + fzdm(z)(gsen(qb) cos(0))
i(a—L) — a—L =6 (1 cos?(¢p) +1 sen2(¢)) + lﬁlsen(Zgb) cos(0) (Iyy — 1,2)
dt 69 90 - yy zzZ 2 yy zz

+ 12 %sen(ZH) (—Ixx + I,y sen?(¢) + Izzcosz(qb))
+ 9(]55611(2(;[))(122 — Iyy) + 1/)¢ cos(8) (cos(2¢) (Iyy - IZZ) + Ixx)
+ f xdm(x)(—gcos(6)) (2.14)
— jydm(y) (gsen(<;b)sen(9)) — f zdm(z) (gcos(¢)sen(9))
%(Z—:}) - g—; =) (0052(9) (Izzcosz(¢) + Iyysenz(qb)) + sen? (H)Ixx)
— ¢psen()I,, + 6 %sen(2¢) cos(6) (Iyy — IZZ)

+ Oysen(26) (Ixx — I,cos?(¢) + Iyysenz(qb))
— Ypsen(2p)cos?(0)(1yy — I,,)
+ 8¢ cos(8) (Ixx + (2cos?(¢p) — (1, — IZZ))

— 92 %sen(ZQb)sen(@)(lw - Izz)
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Sustituyendo y expresando las velocidades y aceleraciones de los angulos de
Euler en funcién de las velocidades y aceleraciones instantdneas en el cuerpo
fijo mediante la matriz (2.13) pueden simplificarse las ecuaciones (2.14)
resultando:

d (0L oL )
a(%) - % = Wylyxy — (Iyy - Izz)wywz
+fydm(y)(—gcos(¢) cos(6)) + fzdm(z)(gsen(d)) cos(6))

d <6L) oL
dt

% 30 = —sen(¢) ((‘)ZIZZ - wx(‘)y(lxx - Iyy))

+ cos(¢) (a)'ylyy — wyw, (I, — Ixx))
+fxdm(x)(—gcos(9)) (2.15)
—fydm(y)(gsen(qb)sen(e)) —fzdm(z)(gcos(qb)sen(@))

d (0L oL
a(ﬁ) - @ = —sen(@) (wxlxx - wywz(lyy - IZZ))
+ sen(¢) cos(6) (aiylyy — Wyew, (I, — Ixx))
+ cos(¢) cos() (a}ZIZZ — Wy Ly — Iyy))

Donde w,, w,, w, son las velocidades angulares del cuerpo en cada uno de los
ejes. Los momentos angulares pueden expresarse como sigue [9]:

bl(02F — 023) (2.16)

bl(.()§ - .(212) (2.17)

dl(02 — 02 + 02 — 02) (2.18)
]rwy(ﬂl + 03— 0, —04) (2.19)
Jrw, (=02 — 23 + 0, + 02,) (2.20)

Donde la ecuacion (2.16) denota la diferencia de empuje vertical entre el motor
2y el 4. La ecuacion (2.17) a diferencia del empuje vertical entre el motor 1y el
3. A su vez, la ecuacion (2.18) se refiere al desequilibrio de fuerzas entre el
sistema de motores 1-3 y el 2-4. (2.19) y (2.20) hacen referencia a los efectos
giroscopicos debidos a la rotacion de las hélices. Donde [ es la distancia
horizontal del eje vertical de la hélice al centro de gravedad de quadrotor, J, es
la inercia del motor y 0; son los momentos angulares de las hélices. Los
momentos de inercia totales en cada uno de los ejes del sistema del quadrotor
pueden expresarse como:

Ty = bl(.()f - Q%) +]rwy(~Q1 +02; -0, — )
Ty = bl(025 — 07) + Jrw (=04 — 23 + 02, + 2,)
— 2 _ 2 2 _ 02 (2.21)
T, =dl(27 — 05+ 05— 0

Obtenido esto, y asumiendo que los angulos son pequefios se puede obtener el
modelo dinamico simplificado [4, 9, 12, 13, 14] mostrado en (2.22)
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5=l 0 40— 0, —ans + bl(0Z — 03)
- 1 3 2 4

0
In e T
i} - L,—1I. .. bl(0%—0
6 = I]—r(—gl — 0+ 0, +0,)0 + %z/)qb + (j—l) (2.22)
yy d yy] _ yy
1ﬁ=1—(ﬂf—05+(2§—(2£)+¥9¢5
ZZ ZZ

2.2.3.- Modelo matematico basado en Newton-Euler

Con el objetivo de desarrollar un modelo matematico realista que permita el
estudio del problema mediante simulacion es necesario que este modelo refleje
todos los movimientos del vehiculo. En el apartado 2.2.2 se ha llegado a una
expresion (2.22) que refleja los giros en torno a los ejes X, Y y Z, sin embargo
estas expresiones no dan informacién sobre los desplazamientos en el espacio.
Con el fin de mostrar un modelo completo del quadrotor a continuacion se
presenta otro método comun en la bibliografia [10 -14] que permite obtener las
expresiones de movimiento no modeladas mediante el método descrito en
2.2.2. En general, el movimiento en el espacio de un cuerpo rigido se puede
expresar como la combinacion de movimientos de rotacion y translacion. Las
fuerzas que actian en el cuerpo del vehiculo estdn dadas por la fuerza
translacional y la fuerza gravitacional. La dinamica de un cuerpo rigido sujeto a
fuerzas externas aplicadas sobre su centro de masa pueden ser expresadas
como se muestra a continuacion [9].

i O+ = ) @29

Donde | es la matriz de inercia de dimension 3x3. V es la velocidad del cuerpo
y w es la velocidad angular del cuerpo rigido. F y 7 son respectivamente la
fuerza que sufre el cuerpo y el par, m hace referencia a la masa de quadrotor.
Para poder llevar a cabo este analisis se usa el sistema de referencia inercial
presentado en la figura 2.5.

\ /
X ~[-

7N PAREN

o B/

Wa\ \ / \ 7/ W2

~ -~
F3 z F2 T
{ 1
Y N/

-~ U)?)

Fig. 2.5. Sistema de coordenadas usado en el modelo de Newton-Euler.
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Para el analisis se ha considerado un eje de referencia fijo en la tierra llamado
E, y un eje de referencia en el vehiculo llamado B, se considera que el centro
de masa y el origen del eje del vehiculo coinciden. Usando esto y siguiendo el
andlisis realizado en [10-14] se pueden presentar las siguientes fuerzas y
momentos:

Fuerzas de empuje

Las fuerzas de empuje son el resultado de las fuerzas verticales que actian
sobre los rotores y pueden expresarse como sigue:

c 1 T;ZCTPA(QRrad)Z p 1 ( )

2.24
T _ (24— ,2 _ 2y tw _ —
oa (6+4“)H° A+u)5 74

Fuerzas horizontales

Las fuerzas horizontales sobre la estructura resultan en la conocida como "hub"
pueden ser escritas como siguen a continuacion:

c I'i: CHpAl(-QRrad)z 9
H_ . += _tw
= gghCla T3 (90 2 )

(2.25)
ca 4a

Momento de arrastre

El momento de arrastre sobre el eje rotor es causado por las fuerzas
aerodindmicas que acttan sobre las hélices. EIl momento de arrastre determina
la potencia requerida para hacer girar el rotor.

Q = CoPA(2Rr0a)*Rraa (2.26)
Co (1 1 2ygy + (0 - fw 1 ) |
o*a_<6>00 8a(1-|-'u)(:d+(6 8 4/1

Momento de rotacién

Los momentos de rotacion se dan en las hélices cuando el quadrotor avanza y
pueden describirse como sigue:

Ry = CRmpA(-QRrad)erad
Cr,, B (90 Orvr 11) (2.27)

oa 6 8 4

Efectos del suelo

Cuando una aeronave de rotores se acerca al suelo (cuando la distancia de
vehiculo al suelo es menor que la mitad del diametro de las aspas) la fuerza
vertical de empuje aumenta. Esto se relaciona con la velocidad del flujo de aire
inducida por los rotores y se conoce como efecto de suelo. Un modelo
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simplificado que reescribe la fuerza de empuje cuando el suelo esta cerca es la
siguiente:

Tige = C%GEPA (-QRrad)z
CIGE OGE S5v; (2.28)

ca  oa  40R,.
2.2.4.- Fuerzas y momentos implicadas en el movimiento

Hasta este momento se han presentado las diferentes fuerzas y momentos que
actuan sobre el modelo del quadrotor. En este apartado se pretende hace un
resumen de todas las fuerzas y momentos que actian en el movimiento del
quadrotor [9].

Momentos de balanceo

Efecto Girdscopo (2.29)
del cuerpo 0y(L,y —1,,)
Efecto de giro de 1,60, (2.30)
las hélices
Accién de (=T, +T,) (2.31)
balanceo
Momento 4 (2.32)
horizontal h <Z Hyi>
i=1
Momento de 4 (2.33)
balanceo (—1)i*t Z Ry
i=1

Momentos de Pitch

Efecto Gir6scopo

del cuerpo 0y (1, — L) (2.34)
Efecto de giro de Jr 0, (2.35)
las hélices
Accion de (T, —Ty) (2.36)
balanceo
Momento 4 (2.37)
horizontal h (Z Hxl->
i=1
Momento de P (2.38)
balanceo (-1t Z Ry
i=1
Momentos de Yaw
Efecto Gir6scopo
del cuerpo 0y (L — I,y) (2.39)
Contra-par inercial J00, (2.40)
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Desbalanceo del

4
contra-par (-1 Z Qi
i=1

Fuerza horizontal (2.42)
direccion contraria l(Hyy; — Hyy)
al movimiento
Fuerza horizontal (2.43)
direccion de I(—Hyy — Hy3)
movimiento

Fuerzas sobre Z

Accion de los 4
actuadores cos(y) cos(¢) (2 Tl-) (2.44)
i=1

Peso mg (2.45)

Fuerzas sobre X

Accion de los
actuadores

4 (2.46)
(sen(y)) sen(¢p) + cos() sen(B)cos (¢p)) (Z Tl-)

i=1

Fuerza horizontal 4 (2.47)
en X — ) Hy
. i=4
Friccion " 2.48
E CrAcpx|x| ( )
Fuerzas sobre Y
Accion de los 4
actuadores (= cos(¥) sen(d) + sen(P)sen(6) cos(¢)) ( Ti> (2.49)
i=1
Fuerza horizontal 4 (2.50)
en X - z H,y,;
) i=4
Friccion e 2.51
5 CyAcpy 1yl (2.51)

Teniendo en cuenta todo lo anterior se pueden construir las ecuaciones que
modelan el movimiento del quadrotor en funcion de todas las fuerzas que
tienen lugar aplicandolo a (2.23).
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. (=1L ). I-T,+T) h(~x
b= 0922 L0, +—— ZHyi

Ixx xx Ixx Ixx =
. 4
(_1)L+1
+ I z Rmxi
G .
.. .. (L, -1 , (T, -T h
g = ¢¢M+I—r¢ﬂr +(1—3)__<2Hxi>
Iyy Iyy Iyy lyy\ &
. 4
(_1)L+1
+ I z Rmyi
Yyooi=a
lﬁ _ 9(},) (Ixx - Iyy) n ]_T-Qr n l(HxZ - Hx4) + l(_Hyl + Hy3)
Izz Izi Izz Izz
—1)¢
L& ZQi (2.52)
L2z i=4

4
1
7 = g ——(cos(6) cos($)) ) T
i=1

4 4
1 1
X = — (sen(y)sen(¢) +cos(iP)sen(8) cos(¢p)) ) T, —— ) Hy;

1
- %CxAcpxlxl

1 . 1%
y = — (—cos(y)sen(¢) +sen(y)sen(6) cos(¢)) Z T; — EZ Hy;

- % CyAcijIjII
Las ecuaciones mostradas en (2.52) describen el movimiento del quadrotor en
funcién de las fuerzas que actian sobre él, y son dependientes de parametros
fisicos del quadrotor, de los motores, de las hélices, de los momentos de
inercia y de los angulos instantaneos. El calculo de los momentos de inercia se
muestra en el anexo A.

2.2.5.- Modelo matematico del motor DC

Un motor es un actuador que convierte energia eléctrica en mecanica. En el
caso de los motores DC, la energia aplicada es un nivel de tension continua, o
lo que es equivalente, se inyecta una corriente continua sobre el devanado de
cobre que genera un campo magnético que mueve el rotor. Un motor se puede
modelar como se muestra en la figura 2.6.
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Fig. 2.6. Esquema simplificado de un motor.

El modelo simplificado se compone de una resistencia (R), esta resistencia
modela las pérdidas por efecto del cable de cobre de la bobina del motor.
Ademas se compone de una inductancia que incluye el efecto inductivo (L) del
cable de cobre de la bobina y posibles elementos ferromagnéticos incluidos en
el motor. También se incluye una fuente de tensién (e) que es proporcional a la
tension generada por el giro del motor.

En el caso real, este modelo incluira una fuente de tension conectada en
bornes de R para entregar energia eléctrica al motor, ademas, para minimizar
pérdidas, la impedancia de salida de la fuente de tension en el caso ideal sera
de valor igual a la impedancia de entrada del motor, simplificando esto a nivel
de resistencia, se deseara que la resistencia de salida de la fuente de tensién
sea igual al valor de la resistencia de entrada del motor, esto garantizara la
maxima transferencia de potencia de la fuente de tension al motor, o lo que es
lo mismo, minimizara las pérdidas.

Si sobre el modelo equivalente del motor se aplican las leyes de Kirchoff se
obtienen las siguientes ecuaciones:

di

dw,
Im 7 = Mgy — Mfr
donde se tiene lo siguiente:
L — Inductacia equivalente del motor
[ = Corriente del motor
u = Voltage aplicado al motor
R0t = Resistencia interna del motor
k., — Constante eléctrica del motor

wy, = Velocidad angular del motor

Jm = Momento de inercia del motor
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M,,, = Par motor

Mg, — Friccion del motor

Dado que el par motor puede expresarse como M,,, = k,, - i Y la inductancia
puede ser despreciada:

- u-— kea)m
TR (2.54)
Sustituyendo (2.41) en (2.42) se llega a lo siguiente:
ki Km
Imom = R O T T T R (2.55)

si se considera que el moto esta conectado a un engranaje para variar la
velocidad de la hélice se tiene que la velocidad angular de la hélice es:

.
whélice = Tm (2.56)

Donde r es el factor de reduccion del engranaje.

Visto esto, es interesante obtener una expresion para el momento de inercia de
la hélice y el motor. Partiendo de (2.13) y de (2.14) se llega a:

k2 d k
+]m)a’)m=——ma)——3wfn+ =

Rpnot nr Rpnot

(]hélice

- u (2.57)

En (2.57) n se corresponde con la eficiencia del engranaje. De (2.57) se puede
obtener una expresion para la acceleracién angular del motor en funcién del
momento de inercia total y de la velocidad angular.

kTZn d 2 4 ko
—_—w,, — w u
Rinotlt m nr3j; m Rinotlt (2.58)

WOy = —
2
Haciendo en (2.58) 1/T=km/R g, Y linealizando mediante Taylor en w,
mo

(punto de trabajo) y reduciendo la expresion resultante al término de primer
orden se puede obtener la ecuacion que se muestra en (2.59):

+ ) bl doo
T ) et (2.59)

. 1 2dw,
=~

2.3.- Modelo reducido para aplicaciones de control en tiempo
real

Hasta ahora, en los apartados previos se ha desarrollado el modelo
matematico en ecuaciones diferenciales que describe el movimiento del
quadrotor. Si bien el modelo presentado en (2.52) es correcto, el coste
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computacional que requiere su resolucion es demasiado grande como para
realizarlo en tiempo real. En tanto que se quiere optimizar el tiempo de
computacion es necesario realizar algunas aproximaciones que permitan su
simplificacion. Algunas de las aproximaciones que se pueden realizar son la
siguientes:

e Las fuerzas horizontales (Hub) pueden considerarse pequefias en
comparacion con otras fuerzas y despreciarse.

¢ Los momentos de rotacion se consideran pequefios y se pueden obviar.

e Los coeficientes de empuje y arrastre se suponen constantes

Considerando los puntos anteriores se puede reescribir el sistema en forma de
modelo de espacio de estados de la forma X = f(X, U).

X=[pp06yvpzixiyyl" (2.60)
X, =¢ X, =2
x2=951=(.'b Xg = X7 =2
X3 =0 Xg =X
x4 = .X:3 = 9 x10 = x:g = x (261)
X5 =1 X11 =Y
Xe =X5 =Y X1 =X11 =Y
U = [Ul Uz U3 U4,]T (262)
U, = b(Q7 + 02 + 0%+ 03)
U, = b(.()f — .(2%) (2.63)

Uz = b(ﬂf - Q%)
U, =d(—0? + 0% — 0% + 03)
Y . ¢
oYa, +0a,0, + b U,
0
das — pas, + b,Us
.« . lp
6das + bsU,
Z

fX.U) = (2.64)

g— (cos((p) cos(0) % Ul)

u, —U;

u U,

x
1
m
y
1
Ym
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4. = (Iyy B IZZ)
! Ly
_Ir
2 Ly
(Izz - Ixx)
’ Ly
Ir
Ay =7 (2.65)
yy
a (Ixx B Iyy)
° I,
b — l
T L
b = l
‘ Iyy
b = 1
* I,

u, = (cos(¢) sen(8) cos(yp) + sen(p)sen(yh))
u, = (cos(¢) sen(8)sen(y)) — sen(¢)cos(¥))

De las expresiones anteriores se desprende que el célculo de los angulos (Roll,
Pitch y Yaw) no depende de las coordenadas (x,y,z), mientras que si que lo
hace de las velocidades angulares de los motores.

Ademas de lo anterior y con el objetivo de trabajar con un modelo simplificado
del vehiculo que ayude a disefiar el control se puede realizar un desarrollo
como serie de Taylor.

A continuacién se presenta la linealizaciébn en torno al punto de operacion
mediante desarrollo en serie de Taylor, donde se ha considerado Unicamente el
primer término. De esta forma que si se aplica el desarrollo en serie de Taylor
al sistema rotacional mostrado en (2.64) se obtiene como resultado las
expresiones (2.66).

$ = lﬁ0a1(¢5 - <ﬁo) + az.QB(é - 90) + <ﬁoa1(lp - 1/).0) + 6, (2, — 0%)
+ by (U, — UY)

6 = (¢0a3 - a4~Q1Q)(d) - ‘ﬁo) + (ﬁ0a3(1/) - 1p0) - ‘ﬁo%(ﬂr -0+ b,(Us — U?(,)) (2.66)

Y = goas(d) - (].'50) + <ﬁoa5(9 - 90) + b3 (Uy — UD)
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Obtenidas las expresiones anteriores, donde el indice 0 denota el punto de
trabajo en torno al que se linealiza el sistema, se pueden asumir las siguientes
hipotesis y aproximaciones:

1. Se desprecian los efectos aerodinamicos y los efectos giroscopicos.

2. Se supone que los angulos pequefios y las perturbaciones son en torno
al punto de operacion.

3. Se supone que el punto de equilibrio es en torno a la posicion horizontal.

Con estas hipotesis pueden simplificarse la expresiones vistas en (2.65) como
se muestra a continuacion:

¢ = a,00(6 — 6,) + by (U, — U3)
6 = —a,02(dh — o) + by (Us — UD) (2.67)

Y = b3(Uy — Uf)

De lo anterior, y suponiendo las condiciones iniciales como nulas el sistema
puede reescribirse de la siguiente forma [2,18].

L = LU,
1,6 = 1Us (2.68)
Izzlp = lU4

Si en (2.68) se incluye el modelo del motor (2.59) y se aplica la transformada
de Laplace se puede obtener:

B?bl B*bl

) = s MO —18) = g U
B?bl B*bl

06 = e s (O —:ﬁ(s)) = S2Gra, (2.69)
B2bl . B”bl

V) = e A, O 2O = e U

i=1

En (2.69) A, B son los coeficientes de la expresion linealizada del motor (2.59),
donde C se ha despreciado al ser mucho menor que Ay B.

La expresion (2.68) representa una buena aproximacion al modelo de la
dinamica rotacional, ademas puede ser operada en tiempo real con un coste
computacional asumible para un sistema embarcado de bajo coste.

Para conseguir una expresion (2.68) valida para simulacion se han calculado,
de forma aproximada, los valores de los parametros, todo ello tomando como
referencia los componentes, motores, piezas elegidas para su montaje (ver
capitulo Disefio y construccion de un quadrotor) y bibliografia. En la tabla 2.2.
se muestran los parametros necesarios para el modelo calculados en base a
los componentes del vehiculo:
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Valor Unidades
M 0.550 kg
I, 5.8-1073 kg - m?
I, 5.8-1073 kg - m?
1, 1.0-107? kg - m?
b 3-107° N - s?
d 7-1077 m
Ryad 0.125 m
C 0.04 m
0, 0.26 rad
0, 0.045 rad
Ir 61075 kg - m?
L 0.4 m

Tabla. 2.2. Parametros fisicos del modelo

Aplicando los parametros de la tabla 2.2 a la expresién (2.69) se pueden
obtener las siguientes expresiones mostradas en (2.70):

) 168.75 ”

¢(8) = 33739653 £ 3.0152 U2

o(s) = 168.75 J
5 = 5% 1 3.9653 + 3.9152 3 (2.70)
) 391.564 ;

V() = 7739653 + 3.9152 4

Finalmente es necesario tratar la relacion entre las entradas de control U y las
velocidades angulares de los rotores Q. De la expresion (2.63) es posible
obtener su equivalente matricial:

U b b b b /ﬂi\
U, 0 —bl 0 bl 05
U, bl 0 —bl 0)|q2 (2.71)
U, ~d d —d d/\p

De forma equivalente puede obtenerse una expresioén para las velocidades
angulares en funcion del control mediante la inversa de (2.71).

L, L -
, 4b 2bl  4d
05 111 Uy
03 | _|ab 2bl 4d || Ua
02 1, L 1\ (2.72)
nf/ 4b 2bl  4d | \Us

S SR

4b  2bl 4d

Esta expresion (2.71) muestra la relacion entre las velocidades de giro de los
motores y la sefial de control que se les aplica.

42



3.- Simulador del quadrotor

3.1. Introduccion

En este apartado se presenta la simulacidon del modelo mateméatico de la
dindmica del quadrotor, para ello se ha utilizado MATLAB Simulink, programa
con el que se han implementado las expresiones descritas en el capitulo 2. Es
importante destacar que el problema de control se ha orientado a la
estabilizacion rotacional del vehiculo, tratando el control de la altitud del
sistema translacional, pero dejando el resto de variables x e y en lazo abierto.
Esto se ha realizado al considerar que el control X e Y corresponde mas a la
planificacion de la navegacion del vehiculo, y que como tal seria una segunda
etapa del proyecto una vez garantizada la estabilidad robustez frente a
perturbaciones del vehiculo.

3.2. Estructura del sistema

El programa se ha estructurado en dos bloques principales, uno que describe e
implementa la dindmica del quadrotor, y otro que contiene el controlador. De
esta manera se ha querido dar una vision clara, sencilla y estructurada del
problema. Internamente cada uno de los bloques puede presentar mayor o
menor complejidad, pero se ha considerado que proveia una vision integral de
las expresiones presentadas en (2.64). En la figura 3.1 se muestra la pantalla
principal del modelo del quadrotor.

Phid

=S

Thetad

- E

zZd Contral PID Modelo Quadrotor

Fig. 3.1. Esquema general del modelo.

En la figura superior se muestra el esquema general del simulador, donde
aparecen los dos blogues principales, uno para el control (verde) y otro para el
modelo de la dinamica del quadrotor (azul). A nivel general puede verse como
las variables realimentadas se corresponde con los angulos, que son los mas
sencillos de medir en un caso real mediante gird0scopos, si bien es cierto que
podrian adquirirse otras variables como derivadas o aceleraciones.
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Evaluando cada bloque por separado se puede entender mejor la filosofia de
disefio seguida. Por ejemplo el modelo del Quadrotor, que es el mas complejo
de los dos incluye los siguientes bloques:

3.2.1 Estructura del bloque quadrotor

:

)
=

Blogue que describe el despl
L .- enxX . YyZ

d_Phi Th

d_d_Phi 4% 1 »
Blogue de emulacién de las sefiales d_Theta S

enviadas a los motores d_Phi Angulo Phi

@
B

wl=

Y

Es

o

la

s

o | =
H
xa

a
B
<
8
S
=

A
T

a
]
-
e

d_Psi ddy

u2 d_d_Theta 1 B—
S s

d_Theta Angulo Theta

.
d_d Psi +—
- s

Omega d_Psi Angulo Psi

a
<
<
o
E
=<

Ul ddz

H‘
-
Ne

Desplazam iento d.

™~
<
o
S
N

Angulos

Fig. 3.2. Dindmica del quadrotor.

En la figura 3.2. puede verse como el quadrotor se estructura en tres bloques
fundamentales:

1. Bloque de la dinamica de los motores

Este bloque, denotado en la figura 3.2 como "Norm", es el encargado de
modelar el efecto de los motores en el sistema. El bloque realiza dos
funciones, la primera la de reproducir el efecto combinado de las sefiales
de control sobre los motores y la segunda la de generar unas variables
manipuladas que incluyan la dindmica de los motores. Un detalle
importante es relativo al modelo matematico del motor. Como se ha
presentado en el capitulo 2, los motores presentan una respuesta
frecuencial de tipo paso bajo. Las pruebas experimentales realizadas
para la caracterizacion de los motores (ver capitulo 8) han dado como
resultado una frecuencia eléctrica de corte de los motores usados del
orden de 1.8MHz y una frecuencia de respuesta mecanica de 6.7kHz,
estas frecuencias son lo suficientemente altas como para que los
motores no alteren la dinamica de las sefiales de control, que
presentaran frecuencias de 50Hz, (en caso contrario producirian un
efecto de suavizado en las transiciones de alta frecuencia de las sefiales
de control). Dado que las frecuencias maximas de respuesta del motor
son lo suficientemente grandes, su contribucién se puede omitir sin que
se produzcan errores significativos. Esto permite mejorar la eficiencia
computacional del simulador.

Este blogue tiene como entradas las sefales de control, a su vez tiene
como salidas las sefiales que corresponderian a las fuerzas
experimentadas por el vehiculo en respuesta a la accion de los motores.
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En la figura 3.3. se presenta la configuracion de este bloque de

normalizacion y adecuacion de las sefales de control.

x . E
0P "* b
Divide —** *
ot +
+
ey M1 + MNormaliza1 U2
Combinacion_1
%
2 |+ - X (3)
Divide1 P+ +—m "
N Nomalza2 ez
3 M2 Combinacion_2
u3 x —
: i =
= Divide2 |l :
L w- - Nomralza3 us2
—p - Combinacion_3
x M3
U4 +
Divide3
4+d
+
+

Fig. 3.3. Bloque de normalizacion de la sefales de control.

Bloque de la dinamica rotacional del quadrotor

Este mddulo, llamado "Angulos" en el modelo general, implementa el
comportamiento dindmico de los angulos (rotacional) pitch, roll y yaw del
vehiculo. Ademas tiene como entrada el efecto de los motores sobre el
vehiculo, y las derivadas de los angulos. Su salidas son las segundas
derivadas de los angulos. En la figura 3.4 se muestra la implementacién

de la dindmica rotacional.

:E*
al

Product 1
JI‘J'IXK} >+
az > *
Product 2 |
”Im} Add
b1 x
> S
d_Theta uz Product 3
C— =
d_Phi b
2
d_Psi
i ad
o >

U4

Fig. 3.4. Modelo rotacional del quadrotor.
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3. Blogue de la dindmica translacional del quadrotor

El tercer bloque de la figura 3.2, llamado "Desplazamiento”, se
corresponde con el modelo matemético de la dinAmica de movimiento
translacional del vehiculo. Este bloque tiene como entradas los angulos
de giro respecto a los ejes coordenados. Como puede entenderse de
forma cualitativa, los motores ejercen una fuerza vertical que puede dar
lugar a tres casos, que sea igual al peso del vehiculo y este se
encuentre en situacion de sustentacion, que sea mayor al peso y el
vehiculo ascienda, o que sea menor al peso y que el vehiculo
descienda, en estos tres casos se actla sobre la coordenada Z del
sistema de referencia del vehiculo, si bien, sabiendo que se puede
actuar de forma independiente sobre cada rotor, se producird ademas
gue el vehiculo varie su inclinacién, esto dara lugar a unas fuerzas con
componente horizontal y vertical, haciendo que el vehiculo se desplaza
en X e Y ademas de en Z. Es esta dinamica que engloba las velocidades
angulares de los motores y la inclinacion del vehiculo la que se modela
en el tercer bloque. A su vez, las salidas son las aceleraciones en X, Yy
Z, que tras su integracion corresponden a los desplazamientos en el
espacio del vehiculo. La figura 3.5 muestra la estructura interna de este
blogue, que se corresponde con las ecuaciones vistas en el capitulo 2.

g c:ys[ ¥
cos Phi » X
. Product 1 + X
Phi + iy ddx
’—| 51 Product 8
B zin
sin Phi .
L
x
—
Preduct 2
Theta >
sinTheta g
. S
sin * -
P Product 3 + x
- o ddy
r Product 7
Psi >
o S
o} ”
Preduct 4
cos Psi
>

[ s | *
| cos *
cos Thets Product 5

Fig. 3.5. Modelo rotacional del quadrotor.

Hasta ahora se han visto los bloques que permiten la simulacion de la dinAmica
del quadrotor. El otro gran bloque, visto en la figura 3.1, correspondiente al
control se estudiard en los capitulos correspondientes a cada uno de los
controladores disefiados y simulados.
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4.- Control de la estabilidad de un quadrotor

Hasta ahora se ha presentado en quadrotor desde el punto de vista fisico o
funcional, esto ha sido asi al tratarse de un paso previo fundamental para
abordar el estudio y disefio de los controladores. En este apartado se realiza el
estudio del quadrotor en términos de bloque con entradas (variables
manipuladas) y salidas (variables controladas).

4.1. Estabilidad del quadrotor como problema de control

Como se ha mostrado en los capitulos anteriores, el movimiento de un vehiculo
quadrotor presenta una complejidad mas que significativa. Para que un
qguadrotor opere en condiciones de seguridad (tanto para la gente como para el
propio vehiculo) es necesario tratar diferentes problemas de control. En una
primera gran division se podria hablar de control de la estabilidad y control del
desplazamiento. El control de la estabilidad seria el relativo al control de la
dindmica rotacional del vehiculo, lo que incluye el control del &ngulo de Roll, el
de Pitch y el de Yaw. La necesidad de controlar los angulos de rotacion sobre
los ejes coordenados es basico, ya que el otro subconjunto de ecuaciones que
rigen el movimiento del vehiculo en el espacio, modelo translacional, depende
de los angulos de giro en torno a los ejes. Dentro del control del movimiento de
translacion se dan tres casos, cada uno de estos casos corresponde al
movimiento en la direccion del eje X, la del eje Y y la del eje Z. Por un lado, el
control sobre X, Y y Z pueden entenderse como un problema de control de la
navegacion del vehiculo, esto es asi en muchos casos, y se recurre a
diferentes técnicas para su control en base a informacibn combinada a
sistemas inerciales, de control remoto o de sistemas satelitales. Si bien en este
proyecto se ha entendido el control en la direccibn Z como algo necesario para
la evaluacion correcta del control rotacional y por ello se ha incluido en el
problema de control. Sera por tanto, el control en Z tratado como el control de
la altitud de vuelo del vehiculo, si bien para su correcto tratamiento se exigira
como paso previo el control del sistema rotacional del vehiculo. De esta forma
el desplazamiento a lo largo de Z ser& regular y controlado.

Dada la naturaleza multivariable del sistema, el tratamiento formal del problema
de control del quadrotor requiere un estudio de la interaccién de las variables
incluidas en el proceso, pudiendo de esta forma establecer un emparejamiento
entre variables y analizar la influencia de su acoplo. Esto altimo permitira definir
la estructura de control (centralizado o descentralizado) dando una explicacion
razonado a la eleccion realizada.

La gran mayoria de trabajos de control de un quadrotor desarrollados hasta la
fecha no plantean el estudio formal de la interacciéon entre variables, en
realidad no tratan el problema como un caso de control multivariable, sino que
asumen de partida un caso de N controles monovariable. Esto es debido a que
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todos ellos [1, 2, 4, 8, 9, 11, 12, 13, 14, 19] proponen la solucion del sistema
linealizada en torno al punto de operacion vista en el capitulo 2, sin partir del
estudio global del problema. La solucion que aporta la linealiacion muestra un
desacoplo de las variables de forma que puede entenderse como una
arquitectura descentralizada. Esto es asi ya en todos ellos realizan las
siguientes hipotesis (también consideradas en este proyecto) que simplifican
las expresiones del modelo matematico del quadrotor. Estas hipétesis se
presentan a continuacion:

Se toma la estructura del quadrotor como rigida. En otro caso se darian
movimientos erraticos de los brazos, y creando desbalances de fuerzas
de empuje vertical.

La estructura debe de ser simétrica. Esto hace que el centro de masas
del vehiculo esté en el centro de fisico del mismo.

El centro de gravedad y el origen del cuerpo fijo se asumen
coincidentes.

Las hélices se suponen rigidas evitando asi efectos de orden superior.

El empuje y el arrastre se toman proporcionales al cuadrado de la
velocidad de las hélices.

Se desprecian los efectos aerodinamicos y los efectos giroscopicos al
considerarse muy inferiores a las fuerzas verticales producidas por los
motores.

Se supone que los &ngulos de operacion son pequefios y las
perturbaciones son en torno al punto de operacion.

Se toma el punto de equilibrio en torno a la posicién horizontal.

Ademas de estas hipétesis es necesario definir los requisitos de operacion del
vehiculo que deben ser tenidos en cuenta en el disefio del control.

El sistema de control se limitara a los angulos de giro en torno a los ejes
X, Yy Zy a la altitud, de forma que la navegacion en X e Y quedara en
lazo abierto.

El vehiculo operara con rachas de viento reducidas (inferiores a los
5Km/h)

El vehiculo se disefiard para presentar una gran estabilidad (poca
sensibilidad frente a las variaciones rapidas) a costa de perder
velocidad. Esto implicarA que no se permita sobreimpulso en la
respuesta de los controladores.

48



ooy
® m
A e
iy

El objetivo fijado en este proyecto ha sido el control de la estabilidad del
vehiculo asi como la altitud. Esto acota el alcance del problema, ya que a priori
se trata de un sistema con seis variables (aceleracion en X, Y, Z, angulos de
roll, pitch y yaw). Al no considerarse el control de la trayectoria del vuelo, el
problema se puede reducir al estudio y control de los angulos, y una vez
estabilizados estos al control de la altitud. Como se ha visto en el capitulo 2, la
aceleracion angular en cada uno de los ejes del sistema de coordenadas
depende de la velocidad angular en dichos ejes y de las variables de control.
En la figura 4.1 se esquematiza la estructura del subsistema de angulos.

4.2. Desacoplo del sistema

_— >
Estadosdel
sistema
_— >
“— >
B Sub-sistema Aceleracién
—
5 ,
de angulos enX,YyZ
>
R —_—
Variablesde __
control
_

"

Fig. 4.1. Subsistema de angulos.

Como se puede observar, el sistema es multivariable, donde cada variable de
estado depende de una o mas sefiales de control. Con el objetivo de estudiar el
acoplamiento de las variables a continuacion se presenta el estudio de la matriz
de ganancias relativas. Para ello se escribe el sistema (2.64) de forma
matricial:

/Iyy — Iz " 0 lyy = Iz ¢\

21, 21,

é _ Izz_lxx H 0 Izz_Ixx' 0
1]) 2L,y 2L,y 1/1
Lex — Iy 0 Lx — Iy ¢ 0
21,, 21,, (4.1)

]—rqb — 0 0\
Lyx Ixx Uy
. l
g 0 = o | gz
Iyy Iyy | 3
0 0 0 1/ .
IZZ
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Derivando la expresion matricial (4.1) respecto a las variables de control U;
resulta la matriz mostrada a continuacion:

I . l
— — 0 0
Ixx¢ IXX \I
Jr l
¢ 0 — 0 (4.2)
Iyy Iyy |
0 0 0 1/
Izz

Lo primero que se observa en (4.2) es que la variable de yaw se controla
Unicamente mediante U,. Mientras que en las variables de pitch y roll se
observa acoplamiento entre las variables de control U, y U;. Para estudiar la
interaccidon entre variables se procede a calcular el valor de cada una de las
variables implicadas. Tomando los parametros de la tabla 2.2. se obtiene lo
siguiente:

I _ I _ 1.034 - 1072
Liex Iyy
[l 4310 (4.3)
Liex Iyy .

Ademas de esto, una de las condiciones es que el vehiculo presenta una
respuesta lenta, esto hace que la velocidad angular de giro sobre los ejes sea
pequefia. De esto ultimo, junto con (4.3) se observa como la dependencia de
U; es mucho menor que la dependencia de U, y Us;. De manera la asignacion
de variables quedaria de la siguiente manera:

(]'5 - U,
é - U3 (4-4)

1])_>U4

Una vez se ha obtenido esto, y recordando la expresion (2.67) del capitulo 2,
se aprecia como es el mismo resultado que se obtuvo al linealizar el sistema en
torno al punto de trabajo mediante Taylor. De manera que se puede considerar
que la interaccion entre variables fuera de la asignacion realizada es reducida,
y que por tanto se puede plantear la arquitectura de control que se propone en
el siguiente apartado.

4.3.-Arquitectura de control

Hasta este punto se han planteado diferentes conceptos del modelo del
guadrotor, pero para poder abordar el problema del control del mismo es
necesario determinar la arquitectura del control que se va utilizar. Como se ha
visto en el punto anterior es posible realizar diferentes aproximaciones y
suposiciones que permiten el desacoplo del sistema de una manera bastante
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significativa. Ademas, el haber realizado la asignacion de cada sefial de control
a una variable a controlar muestra que una opcion bastante légica y sencilla
seria la de implementar una arquitectura de control descentraliza (multi-lazo),
donde cada lazo se ajusta independientemente para cada variable a controlar.

El control descentralizado es un tipo de arquitectura que se compone de leyes
de control que son independientes entre si y que conectan un subconjunto de
variables de salida con otro subconjunto de variables de entrada, de manera
que estos subconjuntos de variables no son usados por mas de un controlador.
Este tipo de arquitectura trata un sistema multivariable de N variables como N
sistemas monovariables independientes. En la siguiente imagen se muestra la
arquitectura de control que se ha elegido.

Angulo de Pitch

Angulo de Roll

; uz2
Refe'renua_’ mmmmmg Control Pitch
Pitch
Referencia u3
—’
Roll O_’ Control Roll
ua

—_—
Yaw
Referencia Control ul
Altitud g  Altitud

Angulo de Yaw

Altitud

Fig. 4.2. Arquitectura de control propuesta para el quadrotor.

En el apartado 4.2 se ha visto como la interaccion entre las variables de control
es baja, por lo que la regulacién deberia poder realizarse con suficiente calidad
con la arquitectura descentralizada. Para probar la validez, el simulador se ha
realizado sin aproximaciones, es decir se implementa el modelo (2.64) sin
recurrir a la expresion aproximada por Taylor (2.67), de forma que se pudiera
tener la seguridad que esta arquitectura funciona correctamente sin errores en
régimen estacionario.

Hay que destacar que en la figura 4.2. se ha asignado la variable de control 1 a
la variable controlada Z, esto se puede hacer ya que X y Y se dejan en lazo
abierto, de manera que aun controlando la posicién de Z y los angulos en cada
eje, el comportamiento de X e Y sera arbitrario. Como se comprobara
posteriormente, esto complica la validacion experimental del sistema.

51



iy
§ 2%
o)
B
S

5.- Diseio de controladores PID para el control de la
estabilidad de un quadrotor

En este apartado se presentan las técnicas de control de tipo clasico,
especialmente interesantes por su alta aplicacion en la industria. El estudio y la
simulacion sobre el modelo desarrollado se centra en las estructuras PD y PID.

5.1.- Introduccion alos controladores clasicos PID

5.1.1.-Caracteristicas principales

Los controles Proporcional Integral Derivativo (PID) estan ampliamente
extendidos en la industria, siendo una solucién probada y fiable que puede
adaptarse a una gran cantidad de situaciones donde el modelo de la planta
cumpla algunas caracteristicas. Las ventajas principales de los PID pueden
resumirse como sigue:

e Buenas prestaciones de tiempo de respuesta y estabilidad para la
mayoria de sistemas.

e Estructura simple que minimiza el coste computacional.

e Permite sintonia y reajuste.

La estructura de PID convencional es la que se muestra en la figura 5.1.

Ki
Referencia Integral
Salida
Salida de la control
planta — o] Kp cor

_’[ Derivada ]" Kd

Fig. 5.1. Estructura clasica de un PID.

En la figura superior se muestra la estructura clasica de un PID, el cual consta
de un bloque diferencia que da la sefial de error definida como la diferencia
entre el valor deseado o de consigna y la variable de salida de la planta que se
quiere controlar.

La expresion de la sefial de control es la siguiente:

u(t) = Kye(t) + K, Jte(r)dr + K, dc;(tt) (5.1)
0
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Donde u es la sefal de control, e es el error entre la consigna y la variable a
controlar. Como se muestra en (5.1) la sefial de control es proporcional al error,
la parte integral contribuye al sobreimpulso de la respuesta controlada y al
tiempo de establecimiento, la ventaja de su inclusiébn es que minimiza el error
en estado estacionario a costa de empeorar la dinamica de la variable
controlada. El dltimo término es proporcional a la derivada de error, este
término contribuye a mitigar el sobreimpulso de la respuesta y a mejorar su
tiempo de establecimiento, si bien puede producir problemas de estabilidad al
tratarse de un cero. El efecto en el dominio transformado de Laplace puede
servir para hacerse una idea de las contribuciones a nivel de polos y ceros que
produce un control de tipo PID. en (5.2) se muestra esto.

u(s) = (Kp +%+ sKD)e(s) = Kp (1 +SiTi+5Td> (5.2)

En (5.2) puede verse como el término integral introduce un polo en el origen y
el término derivativo corresponde a un cero. Si bien esta solucién es correcta,
en la practica se tiende a aplicar la que se muestra a continuacion con el fin de
reducir problemas en los cambios bruscos del pardmetro de error:

K sK,
u(s) =| K, + ?I + —DK e(s) (5:2)
D
1+ S_NKp

Si el caso anterior hace referencia al control PID clasico, se pueden dar ciertas
particularidades que hacen necesario modificar esta estructura de control.
Estas limitaciones se representan por medio de la ganancia derivativa del
control. A continuacion se explica esta problematica.

La acciéon derivativa de (5.2) puede dar problemas cuando la sefial medida
presenta ruido de alta frecuencia [17]. Si se modela el ruido de alta frecuencia
como un tono frecuencial de pulsacién angular w. Esta sinosoidal produce una
contribucion al término derivativo del control como se muestra:

dn
Uy = KTq - = aKTyw cos(wt) (5.3)

La expresion anterior implica que la amplitud de la sefial de control puede ser
muy grande cuando la frecuencia es grande. Esto puede dar problemas de
saturacién de los actuadores, produciendo una mala regulacién cuando las
variaciones de la salida son rapidas. Este efecto indeseado puede mitigarse
modificando el término derivativo como se expresa a continuacion:

53



iy
§ 2%
o)
B
S

N dt adt (5.4)
Que a Su vez puede expresarse como:

SKTd
=7
T, (5.5)
1+ SW

En (5.5) puede verse como el término derivativo se aplica tomando la variable
controlado en vez del error entre esta y la sefial de consigna. Esto soluciona el
problema que pueda darse ante cambios bruscos (escalon) que al ser derivado
daria un impulso que podria ocasionar problemas en el actuador.

En (5.2) y en (5.5) aparece un polo, la inclusién de este polo permite limitar la
ganancia méaxima que tendra la sefal derivativa, buscando de esta forma evitar
la saturacion del actuador.

Ki
Referencia Integral
Salida
Salida de la control
planta — o Kp oo

Derivada Kd

Fig. 5.2. Esquema basico de un PID modificado.

En la figura 5.2 se muestra el diagrama basico de un PID que sigue lo descrito
por (5.4).

Visto el caso PID por ser uno de los casos mas extendidos en la industria, y el
mas general de los controladores clasicos. Del caso PID se pueden desprender
cualquiera de los otros controladores fundamentales Proporcional (P),
Proporcional Integral (Pl) o Proporcional Derivativo (PD). A continuacion se
presentan las sefales de control de cada una de las estructuras:

u(s) = Kpe(s) (5.6)
K, 1
u(s) = (I + ) o) = Ky (14 ) ) (5.7)
U.(S) = Kp + LDI{ e(s) = Kp 1+ LDT e(S) (58)
I+ SN_IL()p 1+ SN—I?pZ
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Las expresiones (5.6), (5.7) y (5.8) corresponden respectivamente a P, Pl y PD.
Las caracteristicas generales de cada controlador pueden ser descritas como
sigue a continuacion:

e Controlador P:

Este controlador es el mas sencillo de todos, se basa en la generacion
de una sefal proporcional al error entre la variable a controlar y la
consigna. La principal ventaja de este controlador es su simplicidad y la
mayor limitacion que presenta es el error en régimen estacionario, que
podra ser minimizado aumentando el valor de proporcionalidad. Sera
interesante usar este tipo de controladores cuando el sistema a controlar
sea tolerante con el error.

e Controlador PD:

El controlador proporcional derivativo es apropiado cuando el proceso
que se debe controlar incorpora un integrador o cuando deben
compensarse variaciones rapidas. Con este tipo de procesos la
ganancia puede ser elevada (menor error en régimen estacionario) y no
se hace necesaria la inclusion de integradores. El principal problema de
los PD es que la parte derivativa es sensible al ruido de alta frecuencia
(en realidad el elemento D es un filtro paso alto), para niveles altos de
ruido, la ganancia del controlador debera ser limitada. Ademas este tipo
de controladores pierde eficacia en sistemas donde existen tiempos
muertos, siendo en estos casos una solucion poco util.

e Controlador PI:

Este controlador incluye un término proporcional y un término integral. El
elemento integral ayuda a reducir el error en régimen estacionario y a
compensar las variaciones lentas. Este tipo de controladores es
especialmente indicado cuando el proceso presenta retardos. También
resulta interesante su aplicacion en sistemas con niveles elevados de
ruido de alta frecuencia.

e Controlador PID:

Permite mejorar el comportamiento de sistemas que no presentan
grandes retardos, pero que si que presentan desfases significativos.
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5.1.2.- Sintonia de controladores PID

La eleccion de los parametros basicos de un controlador es una de las mayores
dificultades a la hora de disefiar un control clasico PID. Si bien, si se conoce la
funcion de transferencia del proceso que se quiere controlar, el controlador
puede disefiarse mediante soluciones graficas (por ejemplo con MATLAB [18]),
si bien existiran casos en los que serd complejo o costoso obtener la funcion de
transferencia del proceso. Si bien en muchos casos sera posible aplicar
métodos de identificacion de sistemas para obtener el modelo usando datos
experimentales. En este apartado se presentan varios métodos empiricos de
sintonia de PID donde no se requiere conocer la funcion de transferencia del
proceso, sino que se utilizan medidas hechas sobre la planta.

5.2.1.1.- Método de oscilaciéon de Ziegler-Nichols (ZN)

Este método solo es véalido para plantas estables en lazo abierto que del
siguiente tipo:

Kye 5%

G =7 571 (5.9)

La metodologia que debe seguirse es la descrita a continuacion:

1. Colocar la planta real bajo un control proporcional con una ganancia muy
pequefia.

2. Aumentar la ganancia hasta que el lazo comienza a oscilar.

3. Medir la ganancia obtenida en 2 (ganancia critica K,.) y medir el periodo
de la oscilacionP..

4. Disefar el control en base a la tabla 5.1.

K, T; Ty

P 0.5 K,

Pl 0.45 - K, 13
1.2

PID 0.6 - K, 0.5 P, ke

8

Tabla 5.1. Disefio controlador método de oscilacion Ziegler-Nichols.
5.2.2.2.- Método de la curva de reaccion de Ziegler-Nichols

Muchas plantas pueden describirse usando el modelo (5.9). Es posible obtener
una version linealizada aplicando el siguiente procedimiento:

1. Configurar la planta en lazo abierto y fijar un punto de operacion usual
de la misma.

2. Excitar la planta con un escalébn una vez que la planta se ha
estabilizado. El salto debe ser de entre un 10% y un 20% del valor
nominal de operacion de la planta.
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3. Dejar estabilizar en torno al punto de estacionario.
4. Sobre la respuesta obtenida tomar la recta de maxima pendiente (figura

5.3).

¥it)

Maxima pendiente tangente

__________________________________________________________

Fig. 5.3. Respuesta al escalon en lazo abierto.

5. Calcular los pardmetros segun (5.10)

K, = Y2—V1
thh—t
To = t; — to (5.10)
Ag =t — t;
6. Obtener el controlador tal como se indica en la tabla 2.
Kp T; T,
P Ay
Ky - 1o
PI 0.94, 37,
KO ° TO
PID 1.24, 27, 0.57,
KO 0 TO

Tabla 5.2. Disefio controlador método curva Ziegler-Nichols.

La tabla 5.2 muestra un método, si bien en la literatura aparecen otros
métodos empiricos como el de Cohen-Coon. Este se basa en el mismo
principio que el de la curva de reaccion de Ziegler-Nichols, so6lo que el punto 6
debe sustituirse por la tabla 5.3.
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K, T, T,

A T — —
g 2 (1 + —0)
KO ° TO 3A0
PI AO (09 + TO ) T0(30A0 + 31-0) -
KO *To 12140 (9AO + ZOTo)
PID A() (é l) T0(32A0 + 6T0) 4‘A0T0
KO ° TO 3 4140 (13140 + 87:0) (11140 + ZTo)

Tabla 5.3. Disefio controlador método curva Cohen-Coon.
5.3. Disefios realizados

En este apartado se presentan los resultados de simulacion, realizados con
Matlab Simulink, para los controladores clasicos. Para la validacion de los
controladores se muestran las respuestas al escalon de cada variable
controlada. Como se ha mencionado anteriormente, el control se ha realizado
con una arquitectura descentralizada. Se ha actuado sobre las variables del
sistema rotacional y sobre la altitud (correspondiente al sistema translacional),
mientras que X e Y han permanecido en lazo abierto. Esto se ha realizado asi
debido a que el control de la navegacién, o mejor dicho la planificacion de la
navegacion, constituye un problema extenso, que se aparta del caso de estudio
al tener que considerarse elementos de interaccion con el entorno, obtenidos
mediante sensores o estrategias de radionavegacion, haciendo necesario un
procesado de datos especifico para permitir la navegacion segura.

5.3.1. Control PD

En primer lugar se presenta el modelo de Matlab Simulink implementado para
la simulacién del control. Este controlador se ha disefiado en base a lo
mostrado en los capitulos previos. En particular, este controlador muestra una
arquitectura descentralizada, donde cada control PD se encarga de la
regulacién de una variable. Estas variables han sido asignadas en base a lo
visto en el capitulo 4, y se plantea el doble objetivo de conseguir la regulacion
de las variables de la planta y comprobar la calidad del emparejamiento de las
variables que se proponen en las diferentes soluciones (aproximacién por
Taylor y analisis de la matriz de ganancias relativas). La solucion para el
término derivativo del control es la presentada en la figura 5.2 (omitiendo el
término integral). El control del subsistema de angulos sirve para generar las
sefales ya reguladas paras el subsistema translacional, de esta forma se
presenta la relacion entre los angulos de Roll, Pitch y Yaw sobre la altitud del
vehiculo, siempre teniendo en cuenta que bajo la aproximacion de angulos
pequefios el sistema operaria de forma equivalente sin tener en cuenta la
interaccion entre los dos subsistemas.

En la figura 5.4 se muestra el control PD planteado con una arquitectura
descentralizada.
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Fig. 5.4. Modelo de Simulink de un control PD.

La sintonia del control se ha realizado en dos aproximaciones. La primera
aproximacion se ha obtenido siguiendo lo descrito en el punto 5.2 del presente
capitulo. Una vez fijado este punto se ha realizado un proceso de ajuste
mediante prueba y error de los parametros proporcional y derivativo del control.
Este ajuste se ha realizado para buscar una solucién lo mas rapida posible
pero sin que presente sobreimpulso en la respuesta. En la tabla 5.4 se
presentan los parametros de cada controlador.

Control PD K, K,
Roll 3 0.5
Pitch 5.25 0.8
Yaw 9.5 2.0
Altitud 500 100

Tabla 5.4. Parametros de los controladores PD.

Una vez que los controladores han sido disefiados se puede proceder a la
obtencion de las variables temporales de interés. A continuacién se realiza la

59



simulacion del control PD, para el ajuste de las variables se ha realizado un
proceso iterativo de prueba y error, partiendo de un punto de ajuste de
compromiso siguiendo los procedimientos descritos en el presente capitulo.

Los resultados que se han obtenido son los siguientes:
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Fig. 5.5. Respuestas al escaldn en lazo cerrado con control PD.

En la figura 5.5 puede verse como el control funciona satisfactoriamente para
controlar la respuesta. Hay que destacar que se han ajustado las variables del
control de forma que no se permitiese sobreimpulso para garantizar la
seguridad del vehiculo y evitar comportamientos oscilantes en vuelo, bajo esta
restriccion, se ha intentado minimizar el tiempo de establecimiento.

Es posible observar como la regulacion se da de forma correcta para los casos
de Phi, Theta y Psi, correspondientes con los angulos de Roll, Pitch y Yaw,
alcanzandose un error despreciable respecto a la referencia, por contra, para el
caso Z existe un pequefio error en el seguimiento de la referencia,
técnicamente puede considerarse despreciable, y como se presentara en
capitulos posteriores es inferior a la propia sensibilidad del sensor usado, por lo
que no pareceria preocupante. Puede verse como el tiempo necesario para
alcanzar el 90% del valor deseado es de entre 1 y 2 segundos, son tiempos
relativamente grandes pero tolerables considerando las frecuencias de las
perturbaciones externas y el requisito de garantizar la seguridad de la

aeronave.
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Con el objetivo de evaluar estructuras de control alternativas que presenten
mejoras respecto a las mostradas anteriormente se ha realizado un estudio en
base a la derivada de la magnitud a controlar. En la figura 5.7 se muestra un
control para Roll, Pitch y Yaw en base a esta expresion.
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Fig. 5.6. Respuestas al escalén en lazo cerrado con control PD modificado.

Lo mas significativo de esta estructura, que aplica al término derivativo, es que limita el
valor méximo alcanzable por la respuesta. Esto se habia logrado en el caso previo
mediante el uso de la derivada de la variable a controlar en vez del error respecto a la

consigna.
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El ajuste de las constantes proporcionales, derivativas e integrales en el control de la
figura 5.6 se muestran en la tabla 5.5.

Control PD K, K, Nroll Npitch Nyaw
Roll 0.24 1.8 4

Pitch 0.002 0.8 1.5

Yaw 0.01 0.4 2
Altitud 500 100

Tabla 5.5. Parametros de los controladores PD modificado.

Con los valores de la tabla 5.5, las funciones de transferencia de cada uno de los
controles resultantes son las siguientes:

u(s)  2.03s +6.912
e(s) 0.0.96s + 28.8

Roll:

u(s) 0.8s+0.0036

Pitch: =
B e (s) T 0.003s + 1.8

(5.11)
~u(s) 0.4s+0.016

Yaw: =
aw e(s) 0.02s+1.6

Las expresiones vistas en (5.11) muestran las funciones de transferencia en el dominio
transformado de Laplace para los controles de Roll, Pitch y Yaw. Para el caso del
control de altitud se ha conservado la expresion previa, vista en la figura 5.4, debido a
que el control de la altitud requiere magnitudes de la sefial controladora altas. Con la
respuesta (5.11) esto se hace imposible ya que presenta una saturaciéon en la
ganancia. Por contra, usando una estructura convencional, derivada del error, esta
magnitud saturaria el actuador cuando se produjesen cambios bruscos entre la
variable controlada y la consigna. La derivada del escalén daria como resultado un
impulso y con el fin de evitar esto se procesa la variable controlada directamente en
vez del error como seria convencional.

Las funciones de transferencia mostradas en (5.11) presentan la ventaja de tener el
mismo numero de polos como de ceros, esto a nivel computacional es importante para
evitar problemas de causalidad, aun asi no es critico ya que la derivada puede ser
implementada de forma numérica sin problemas en el caso real.

Con la finalidad de entender mejor las expresiones anteriores se procede al andlisis
de los diagramas de bode de cada una de ellas. A continuacion, en la figura 5.7 se
muestran los diagramas de bode correspondientes a cada una de las funciones de
transferencia mostradas en (5.11).
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Fig. 5.7. Diagrama de bode (a) control PD de Roll, (b) control PD de Pitch, (c) control
PD de Yaw.

En la figura 5.7 se muestran los diagramas de bode correspondientes a las
respuestas frecuenciales de las funciones de transferencia de los controladores
disefiados. Puede verse como todos ellos presentan una respuesta frecuencial
en magnitud de tipo paso alto (con un cero y un polo), ademas de esto, puede
verse como presentan una respuesta de saturacion a alta frecuencia. La
repuesta frecuencial del control de altitud no puede ser determinada de forma
analitica, esto sucede al no tener la misma entrada el término derivativo y el
proporcional.

El principal objetivo para plantear esta estructura de control alternativa se debia
al intento de minimizar el valor maximo de las sefales de control que se
enviaran a los actuadores, a la vez se queria mejorar la velocidad de respuesta
en el control de las variables. Lo primero no se consigue respecto al caso
anterior, incluso si se maximiza la velocidad de respuesta del control se
produce un incremento del valor maximo de las sefales de control. La
velocidad de respuesta si que mejora sin comprometer la estabilidad del
sistema, ademas se consigue esto sin producir sobreimpulsos. En la figura 5.8
se muestran las respuestas temporales obtenidas.
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Fig. 5.8. Respuestas al escaldn en lazo cerrado con control PD modificado.

5.3.2. Control PID

En este punto se presenta el controlador PID. Procediendo de la misma forma
que en el apartado 5.3.1 se ha diseflado el siguiente modelo de Matlab-
Simulink para el bloque de control. En la figura 5.9 se muestra el diagrama de
blogues de Simulink para el disefio del controlador PID clasico.
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Fig. 5.9. Modelo de Simulink de un control PID.
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Como en el caso del control PD, la sintonia del control se ha realizado en dos
aproximaciones. La primera aproximacion se ha obtenido siguiendo lo descrito
en el punto 5.2 del presente capitulo. Una vez fijado este punto se ha realizado
un proceso de ajuste mediante prueba y error de los parametros proporcional,
integral y derivativo del control. El criterio de ajuste fino ha sido el de buscar
una solucion lo mas rapida posible en la dinamica pero sin que presente
sobreimpulso. En la tabla 5.6 se presentan los parametros de cada controlador.

Control PD K, K; K,
Roll 10 0.5 0.5
Pitch 17.25 0.8 0.5
Yaw 25 15 2
Altitud 300 50 5

Tabla 5.6. Parametros de los controladores PID.

En la figura 5.10 se presentan las respuestas obtenidas para el caso de una
estructura de control de tipo PID clasico.
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Fig. 5.10. Respuestas al escalén en lazo cerrado con control PID.

Como puede verse en la figura 5.10 el comportamiento de este control bajo la
restriccion de no permitir sobreimpulso presenta una velocidad de ajuste mucho
mayor que para el caso PD, al final de este apartado se mostrara una tabla
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comparativa de los tiempos para cada estructura haciendo mas evidente esta
conclusiéon. Puede verse que la regulacion presenta algunos errores en estado
estacionario, cosa que en el caso PD podian evitarse. Una vez mas en el
control de Z se muestra un comportamiento con un cierto error, de manera que
se sigue sin poder alcanzar un error despreciable en estado estacionario.

La principal desventaja de esta estructura de control es que las variables de
control pueden tomar valores relativamente grandes que podrian llegar a
saturar el actuador. En la estructura de control implementada, el término
derivativo aplicaba exclusivamente sobre la magnitud de entrada y no sobre el
error, esto permitia reducir en gran medida el valor maximo de la sefial de
control. Con el objetivo de limitar el valor maximo de la sefial de control se
presenta en la figura 5.11 la estructura de controlador PID alternativa.
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Fig. 5.11. Control PID con saturacion en el término derivativo.
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En la figura 5.11 se muestra la estructura de control PID correspondiente al
término derivativo con saturacién en su respuesta. Hay que destacar que el
control de altitud no pudo ajustarse a un punto de trabajo lo suficientemente
bueno con esta estructura y que fue necesario utilizar la ya estudiada. A priori
el ajuste de este controlador ha resultado mas complejo y ha requerido un
mayor numero de ajustes mediante prueba y error. Los parametros del
controlador se muestran en la tabla 5.7.

Control PD K, K; K4 Nroll Npitch Nyaw
Roll 0.1 0.75 0.00001 5 No aplica  No aplica
Pitch 0.0015 0.5 0.00002 No aplica 2 No aplica
Yaw 0.002 0.4 0.00003 No aplica No aplica 3
Altitud 500 100 20 No aplica No aplica  No aplica

Tabla 5.7. Parametros de los controladores PID.

En la tabla 5.7 se muestra como las constantes de ajuste son mucho menores
gue en caso anterior. En este caso es interesante observar las funciones de
transferencia de los controladores

“u(s) 0.25s*+3.755 +3.75-107°
e(s) s2 +37.5s

u(s) 0.2515s* +s+2-107°

Pitch: =
re e(s) s? 4+ 667s (5.12)

u(s) 0.1353s2+1.2s+3.6-107°
Yaw: =
e(s) s? 4+ 600s

Las expresiones mostradas en (5.12) presentan una complejidad mayor que los
PID convencionales pero presenta dos ventajas significativas, la primera es que
la funcién de transferencia tiene el mismo numero de ceros que de polos. La
segunda ventaja de esta estructura respecto a otras es que permite limitar la
magnitud de la sefial generada, esto se debe a que su respuesta frecuencial
siempre es menor que la unidad. La forma tipica de esta funcién de
transferencia es la de un filtro paso banda (dos polos y dos ceros a frecuencias
distintas), donde el primer polo y el primer cero se encuentran a frecuencias
muy bajas y son cercanos entre si.

Uno de los problemas de esta estructura de control es la dificultad para su
ajuste, ademas de que no se ha podido conseguir implementar el control en
altitud con esta misma estructura, esto se ha debido a que la sefial de control
de la altitud necesita alcanzar valores elevados, esto ultimo choca directamente
con el propoésito de esta estructura de control (limitar el valor maximo de la
sefial a un nivel bajo).

Analizando las expresiones de los controladores en (5.12) se puede obtener su
bode en magnitud y fase. A continuacion, en la figura 5.12 se muestran los
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diagramas de bode correspondientes a cada una de las funciones de
transferencia mostradas en (5.12).
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Fig. 5.12. Diagrama de bode (a) control PD de Roll, (b) control PD de Pitch, (c) control
PD de Yaw.

Fase (deg)
o
/

En la figura 5.12 se muestra la forma de la funcion de transferencia de cada
uno de los controles implementados dentro de la regién de interés. Puede
apreciarse como esta respuesta siempre presenta atenuacién, ademas de
mostrar dos regiones de saturacion claramente diferenciadas.

Una vez presentado el disefio de esta estructura de control alternativa puede
procederse al andlisis de las respuestas temporales del sistema. Para ello se
ha procedido de igual forma que en los casos anteriores. El control
implementando en Matlab-Simulink es el mostrado en la figura 5.11.

En la figura 5.13 se muestran la respuestas temporales de las variables de Roll,
Pitch, Yaw y de altitud. En el caso de la altitud se ha conservado la misma
estructura de control que la mostrada en la tabla 5.6.
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Fig. 5.13. Respuestas al escalén en lazo cerrado con control PID.

En la figura 5.13 se aprecia las respuestas temporales del control. Como en el
resto de casos, los controles se han disefiado para no presentar sobreimpulso.
Puede verse como en este disefio hay respuestas que presentan tiempos de

subida y de bajada mucho menores que otros.

Analizando las magnitudes maximas de esta solucion con las obtenidas en el
caso de tomar la derivada de la sefal a controlar en vez del error se ha
obtenido que la mejora no es lo suficientemente buena como para justificar la
mayor complejidad de esta estructura frente a la otra, ademas en algunas
configuraciones se obtienen mejores resultados tomando la derivada de la
variable a contralar en vez del error y filtrando paso bajo el término derivativo.
Dado esto, la Unica ventaja significativa de la estructura presentada en (5.12)
es que se da el mismo numero de polos que de ceros, mientras que en caso
simple existe un excesos de ceros respecto a polos. Si bien, a la hora de la
programacion de los controles se usara la aproximaciéon numérica de derivada
e integral, siendo ambas estructuras totalmente realizables.

Una vez que las diferentes estructuras han sido analizadas y simuladas es
interesante presentar los resultados de forma comparativa. En la tabla 5.8 se
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muestra la comparativa de los parametros principales de los controladores
implementados.

Error en régimen Maximo
T 199, Togo, estacionario sobreimpulso
Roll 1.027s 1.378s 0% 0%
A Pitch 1.022s 1.338s 0% 0%
O Yaw 1.026s 1.480s 0% 0%
Altitud 1.040s 1.850s 2% 0%
Roll 1.013s 1.111s 0% 0%
Qo Pitch 1.010s 1.096s 0.13% 0%
o Yaw 1.011s 1.133s 0.5% 0%
Altitud 1.027s 1.324s 3% 0%
.~ Raoll 1.077s 1.375s 0% 0%
$  Pitch 1.003s 1.028s 1.1% 0%
n Yaw 1.012s 1.075s 0% 0%
A  Altitud 1.026s 1.420s 1.8% 0%
= Roll 1.109s 1.704s 0% 0%
»n Pitch 1.003s 1.051s 2% 0%
O Yaw 1.011s 1.204s 0% 0%
A Altitud 1.026s 1.412s 2.5% 0%

Tabla 5.8. Comparativa entre los controladores clésicos implementados.

En la tabla 5.8 se han llamado PD y PID a las soluciones basadas en la
derivada de la variable a controlar en lugar de la derivada del error, por otro
lado, se han denotado PD Sat y PID Sat a las soluciones basadas en la
aplicacion de un filtrado paso bajo sobre el termino derivada del error.

En la tabla 5.8 puede verse como a nivel de tiempo de subida al 10% y al 90%
la solucién PID es la que presenta una mayor velocidad, pero puede verse
como las diferencias no son criticas para el tipo de vehiculo bajo estudio. A
nivel de error en régimen estacionario, el control que presenta un mejor
comportamiento es el PD, si bien se ha observado en el ajuste del PD que este
error se incrementa a medida que se aumenta la velocidad de respuesta. Por
otro lado, los controles que presentan saturacion en la respuesta no presentan
una gran mejoria con respecto al resto de soluciones, ademéas han resultado
mas complejos de ajustar. De lo anterior se puede concluir, en base a la
solucion de compromiso prestaciones-simplicidad, que las mejores opciones
para el disefio real son las basadas en la arquitectura PD y la PID.
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6.- Diseio de controladores no lineales de Lyapunov
para el control de la estabilidad de un quadrotor

6.1.- Introduccion al control no lineal de Lyapunov

La teoria de Lyapunov para sistemas no lineales tiene su origen en la
necesidad de estudiar la estabilidad de un punto de trabajo de un sistema
dindmico, es decir, se pretende entender y describir cobmo evoluciona un
sistema en tiempo, el cual parte de un punto de operacion. En 1892 Aleksander
Lyapunov presenta el trabajo "El problema general de estabilidad del
movimiento"[32], en este estudio define el concepto de estabilidad para
sistemas no lineales. Este concepto puede entenderse de una forma fisica y
extenderse de la siguiente forma, si la energia total de un sistema es
continuamente disipada, entonces el sistema (ya sea lineal o no) con el tiempo
llegara a un punto de equilibrio, dado que la energia es un escalar, el analisis
de la estabilidad puede llegar a reducirse al estudio de una funcion escalar.
Esto se traduce en que el estudio de la estabilidad de un sistema se puede
reducir a la busqueda de una funcion llamada V (x) o funcion de Lyapunov que
defina la energia del sistema, y proceder a la evaluacion de esta funcion
escalar en el dominio temporal. Hay que destacar que la eleccion de la funcion
V(x) no es Unica, y no existe un método determinista para fijarla, pero si que
debe cumplir ciertas propiedades, definidas en teoremas de la teoria de
Lyapunov [33, 34], para el estudio de la estabilidad de un sistema usando dicha
funcion.

6.2.- Disefio de un control no lineal de Lyapunov

La mayor dificultad a la hora de aplicar la teoria de Lyapunov se sitia en
encontrar una funcién de Lyapunov V(x) que cumpla con las condiciones de los
teoremas. Como no existe un método determinista, ni siquiera puede
garantizarse encontrar la funcion V(x), el método pasa por la propia experiencia
e intuicién del disefiador del control, y en muchos casos se termina recurriendo
a un proceso de prueba y error iterativo que permita obtener una funcion V(x).

A continuacion se presenta el disefio realizado para el caso de estudio de este
proyecto. En particular se ha disefiado un control basado en la teoria de
Lyapunov para la estabilidad de los angulos de giro del vehiculo, ademas se ha
disefiado un control no lineal para la altitud del vehiculo, hay que destacar que
esto se ha realizado en torno al punto de sustentacion, donde los angulos de
giro del vehiculo se han considerado muy pequefios e igual a cero. Esta
aproximacion ha permitido la simplificacion de las matematicas del control.

A continuacion se reescribe el sistema para simplificar la notacion:
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Xy =¢ X7 =2

x2=x'1=qb Xg = X7 =Z
X3 =0 Xg = X

X4=X:3=é X10=X:9=x (61)
X5 =P X11 =Y

Xe =Xs =Y Xiz=Xx1;=Y

Partiendo de la base en que sdélo se consideran los angulos de Pitch, Roll y
Yaw y sus derivadas, por el método de prueba y error y a partir de [33,34] se
propone la siguiente funcién de Lyapunov en torno al punto de trabajo:

1
V) = 5[00 = xD)% + x5 + (r3 = x5)* + x4 + (%5 = x3)* + x8] 6.2)
En primer lugar hay que considerar que esta funcién es definida positiva en el
entorno de x°.

Derivando V(x) se obtiene:

V(x) = ((x1 —xD)xy + x5 + (03 — xD)xs + x4%4 + (x5 — x2)xg + xexe) (6.3)

Utilizando el modelo fisico mostrado en (2.55) puede escribirse en funcién de
las variables de control:

. l l
V(x) = <(x1 —xD)x, + le_Uz + (x5 — x3)x, + x4I_U3 + (x5 —x2)Xs  (6.4)
xx yy
1
+ x6_U4
Ixx

Llegado a este punto hay que garantizar que se cumple la condicion para la
funcién de Lyapunov [33,34] de:

V(x) <0 (6.5)

Para garantizar la condicién se (6.5) proponen las siguientes leyes de control:

I

U, = —%(% —x{’) — k1%,

I 6.6
U3=—%(x3—x39)—k2x4 (6.6)
Uy = —I;(x5 — xg) — k3xg

Las expresiones (6.6) se elijen de manera que al sustituir en (6.4) se obtenga la
expresion deseada que satisfaga (6.5).

En (6.6) se han introducido unas constantes ki, k,,k; € RTque permiten el
ajuste del control.
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Sustituyendo (6.6) en (6.4) se obtiene:

) l l 1
XX yy Y4

En (6.7) se demuestra que existe una funcién V(x) semidefinida positiva y que
ademas su derivada V(x) es semidefinida negativa, por tanto se puede afirmar
gue existe un punto de equilibrio segun lo mostrado en el teorema de Lyapunov
[33,34]. Ademas, aplicando el teorema de LaSalle [33, 34], se puede garantizar
que si el sistema parte de un punto del espacio de estados perteneciente a la
funcion V(x), el estado del sistema tendera a la regiébn acotada por dicha
funcion V(x), quedando definida una region de atraccion. Por otro lado, la
estabilidad asintotica [33, 34] se garantiza ya que el mayor subconjunto de
puntos invariante en la region S = {x5 € R® con V(x) = 0} se limita al origen.
Ademas la estabilidad absoluta [33, 34] se garantiza ya que V(x) tiende a
infinito cuando ||x|| tiende a infinito.

Una vez se ha disefiado una ley de control para los angulos de giro Pitch, Roll y
Yaw, es posible considerar que en algin momento se podra alcanzar una
situacién de vuelo horizontal y un punto de sustentacién donde el vehiculo ni
ascendera ni descendera, es decir que existe una fuerza de empuje que
compensa el peso del vehiculo y permite que esté inmovil en el aire.
Considerando lo anterior (dngulos igual a cero) y recordando la expresion vista
en el capitulo 2 para la segunda derivada de la altura (2.64) se puede escribir
de forma simplificada (si 8 = ¢ ~ 0) como:

1
z2=9- 0 (6.8)

Con esta simplificacion se simplifica la obtencion de una funcion de Lyapunov
V(x). Procediendo de la misma forma que para el caso anterior se ha obtenido
lo siguiente:

1 0z L oo
V(x)=§(x7—x7) +§x820

. ) 1 6.9
V(x) = (x7 — x9)xg + xg%g = (X7 — x9)xg + Xg (9 - EU1> (6.9)

Escogiendo la ley de control de forma conveniente para llegar a la
demostracion de V(x) < 0:

U; = m(x;, — x2) + mg + mkyxg (6.10)

Al sustituir (6.10) en (6.9) se obtiene el siguiente resultado:

V(x) = —ksx% < 0Vx;,x3 ERy Vk, >0 (6.11)
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En (6.11) se demuestra que existe una funcién de Lyapunov semidefinida
positiva y que ademas presenta una derivada V(x) semidefinida negativa, por
tanto se puede afirmar que existe un punto de equilibrio. Ademas, la constante
k, puede ser elegida para ajustar el comportamiento de la solucién. De todo
esto se puede concluir que la ley de control (6.10) propuesta permite el control
de la altitud del quadrotor partiendo de la condicion en la que el sistema
rotacional ha sido estabilizado previamente.

6.3. Simulacion de un control mediante la teoria de Lyapunov

Una vez disefiadas las leyes de control, se procede a su simulacion mediante
el modelo de Simulink descrito en el capitulo 3. Para ello se ha implementado
control en Matlab-Simulink en base a las expresiones (6.6) y (6.10). En la figura
6.1 se muestra la estructura de este control.

Pl

Yy
1+
*
a

ePhtz Gah?

+ T
dusdt
A
Dariatve )

Hy
a

Fig. 6.1. Modelo de Matlab-Simulink del control de Lyapunov propuesto.

El ajuste de las constantes k4, k,, ks, k, del control de Lyapunov se realiza por
el método de prueba y error. Hay que destacar que aun teniendo una estructura

74



5 Y

Vi
iy

semejante a la de un control PD, sdlo se dispone de un orden de libertad, la
variable de ganancia del término derivativo correspondiente con ky, k,, k3, ks
para cada caso, esto se debe a que la ganancia del término proporcional viene
marcada por la propia fisica del vehiculo. En la tabla 6.1 se muestra el valor de

ajuste de las constantes del control.

Constante Valor
kq 0.025
k, 0.028
ks 0.035
k, 1.75

Tabla 6.1. Valores de ajuste de las constantes del control.

A continuacion, en la figura 6.2 se muestran los resultados obtenidos con un
control disefiado usando la teoria de Lyapunov.
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Fig. 6.2. Respuestas al escalon en lazo cerrado con control Lyapunov.

En la figura 6.1 puede verse como el control de los angulos de Roll, Pitch y
Yaw se realiza correctamente, mientras que el control de Z presenta un error
en régimen estacionario importante, esto se debe a la suposicién de de que el
quadrotor opera en el punto donde los angulos de Roll, Pitch y Yaw se
consideran cero 0 muy cercanos a cero, es decir, la ley de control disefiada
sé6lo funciona cuando el vehiculo esta en posicién horizontal y no se producen
perturbaciones en torno a este punto de trabajo. Hay que recordar que en el
disefio de la ley de control de la variable Z (altitud) mediante la teoria de
Lyapunov ya se consider6 esta aproximacion. Es por este motivo por el que no
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es posible ajustar el control al error deseado cuando no se da esta condicion.
Para solucionar esto se puede fijar el punto de trabajo haciendo nulos los
angulos de Roll, Pitch y Yaw. Procediendo de esta forma se obtiene la
regulacion de la variable altitud. En la figura 6.3 se muestra el resultado en la
regulacion de la altitud una vez considerado lo anterior.

1.4

1 s L - e o S L S f

1

0.g

0.6

0.4

0.2

]

Fig. 6.3. Control de Z en el punto de equilibrio.

En la figura 6.3 se muestra la respuesta temporal para la variable Z (altitud)
cuando el vehiculo opera en torno al punto de estabilidad horizontal (variables
del sistema rotacional nulas). Puede verse como para este caso la ley de
control disefiada si que funciona de la forma deseada.

Todas las respuestas se han ajustado de forma empirica, pero para el ajuste
todas ellas se ha mantenido la premisa de no permitir sobreimpulso. Partiendo
de esta condicion, el ajuste se ha realizado como una soluciéon de compromiso
entre errores en estado estacionario, estabilidad de la solucion y velocidad de
la respuesta. Como se ha venido presentando a lo largo de los capitulos, una
de las condiciones mas importantes para el funcionamiento de quadrotor ha
sido el de garantizar la estabilidad y la seguridad, inclusive a costa de perder
velocidad, si bien los resultados obtenidos usando este control parecen
excesivos.

En general, la conclusion que se extrae de este control es que aun permitiendo
el disefio matematico de una solucion de control no lineal, esta es méas lenta
que todos los casos de disefio de controladores clasicos mostrados en el
capitulo 5. Ademas de esto, el mayor inconveniente que presenta esta
solucion es que el control de la altitud de vuelo solo funciona en torno al punto
de equilibrio. La gran ventaja de esta solucion es la sencillez del ajuste, ya que
s6lo presenta un grado de libertad.

A modo de resumen comparativo, en la tabla 6.2 se muestran los valores
caracteristicos de cada una de las respuestas temporales presentadas para
este capitulo y para el capitulo 5.
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Error en régimen

T 199, Togo, Estacionario sobreimpulso
Roll 1.027s 1.378s 0% 0%
a Pitch 1.022s 1.338s 0% 0%
O Yaw 1.026s 1.480s 0% 0%
Altitud 1.040s 1.850s 2% 0%
Roll 1.013s 1.111s 0% 0%
o Pitch 1.010s 1.096s 0.13% 0%
o Yaw 1.011s 1.133s 0.5% 0%
Altitud 1.027s 1.324s 3% 0%
. Roll 1.077s 1.375s 0% 0%
& Pitch 1.003s 1.028s 1.1% 0%
A Yaw 1.012s 1.075s 0% 0%
A Altitud 1.026s 1.420s 1.8% 0%
= Roll 1.109s 1.704s 0% 0%
o Pitch 1.003s 1.051s 2% 0%
QO Yaw 1.011s 1.204s 0% 0%
A Altitud 1.026s 1.412s 2.5% 0%
Roll 1.354s 4.912s 0% 0%
3 Pitch 1.358s 5.129s 0% 0%
c
% Yaw 1.469s 6.273s 0% 0%
2 Altitud 1.495s 4.331s 0% (2500%) 0%

oy

Py
ENA A
B4 A
e

Maximo

Tabla 6.2. Comparativa entre los controladores clasicos implementados.

En la tabla 6.2 puede verse como los tiempos para la solucién basada en la
teoria de Lyapunov son mucho mayores que los obtenidos para los
controladores clasicos. Por contra se muestra como los errores en régimen
estacionario son inexistentes en el caso de Lyapunov, esto se debe a que el
disefio realizado es conservador, ya que al intentar mejorar los tiempos de
respuesta aparece rapidamente sobreimpulso en la respuesta.
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7.- Disefio de un control robusto QFT para el control de
|la estabilidad de un quadrotor

En la mayoria de casos reales, los procesos que se desean controlar van a
presentar una incertidumbre elevada en la dinAmica. De esta imprecision a la
hora de identificar o de obtener un modelo estatico de los parametros de la
planta surge la necesidad de técnicas de disefio de controladores que
presenten un disefio en base a estas tolerancias o desviaciones. Esta
necesidad la suple la técnica de control conocida como QFT, o técnica de
realimentacion cuantitativa.

7.1.- Introduccion a la metodologia de control QFT

La metodologia QFT es una técnica de disefio en el dominio de la frecuencia,
permitiendo el disefio con tolerancias significativas en la planta, asegurando
unas prestaciones minimas no formuladas de forma matematica sino de forma
cuantitativa. Ademas esta técnica puede aplicarse sistemas lineales o no
lineales, continuos o discretos, considerandose una técnica versatil y de
complejidad reducida, si se compara con otras técnicas de control robusto.

Esta metodologia presenta las siguientes ventajas [20]:

e Permite generalizar los conceptos de disefio clasico en el dominio de la
frecuencia.

e Permite disefiar controladores robustos insensibles a las variaciones de

las plantas.

El problema queda acotado desde el principio del disefio.

Su aplicacion es mas sencilla que otras técnicas de control robusto.

Se adapta en funcion de la incertidumbre de la planta.

Puede determinarse en cada etapa del desarrollo si las especificaciones

puede ser alcanzadas.

e Elredisefio es sencillo.

Las etapas seguidas en el desarrollo de este control son:

1. Establecimiento de las especificaciones en el dominio de la frecuencia.

2. Definicion del conjunto de frecuencias donde se quiere garantizar las
prestaciones.

3. Obtencion de las plantilas que representan de forma gréfica la
incertidumbre de un proceso a cada frecuencia.

4. Obtencion de las restricciones para cada rango de frecuencias sobre el
plano de Nichols.

5. Ajuste de la funcion de transferencia en lazo abierto con el objetivo de
sintetizar el controlador sobre el plano de Nichols.

6. Obtencion de un prefiltro para garantizar las especificaciones de
seguimiento robusto.

7. Validacion del disefio.
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Se tiene que destacar que el proceso no es tan secuencial como se ha

presentado, sino que puede ser necesario la redefinicion de los requisitos para
poder alcanzar un controlador para esos rangos de incertidumbre.

7.2.- Disefio QFT realizado

Para el disefio de estos controladores se ha utilizado la herramienta SISO-
QFTIT desarrollada en el departamento de Informatica y Automatica de la
UNED [21]. Esta herramienta presenta una interfaz gréfica que simplifica el
proceso de disefio y permite un entendimiento claro y didactico de la
metodologia de disefio QFT, ofreciendo una visién clara de cada punto del
proceso de disefio. Para hacer uso de esta herramienta se requiere la funcion
de transferencia de la planta, de manera que una vez obtenido un modelo
simplificado pero realista para las condiciones de operacion, y partiendo de la
funcién de transferencia planteada en (2.68), se puede proceder al disefio del
control QFT.

En este caso se tiene una planta del tipo:

K (7.1)

La expresion mostrada en (7.1) es valida como funcién de transferencia
genérica para los angulos de Pitch, Roll y Yaw (posteriormente se determinara
la planta nominal para cada caso y el margen de los parametros). Por otro lado,
el caso del control de la altitud tiene que ser tratado de forma independiente, ya
gue no puede obtenerse una funcion de transferencia de forma directa de las
expresiones mostradas en (2.64). Para poder tratar el disefio de un control para
la altitud siguiendo la técnica QFT es necesario realizar algunas
aproximaciones. Partiendo de la expresion para Z vista en (2.64) se tienen que
asumir las siguientes hipétesis:

1. Los angulos 8 y ¢ son pequefos de forma que cos(8) = 1y cos(¢) = 1.
2. Se puede suponer que |g| « |% U1|.

Considerando estas hipotesis se consigue que la funcién de transferencia en el
dominio transformado de Laplace para la altitud sea de la forma (7.1). Se tiene
por tanto un modelo de funcién de transferencia para cada una de las variables
gue se quieren controlar. Hay que destacar que cada una de estas funciones
de transferencia presentan una forma nominal distinta, que ademas es propia
de la configuracion fisica del vehiculo. Se podria realizar un disefio genérico
para todas las funciones de transferencia pero esto resultaria en un disefo
demasiado conservador. A continuacion se mostraran las formas de planta
nominal de cada variable que se quiere controlar.

5.6
Py pitcn(s) = s2(s + 0.0)2
, 56
o_rou(S) = m
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8.1

Py yaw(s) = 5205 1 0.0)2
b o 18
02(s) = s2(s + 0.9)2

Las plantas nominales mostradas en (7.2) se han calculado en base a los
parametros fisicos del vehiculo mostrados en la tabla 2.2.

Cada una de las plantas nominales consideradas en (7.2) presentan una
incertidumbre propia de la identificacion de los parametros del sistema fisico
con el que se trabaja. Retomando la expresion (7.1) se pueden expresar las
funciones de transferencia de la planta de la siguiente forma.

Kpitch
Ppitch(s) = SZ(S + a)z
K 1
PT'Oll(S) = SZ(Sr‘C;' a)z
Kyaw (7.3)

Pyaw(s) = S205 + Q)2

VA

B(s) = s2(s + a)?

Donde K; y a son constantes que dependen de la fisica del vehiculo y de los
elementos que lo componen. Cada una de estas constantes presentan un
margen de incertidumbre modelado en base a las tolerancias de fabricacion del
vehiculo, de la documentacion técnica de los elementos y de las
perturbaciones. A continuacion se muestra una tabla donde se muestran los
intervalos.

Margen de incertidumbre

Kypitch [1.7,15.5]

K ou [1.7,15.5]

Kyaw [2.5,22.5]
K, [0.5,4.2]
a [0.5,2]

Tabla 7.1. Margenes de trabajo.

Para poder aplicar la técnica de disefio QFT es necesario conocer el margen
de frecuencias de trabajo. Para determinar el rango de frecuencias de interés
se ha realizado un estudio de las condiciones climaticas de una region
espafiola durante un afo [22], en particular se han tomado los datos de las
velocidades de viento promedio en el Baix Penedés, provincia de Tarragona,
Espafia. Esto se ha realizado con el objetivo de obtener las frecuencias de
trabajo en las que se quiere que la planta esté controlada. En este caso las
perturbaciones externas que se han considerado es el viento, dada la dificultad
de cuantificar cada una de las frecuencias que componen un viento o una
turbulencia causada por rebotes o interacciones complejas que se pueden dar
en un fluido en movimiento, se ha considerado la velocidad del viento
racheado, y por medio de la siguiente formula [22] se ha extraido la frecuencia
natural de la perturbacion.
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Velocidad del viento (7.4)
N 375
Si bien esta expresion empirica puede ser simplista desde el punto de vista
fisico, permite obtener una primera aproximacion al rango de frecuencias de

trabajo.

Mes Velocidad media del viento (km/h)

Enero 18.52
Febrero 20.37
Marzo 14.81
Abril 12.96
Mayo 11.11
Junio 12.96
Julio 12.96
Agosto 12.96
Septiembre 14.81
Octubre 16.67
Noviembre 20.37
Diciembre 14.81

Tabla. 7.2. Velocidad del viento racheado.

Ademas de a informacion dada en la tabla se han obtenido los valores de
velocidad de viento maxima y minima anual. La méxima fue de 102km/h y la
minima de 2km/h. Claramente hay que fijar unas condiciones de contorno, ya
que la operacién de un quadrotor de estas caracteristicas con vientos de 102
km/h es imposible. Se descarta por tanto este valor de viento extremo para esta
region, pero se establece una nueva cota superior que garantice el 95% de los
casos, esta velocidad maxima con el margen de confianza descrito se situaria
en torno de los 40km/h. Siendo este valor mas coherente y que ademas cubre
holgadamente los valores medios de la tabla 3.4 ser& utilizado como valor de
contorno. El valor de velocidad minima se coge en el caso de 2km/h. Las
frecuencias maximas y minimas que resultan son las siguientes.

finax = 29.63mHz = w4, = 0.19rad/s
fmin = 1L.5mHZ = Wiy = 9.31mrad/s

De esta forma queda definido el rango de frecuencias de trabajo donde se
presentan perturbaciones. Hay que destacar que este estudio es dependiente
de la region y que variara en funcion del entorno de operacion. Por tanto,
realizar disefios conservadores para los controles permitir4 dotar al sistema de
una mayor flexibilidad frente a los diferentes escenarios de operacion.

Habiendo definido las incertidumbres presentes en la planta, asi como los
margenes frecuenciales de trabajo se puede proceder al disefio de los
controles mediante la técnica QFT. Como se ha mencionado anteriormente, el
disefio se realizara de forma grafica. Para este fin se ha usado la herramienta
SISO-QFTIT [21].
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De las expresiones (7.2) se puede concluir que deberan disefiarse 3 controles,
ya que los de Pitch y Roll presentan la misma funcién de transferencia. A
continuacion se mostrara el proceso de disefio de uno de los controladores
(extrapolable a los restantes). En la figura 7.1 se muestra la pantalla de
definicion de las plantillas en la herramienta SISO-QFTI.

QFT DESIGN STEPS OPERATIONS OVER PLANT P

@ 1)Templates computation {7} 2)Specifications. Wode @ Hove O Add ® B

Element: @ Reakpole ) Reakzero  { Integrator

OPTIONS PLOT
(O Complex-poles{_} Complex-zeros

P(s) zeros-poles scale & Automatic {7 Fix
Nichols plot scale: @ Automatic {3 Fix
Template style: & Sold 3 Circle

Delay: |
tmin=0 tnom=0 tmax=0

TEMPLATE FREQUENCY VECTOR (rad/s) Gain: [ | | |

kmin=15 knom=56 kmax=17
A

| | ] |
Te3 TeZ TheZ  Gel? 0T U275 k3 T P 5 10 75 00

UNCERTAINTY PLANT DESCRIFTION TEMPLATES

H (dB)
100 !\E
80 ?
0
! a
""""""""""""" L 40
: o

20

0

-20

-40

Fig. 7.1. Definicion de la planta y de las incertidumbres.

Se ha definido un vector de frecuencias 2 € {5-1073,1-1072,2.5-107%,5-
10-2,0.1, 0.15, 0.25, 0.5, 5(rad/s). El vector de frecuencias de trabajo es 2’
{1-1072,2.5-1072,5-1072,0.1,0.15,0.25, 0.5} (rad/s).

A nivel de especificaciones se han definido tres, la de estabilidad robusta,
definida mediante el requisito de disponer de un margen de fase superior a 50°
[19]. La segunda ha sido la referente al rechazo a las perturbaciones a la salida
de la planta, de esta forma se busca garantizar la operacion del vehiculo con la
maxima seguridad para el quadrotor. Para fijar esta especificacion de rechazo
se aplica la siguiente expresion.

1 < p (7.5)
14+ C(s)-P(s)

En la ecuacion (7.5) B representa el nivel de especificacion de rechazo para
una planta P(s) y un control C(s). Considerando un maximo error de 0.175rad
se tiene un valor de B=5. Por ultimo, en el disefia de especificaciones se ha
fijado la condicion de seguimiento robusto de la referencia (7.6).

C(s) - P(s)
< B(s)
1+ C(s)-P(s)
La respuesta a(s) y f(s) se han disefiado de forma conservadora en ancho de
banda [4, 9]. La especificacion se muestra en la tabla 7.3.

a(s) < (7.6)
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0 5.1073 1072
a(s) 0 0
B(s) -3.5 -3.5

Tabla 7.3. Especificacion tabulada de seguimiento robusto.

En la figura 7.2 se
especificaciones.

Wis): MAGNITUDE SPECIFICATION

2.5 5-102 0.1 0.15 0.25 0.5
-1072
0 -2.5 -65 -85 -105 -115
-3.5 -8 -14 -15 -16 -20
muestran las pantallas de configuracion de las

W(s): MAGNITUDE SPECIFICATION

(dB)

3

(dB)
0

&

ok
e

2

NICHOLS PLOT

radis)

0.005 o

HICHOLS PLOT

(@8)

—_—

20

l (dB)

20

(@)

(dB)

-1

(dB)
20

0

Fig. 7.2. Estabilidad robus
las perturbaciones a la sali

NICHOLS PLOT

7T,

ta (a), seguimiento robusto de la referencia (b) y rechazo a
da.

Una vez configuradas las plantillas y definidas las especificaciones se puede
proceder al ajuste de la funcion en lazo abierto mediante la herramienta gréfica.
En la figura 7.3. se muestra la representacion de la funcién en lazo abierto
sobre el diagrama de Nichols.

Fig. 7.3. Diagrama de

(dB)

20

0

-20

-0

60

-80

100

120

Nichols con curvas de restriccion finales B(jw) y la

representacion de la funcion de transferencia en lazo abierto.
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A continuacion se presenta una posible secuencia de pasos para el ajuste de la
funcion de transferencia en lazo abierto.

1. En el caso de partida, la funcion de transferencia en lazo abierto L, (jw)
es igual a la funcion de transferencia de la planta nominal P,(jw). En la
figura 7.3 se muestra como L,(jw) esta a la izquierda de la fase -180°. El
primer paso serd desplazar la curva hasta el semiplano derecho del
diagrama de Nichols. Para lograr desplazar la curva hacia la derecha se
inserta un cero. En la figura 7.4 (a) se muestra este efecto.

2. En el diagrama de Nichols de la figura 7.4 se aprecia como no todos los
puntos frecuencials de Ly(jw) cumplen el criterio de estar por encima de
sus respectivas lineas de especificacion. Es por tanto necesario
desplazar més la Ly(jw) hacia la derecha. En la figura 7.4 (b) se muestra
el efecto de incluir otro cero cercano al origen en el control.

(dB) (dB)

30

20

20

-20

-350 -300 -250 S0 -100 -50 V] -350 -300 -250

(a)
Fig. 7.4. Diagrama de Nichols tras la inclusion de un primer cero (a) y con la
inclusién de un segundo.

3. En el diagrama de Nichols de la figura 7.4 (b) se aprecia como ahora
todos los puntos frecuencials de Ly(jw) cumplen el criterio de estar por
encima de sus respectivas lineas de especificacion. Si bien el control aun
no se ha ajustado correctamente por diferentes motivos. El primero es
que se tiene que garantizar el exceso de polos sobre ceros. Como la
funcién de transferencia (7.1) presenta un exceso de polos sobre ceros
igual a 4 la forma final de L,(jw) debera presentar un exceso de polos
sobre ceros igual a 4+, donde p tiene que ser mayor igual a 1 [20].
Primeramente se probara con un exceso de polos sobre ceros de Ly(jw)
igual a 5, esto implica que el exceso de polos sobre ceros de la funcion
de transferencia del control sea 1. Por todo lo anterior, y dado que en
este punto la funciéon de transferencia del control presenta dos ceros
deberan incluirse 3 polos. Ademéas de esto, la inclusién de los polos
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ayudara a reducir el ancho de banda a la vez que ajusta la respuesta
sobre el plano de Nichols a las curvas de especificaciones. En la figura
7.5 se muestra el efecto de incluir 3 polos (dos complejos conjugados y
uno real).

(dB}

30

20

-350 -300 -250 -200 -150 -100 -50 0

Fig. 7.5. Diagrama de Nichols tras incluir 3 polos en la funcion de transferencia del
control.

4. En la figura 7.5 se muestra como ahora la funcion L,(jw) cumple los
requisitos para todas las frecuencias definidas. Al haber obtenido la
funcién de transferencia del controlador en base al ajuste de la funcion en
lazo abierto Ly(jw) se dispone de una estructura de control que garantiza
las variaciones de ganancia en lazo cerrado. Con el objetivo de conseguir
gue estas variaciones se den en unos margenes determinados por la
especificacion de seguimiento robusto se debe disefiar un prefiltro. En la
figura 7.6 se muestra el ajuste del prefiltro.

(dB)

. D\n\u¥n
c‘\“\o\

-20

-30

Fig. 7.6 Ajuste de la funcion del prefiltro.

5. En la figura 7.6 se muestra la respuesta del disefio del prefiltro realizado
comparada con los requisitos de seguimiento robusto de la respuesta.
Una vez completados los pasos previos se dispone de un disefio de
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control y prefiltro adaptado a los requisitos. A continuacion se procede a
la validacion de las especificaciones de estabilidad robusta y de rechazo
a las perturbaciones a la salida de la planta. En la figura 7.7 se muestra
la validacion para las restricciones mencionadas.

(dB) (dB)

= 0.1 02 03 04 (radisec)
0.1 02 0.3 0.4 (radisec)

(a) (b)
Fig. 7.7. Validacion para (a) estabilidad robusta y (b) rechazo a las
perturbaciones.

En la figura 7.7 se muestra como el disefio cumple las especificaciones
planteadas para el disefio de control realizado. El control de las variables Yaw y
de z se han realizado siguiendo la misma metodologia. Las funciones de
transferencia para el prefiltro F;(s) y el control C;(s) para cada variable se
muestran a continuacion.

s+ 0.2
FPitch(S) =0.5 s+ 0.1

0.085(s?* + 0.005s)

C , =
piten(5) = 7355 + 6.25)(s + 0.0025)
s+0.2
Froll(s) = O'5§ + 0.1
0.085(s2 + 0.0055)
Croll(s) =

(s2 4+ 3.55s + 6.25)(s + 0.0025)

s+ 0.2 (7.7)
Eyqw(s) = 0.55

s+ 0.1
) 0.9(s2 + 0.0015)
yaw'S) = (2 1355 1 6.25)(s + 0.2)
s+ 0.4

E,(s) = 0.01

2(5) s+ 0.1

40 - 103(s + 0.5)(s + 0.3)
Cz(s) =

(s2 +3.2s +5.3)(s + 250)
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Una vez que se han obtenido las funciones de transferencia mostradas en
(7.6). Con estas funciones se puede proceder a la implementacion del modelo
de control en Matlab Simulink. En la figura 7.8. se muestra la estructura de
control disefada para las variables de Pitch, Roll, Yaw y Altitud.

7.3. Simulacién de un control disefiado mediante QFT

=+0.4 —
CEr—s —= =40 5
Z ref =+0.1 * — 1
Gainid - =+3 5=+8 25
Transfer Fon2d = a2 Consant
anZ
Transfer Fond
(@D -
F _|—' » ol o 1
I CO= Ll )
m Product Diside Addi
=2 b
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" ’ _Moo0ss | ] 09
s g — #4+3 5545 .25 =+0.0025 0z
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=02 R
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Thee ref Gaink - ; 243 5248 25 =0.0025 _'?
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Transfer Fonil
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Psi

Fig.7.8. Modelo de control disefiado mediante la técnica QFT.

Con el control implementado para cada variable, tal y como se muestra en la
figura 7.8., se puede proceder a la validacion temporal del modelo. Para la
simulacién del control se ha usado el modelo del quadrotor presentado en el
capitulo 3 de este trabajo, ademas se ha supuesto que el sistema trabaja con
angulos de Pitch, Roll y Yaw pequefios o nulos. Esto se ha realizado asi (al
igual que en el caso del disefio mediante la teoria de Lyapunov) por la
aproximacion realizada sobre la ecuacion de la aceleracion en Z para poder
obtener una funcion de transferencia simple con la que disefiar el control
mediante la técnica de QFT. En la figura 7.9 se muestran los resultados
obtenidos mediante simulacién para los controles disefiados en (7.6).
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Psi 4
Fig. 7.9. Respuestas al escal6n para cada variable.

En la Figura 7.9 se puede ver como para los controles disefiados la dinamica
de las respuestas es menos regular que en los casos anteriores. AlUn asi se
alcanza el valor de control. A priori puede verse como presentan tiempos de
respuesta muy superiores a los vistos en los otros casos. Ademas de esto, la
dindmica observada en la respuesta de Z puede apreciarse un error en estado
estacionario muy significativo, esto se debe a la aproximacién realizada en la
obtencion de la funcion de transferencia. Cuando se consideran que los
angulos de Pitch, Roll y Yaw ya han sido estabilizados previamente a cero se
obtiene una respuesta tal como se muestra a continuacion en la figura 7.10.

1
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naf
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Y S S

Fig. 7.10. Respuesta temporal para Z con angulos estabilizados a cero.
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De las figuras 7.9 y 7.10 puede verse como esta solucion de control es mas
lenta que las vistas en los capitulos 5y 6. A continuacion se presenta una tabla
resumen con los parametros mas significativos de todas las respuestas
propuestas.

Error en régimen Maximo
T 199, Togo, estacionario sobreimpulso
Roll 1.027s 1.378s 0% 0%
Aa Pitch 1.022s 1.338s 0% 0%
O Yaw 1.026s 1.480s 0% 0%
Altitud 1.040s 1.850s 2% 0%
Roll 1.013s 1.111s 0% 0%
A Pitch 1.010s 1.096s 0.13% 0%
O Yaw 1.011s 1.133s 0.5% 0%
Altitud 1.027s 1.324s 3% 0%
. Roll 1.077s 1.375s 0% 0%
& Pitch 1.003s 1.028s 1.1% 0%
N Yaw 1.012s 1.075s 0% 0%
A Altitud 1.026s 1.420s 1.8% 0%
= Roll 1.109s 1.704s 0% 0%
o Pitch 1.003s 1.051s 2% 0%
O Yaw 1.011s 1.204s 0% 0%
A Altitud 1.026s 1.412s 2.5% 0%
Roll 1.354s 4.912s 0% 0%
g Pitch 1.358s 5.129s 0% 0%
(=
o Yaw 1.469s 6.273s 0% 0%
IS
2 Altitud  1.495s 4.331s 0%, (2500%) 0%
Roll 1.4817s 19.155s 1.8% 0%
_ Pitch 1.523s 16.02s 2% 0%
L
O Yaw 1.601s 21.245s 2.5% 0%
Altitud 1.60s 8.432s 0%, (15%) 0%

Tabla. 7.4. Tabla comparativa de los controles estudiados.

En la tabla 7.4 se muestran los parametros mas caracteristicos para cada
solucién estudiadas. En primer lugar, hay que destacar que se han fijado
condiciones estrictas para no permitir sobreimpulsos, esto limita la efectividad
de algunas estrategias, especialmente a nivel de velocidad. En la tabla 7.2 se
puede ver como los controladores PID y PD son practicamente iguales,
posiblemente por el requisito de no sobreimpulso fijado, y son ademas mucho
mejores que el resto de estrategias disefadas.

A nivel de error en régimen estacionario se puede ver como los que presentan
un mejor comportamiento son los controladores PD y de Lyapunov. Hay que
destacar que el control de Lyapunov es muy similar al control PD pero con
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menos grados de libertad al venir condicionado por la estructura fisica del
vehiculo.

Por otro lado el control que presenta mejor tolerancia a la incertidumbre en la
caracterizacion de la planta es el QFT, funcionando relativamente bien para
rangos de valores dispares que abarcaria todos los casos posibles. Si bien es
el que presenta una respuesta mas lenta y mayores errores en régimen
estacionario. Esto hace que sea una solucion no aplicable a un caso de
operacion real.

Desde el punto de vista de la complejidad de disefio los mas sencillos son los
realizados mediante las técnicas de Lyapunov y QFT. Esto es asi ya que se
implementan directamente de las expresiones matematicas o mediante ajustes
gréficos. Es cierto que el control de Lyapunov presenta una complejidad tedrica
mayor, ya que no existe garantia de encontrar una funcion de Lyapunov que
demuestre las condiciones de estabilidad. En este caso ha sido posible al
trabajar sobre un modelo simplificado de las expresiones matematicas (de
forma general esto no puede generalizarse). Tanto el control QFT como el
Lyapunov han demostrado estar limitados en la regulacién de Z, ya que sélo se
realiza con errores reducidos cuando se parte de que los angulos en torno a los
ejes son nulos.

Si bien el ajuste es mas complejo que el de Lyapunov al disponer de mas
ordenes de magnitud, el caso del PD seria el més idoneo, ademés el uso de un
PID no resulta ventajoso debido a las restricciones aplicadas. Es por eso que
todo parece indicar que la mejor solucién es el control PD, siempre bajo las
aproximaciones realizas en el capitulo 4, que a priori y en relacion con la
bibliografia parecen mas que aceptables, es por ello que se considera la opcion
mas interesante para aplicar en el modelo real. Ademas de lo anterior, dentro
de los controladores clasicos PD y PID se han probado diferentes estructuras
(denominadas PD Saty PID Sat), estas estructuras alternativas han presentado
un comportamiento ligeramente peor que los PD y PID.
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8.- Disefio y construccion de un quadrotor

8.1. Introduccion

Hasta el momento se ha estudiado el quadrotor desde el punto de vista del
modelo fisico y de su control aplicando diferentes estrategias y metodologias
de sintesis. En este apartado se pretende mostrar todo el trabajo desarrollado
en la implementacion real del vehiculo, si bien, la densidad del trabajo llevado a
cabo en lo relativo a la electronica implicada y a la programacion del sistema
embarcado puede apartar la atencion del problema principal que es el control,
es importante entender el comportamiento de los sensores y del procesado de
los datos para detectar algunas limitaciones que se pueden dar al pasar del
caso teorico y simulado a un caso mas real.

8.2. Propulsion

El sistema de propulsion del quadrotor se constituye en base a tres elementos
fundamentales, las hélices, los motores y los controladores de velocidad (ESC,
Electronic Speed Controller). Cada conjunto de estos tres elementos, que
conforman los cuatro propulsores incluidos en el quadrotor, son dependientes
entre ellos para producir la fuerza necesaria para elevar, desplazar y estabilizar
el UAV. En el siguiente apartado se van a presentar cada uno de estos
elementos de forma separada.

8.2.1.Motores

Los motores de corriente continua (DC) son usados de forma extensa en los
vehiculos no tripulados, especialmente en los de pequefio tamafo.
Normalmente se usan dos tipos de motor DC, los motores DC brushed (BDC) y
los motores DC brushless (BLDC). Los motores brushless o motores sin
escobillas, son los mas usados para el desarrollo de quadrotores ya que
presentan una mayor durabilidad, eficiencia y potencias superiores a los
motores Brushed. Por contra coste de fabricacion de los motores Brushless es
superior. Las diferencias en términos de velocidad angular entre los dos tipos
de motor son muy reducidas, alcanzado ambos magnitudes similares y
suficientemente altas como para estabilizar el vuelo del quadrotores.

Los motores mas adecuados para la construccion de quadrotores son los que
presentan mas de 1000 rpm y por Volt aplicado, esto significaria que
trabajando a un valor de voltaje tipico suministrado por una bateria de Litio
estandar de 12V, el rotor giraria a 12000 revoluciones por minuto, si bien, es
normal que este tipo de rotores giren a un maximo de 7000 rpm, ya que en su
modo de operacion normal presentara una carga aerodinAmica producida por la
hélice. Esto ultimo puede entenderse como que la velocidad de rotacion
efectiva, en las condiciones de operacion normales, sera de unas 600 rpm/V.
Es por este motivo que para obtener ciertas garantias de que el motor podra
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estabilizar correctamente el quadrotor los motores deben sobre dimensionarse
en un 40% [35].

Los motores BLDC que se montan en quadrotores muestran como el vastago
unido al rotor sobresale del propio motor, esto es asi con el objetivo de poder
fijar la hélice de forma robusta. Ademas es tipico que este tipo de motores,
tengan su estator constituido a partir de imanes permanentes hechos de
Neodimio (NdFeB). EI Neodimio esta clasificado en el grupo de las tierras
raras, y presenta una alta permanencia magnética, lo que significa que puede
crear un campo magnético permanente intenso.

Para la construccion de este quadrotor se ha utilizado un motor brushless de
1000rpm/V y 30A. En la figura 8.1 puede verse el motor con la hélice ya fijada.
Este tipo de motores son de bajo coste y se utilizan ampliamente en
aplicaciones de modelismo ya que pueden alcanzar hasta 12000 rpm.

Fig. 8.1. Motor usado en la construccion del quadrotor.

8.2.2. Control electrénico de velocidad

La principal finalidad del control de velocidad (ESC) es suministrar una tension
de alimentacién al motor proporcional a un sefial de control definido por el
controlador central. EI ESC alimenta el motor mediante un sistema de tres
fases DC, variando el nivel de cada una de las fases entre cero y el nivel de
pico de la bateria. En la siguiente figura se muestra el esquema general de un
control de velocidad.
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Fig. 8.2. Esquema genérico de un ESC.

Normalmente, el microprocesador utilizado en este tipo de sistemas es uno de
bajo coste de 8 bits, con salidas PWM (Pulse Width Modulation). La energia
entregada al motor es obtenida de la bateria, la cual es modulada por el
microprocesador y usada para atacar los transistores de potencia, que suelen
ser de tecnologia MOSFET (Metal-Oxide-Semiconductor Field-Effect
Transistor), que operan como interruptores digitales. Normalmente, los
controladores ESC usados son de 25A (fijado para motores de 1000 rev/min).

Para este proyecto se ha usado un ESC sobredimensionado de 30A, para que
no hubiera problemas en la alimentacion de los motores, si bien el compromiso
entre corriente proporcionada y consumo es critico como en cualquier sistema
alimentado con baterias.

Para el disefio de este quadrotor se han realizado dos pruebas, una con un
ESC comercial de bajo coste, y la segunda con una fuente de corriente de
potencia controlada mediante un PWM, las dos han dado buenos resultados,
pero el coste del sistema comercial era inferior al de fabricacion propia (limitado
por el coste de mecanizado de las placas al implementarlo en PCB (Printed
Circuit Board), por eso finalmente se ha decidido utilizar el sistema comercial
(ver Figura 8.3).

Fig. 8.3. ESC usado en el modelo construido.
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Las hélices son los elementos responsables de convertir el movimiento de
rotacion de los motores en fuerzas verticales de empuje. La eficiencia tipica de
las hélices que pueden encontrarse en los quadrotores es del 70% y se define
como se muestra a continuacion:

8.2.3. Hélices

_ Empuje + Velocidad axial (8.1)
~ Resistencia + Velocidad angular

De la expresion (8.1) se desprende que el movimiento de la hélice genera una
fuerza vertical de empuje proporcional a la rotacion del motor. El punto mas
critico en la eleccion de las hélices es el tamafio y debe elegirse teniendo en
cuenta lo siguientes puntos:

e La fuerza generada es proporcional a la superficie de la hélice, de
manera que hélices mayores proporcionan fuerzas mayores, pero
mayor tendra que ser la potencia del motor.

e Cuanto mas pequefia es la hélice, mayor tiene que ser la velocidad de
giro del motor para producir la misma fuerza de empuje.

e Las hélices pequefias favorecen la estabilidad del quadrotor, pero no
dan buenos resultados cuando se realiza vuelo acrobatico.

e Las hélices de fibra de carbono son mas resistentes que las de plastico
y presentan menores vibraciones, por contra su precio es bastante
superior.

En el quadrotor implementado se han usado hélices de fibra de carbono de
10cm. En la figura 8.1 puede verse la hélice unida al motor.

8.2.4. Determinacion de la fuerza del sistema de propulsion

Con el objetivo de identificar la fuerza vertical que ejerce cada motor, en este
punto se pretende mostrar un posible experimento para realizarlo [35]. Al no
disponer de un encoder 6ptico no ha sido posible determinar también la
velocidad de giro de los motores. En la figura 8.4 se muestra el montaje usado.

] F ]«HPWM .

BeagleBone
Black

PESO

Bascula Electrénica

Bateria

Fig. 8.4. Experimento para determinar la fuerza producida por el propulsor.
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Con el montaje de la figura 8.4 se pretende determinar la fuerza que ejerce el
motor y la hélice sobre una masa. EI método més sencillo posible para realizar
esto ha sido el siguiente:

Fijacion del propulsor a un bloque de madera de 1000gr.

Conexion del sistema de alimentacion del propulsor.

Activacion del software de gestion del PWM.

Medida de la diferencia de peso medido en la bascula para diferentes
ciclos de trabajo del PWM.

A

Los resultados obtenidos han sido los que se muestran en la Tabla 8.1

Tiempo de nivel alto (Th) Fuerza vertical (gr)
1ms No respuesta del motor
1.1ms No respuesta del motor
1.2ms No respuesta del motor
1.3 ms 782
1.4 ms 634
1.5ms 483
1.6 ms 267
1.7 ms 110
1.8 ms 50
1.9ms 15
2.0 ms 0

Tabla. 8.1. Resultados del experimento.

900
800

700 \

600 \

500 \\

400

300 \

200 \

100 \
0 -

1,2 1,4 1,6 1,8
Tiempo alto del PWM (ms)

Fuerza Vertical (gr)

N

Fig. 8.5. Caracteristica Fuerza-Sefial PWM.

Debe tenerse en cuenta que la figura 8.5 es valida bajo unas condiciones de
operacion concretas (carga de la bateria al maximo con 12V y 25A). Ademas,
los resultados son validos para un motor de manera que bajo las mismas
condiciones de operacion la fuerza total resultante de sistema serd cuatro
veces la mostrada en la figura 8.5.
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8.3. Sensores

Una de las partes mas importantes en cualquier sistema de control es el
elemento de interaccion entre el controlador y el estado actual de la planta.
Para el caso del quadrotor es necesario disponer de diferentes sensores que
permitan conocer el estado de cada variable. En este caso se ha optado por
sensores digitales de bajo precio para medir las siguientes variables:

e Aceleracion en X.

e AceleracionenY.

e Aceleracion en Z.

e Velocidad angular en X.
e Velocidad angularen'Y.
e Velocidad angular en Z.
e Temperatura.

e Presién atmosférica.

e Campo magnético.

Se observa que existe cierta redundancia en las medidas de algunas variables,
ya que de las aceleraciones en cada eje pueden desprenderse también las
velocidades o los é&ngulos, de igual forma que puede hacerse con las
velocidades angulares. Esto se debe a que muchos sistemas de bajo coste
integran tanto acelerometros de tres ejes como girdscopos de tres ejes. Si bien
a nivel de procesado de los datos la obtencién de los angulos de giro sobre el
eje puede presentar ventajas o inconvenientes, por ejemplo, con un girdscopo
la salida tiene que ser integrada para obtener los valores de los angulos, lo que
en tiempo discreto implica el promediado de las N muestras anteriores a lo
largo del giro, esto puede presentar complicaciones de sincronismo o errores
de sesgo en la medida. Por otro lado la obtencion de los angulos con un
acelerometro triaxial implica calculos trigonométricos, que pueden ser mas
costosos a nivel computacional pero evitan los errores de sesgo o de
sincronismo. Por contra si el vehiculo esta horizontal y gira sobre el eje z no
podra medirse el angulo de Yaw, ya que el vector de aceleracion de gravedad
no habra sufrido ningln cambio. Esto puede suplirse con el uso de un
magnetometro, ya que tomando como referencia el norte magnético siempre
sera posible determinar el giro en torno al eje z.

Por otro lado determinar una altitud de vuelo es un problema. Habitualmente se
usan sensores de ultrasonidos, el problema de esto es que s6lo son validos
para rangos de unos pocos metros. Los sensores de presion atmosférica
pueden usarse como alternativa con rangos de operacion mucho mayores.
Para que estos sensores ofrezcan una medida fiable deben de ser calibrados
ya que presentan una fuerte dependencia con la meteorologia. En base a las
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consideraciones realizadas hasta el momento, para la construccion del vehiculo
desarrollado en este trabajo se ha decidido utilizar los siguientes sensores:

Acelerémetro triaxial digital: ADXL345 [24].
Girdéscopo triaxial digital: L3G4200D [25].
Magnetdémetro digital: HMC5883L [26].
Altimetro digital: BMP085 [27].

Hay que destacar que tanto el altimetro como el acelerometro incluyen
sensores de temperatura internos, de esta forma es posible compensar las
derivas y los errores de medida por temperatura siguiendo las pautas indicadas
por el fabricante.

Una vez justificada la necesidad de cada sensor y elegidos los componentes
mas adecuados para el caso de estudio fue necesario determinar cémo
proceder con su integracion en el vehiculo. Principalmente existian dos
alternativas, la primera disefar los circuitos electrénicos y proceder al montaje
de estos, mientras que la segunda consistia en adquirir los sensores ya
montados en placas de evaluacion. Al final se opté por adquirir las placas de
evaluacion al resultar mucho mas econémico que encargar la fabricacion del
disefio propio realizado. En la figura 8.6 se muestra la placa de evaluacion
usada que integra los sensores descritos anteriormente.

[ . Rizzm ﬂzz?‘l: ll‘lq
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Fig. 8.6. Sensores integrados.

La placa con los sensores presenta un coste inferior a los 10$, por este motivo
es una solucion interesante tanto para fines docentes como para aplicaciones
de hobby.

8.3.1.- Acelerémetro triaxial digital ADXL345

El ADXL345 es un acelerometro de tres ejes con un muy bajo consumo
energético y resolucion de 13-bits. Permite medir aceleraciones en el rango de
+2g , +4g9, +8g , +16g, esto es mas que suficiente para aplicaciones de UAV
civiles ya que las fuerzas a las que se veran sometidos seran muy inferiores a
estas aceleraciones.
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Este sensor digital consume menos de 23uA en estado de medida, y permite la
interconexién con protocolos de comunicacién estandarizados y de amplia
implantacion en las plataformas industriales actuales. Ademas permite
transmisiones de hasta 400kbps, mas que suficiente para que los retardos
entre muestras medidas sean despreciables.

La resolucion dispositivo, en el rango de medida inferior, es de 3.9mg. Esto da
informacion de la precisidén con la que pueden trabajar los sistemas actuales, y
MA&s si se tiene en cuenta que este sensor presenta un coste en fabricante de
uNos pocos centimos de euro.

8.3.2.- Giroscopo triaxial digital L3G4200D

Este sensor es un giréscopo digital de tres ejes de calificacion ultra-estable,
que permite medir velocidades de giro en los rangos de 250 ©/s, 500°s y
20009/s, con una precision de 16 bits en la medida. Ademas permite modos de
operacion de bajo consumo, haciéndolo ideal para aplicaciones embarcadas y
alimentadas con baterias.

Este tipo de sensores se comunica con protocolos 12C (Inter-Integrated Circuit)
o SPI (Serial Peripheral Interface). Este tipo de protocolos de comunicacion,
altamente extendidos en la industria, son de uso sencillo cosa que permite que
el desarrollo del software necesario sea poco costoso y de agil desarrollo. La
velocidad de transmisidn y de respuesta que presentan estos protocolos
permite que los tiempos de adquisicion y de transmision de los datos sea
despreciable evitando de esta forma posibles problemas de sincronizacion.

Los rangos de temperatura de operacion de este sensor es de -40 a +85 °C,
cosa que lo hace ideal para aplicaciones en vehiculos aéreos o que deban
operar en condiciones hostiles.

8.3.3.- Magnetometro digital HMC5883L

Este sensor es un compas digital de 3 ejes con el que es posible desarrollar
aplicaciones de magnetometria. En este caso permite operar como brajula
digital para determinar el norte magnético y mantener una referencia util para la
navegacion.

El sensor presenta una precision de 12 bits y de 1° grado de error en la
determinacién del norte magnético, lo que lo hace idéneo para sistemas de
navegacion de rango reducido.

Ademas de lo anterior presenta un consumo inferior a los 100pA, lo que lo
convierte en un buen candidato para sistemas embarcados.

Como el resta de dispositivos presentados, presenta una pila de protocolos
serie 12C para la comunicacién con multiples plataformas.
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En lo relativo a la calibracion, presenta un sistema de compensacion de derivas
mediante calibracion interna, lo que ayuda a reducir los errores en la
navegacion.

8.3.4.- Altimetro digital BMP085

Este sensor permite medir presiones atmosféricas y determinar a partir de
estas la altitud sobre el nivel del mar, con un rango de medida de +9000m a -
500m o lo que es lo mismo, de 300 a 1100 hPa de presion atmosférica.
Ademas permite la medida precisa de la temperatura, y un sistema de
calibracion interna que permite compensar errores, ofreciendo una precision de
0.1m.

Este sensor de bajo coste y precision mas que aceptable permite, previa
calibracion del sesgo, medir altitudes de vuelo sin tener que recurrir a medidas
de ultrasonido que siempre limitan el rango.

Una vez mas, este sensor digital presenta una salida serie de tipo I12C de hasta
3.4Mbps, lo que permite despreciar los retardos de transmision. Ademas que
permite integrar todos los sensores en un unico bus de datos minimizando el
coste del sistema.

8.4. Procesador central

El procesador central, permite la ejecucién de los programas que reciben la
informacion del estado del vehiculo, desde los sensores, y que genera las
acciones necesarias para permitir el correcto funcionamiento de la aeronave.
Este sistema, se ha elegido siguiendo unos principios basicos de prestaciones,
precio, estandarizacion y capacidad. Todo con el objetivo de tener control total
sobre cada elemento, permitiendo de esta forma ejecutar multiples programas
gue puedan dotar de versatilidad al quadrotor. Para este fin se ha elegido un
microcomputador de hardware abierto, de la marca Texas Instruments, la
BeableBoneBlack [28]. Esta consta de un gran nimero de periféricos como
convertidores analdgico a digital (ADC), moduladores de anchura de pulsos
(PWM), interfaces de comunicacion serie y paralelo. Ademas este sistema
trabaja con un sistema operativo Linux empotrado (embedded), esto permite
simplificar mucho el desarrollado de aplicaciones complejas, ademas que dota
a la programacion de una gran flexibilidad y de posibilidades practicamente
ilimitadas. Las principales ventajas de este microcomputador, que sigue las
pautas modernas de sistemas empotrados [29], son su coste y su versatilidad
cosa que lo hacen especialmente indicado para aplicaciones docentes e
inclusive comerciales. Esta plataforma esta menos extendida que otras
similares (Arduino o Raspberry pi) ya que su aprendizaje resulta ligeramente
mas complejo que estos. Por este motivo no suele ser usado de forma
intensiva para aplicaciones de aficionados a la ingenieria.
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La tarjeta BeagleBoneBlack (ver figura 8.7) es un computador compacto, de
bajo coste, que puede ser programado sobre diferentes sistemas operativos de
codigo abierto. Estos sistemas operativos disefiados para adaptarse a esta
plataforma hardware son capaces de soportar aplicaciones complejas
mediante la creacion de un interfaz l6gico entre aplicaciones de alto nivel y el
sistema electrénico de bajo nivel. Esta plataforma es ideal para el desarrollo de
prototipos de aplicaciones y sistemas ya que permite interactuar con multiples
actuadores a la vez que sirve de interfaz para otros sistemas. Las principales
ventajas de esta plataforma son:

e

8.4.1. Microcomputador BeableBoneBlack

e Dispone de un procesador de dos nucleos y altas prestaciones ARM
cortex-A8 [30], capaz de procesar 2000 millones de instrucciones por
segundo.

e Bajo coste, entre 35y 45€.

e Trabaja con multiples estandares de comunicacion.

e Bajo consumo, 1W en estado de inactividad y 2.3W de pico.

e Puede ampliarse o interconectarse con otros sistemas.

e Alta implantacion en la comunidad de desarrolladores.

e Filosofia de hardware y software abierto.

Aunque la BeagleBoneBlack trabaja por defecto con sistemas operativos Linux,
permite trabajar con otros sistemas operativos como android, cosa que lo
convierte en una solucién altamente adaptable a los requisitos.

DT MO DT MW O v
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Fig. 8.7. BeagleBoneBlack.

Al tratarse de una plataforma abierta, el sistema BeagleBoneBlack puede
programarse en una gran cantidad de lenguajes, tanto de bajo como de alto
nivel, si bien los mas usados son C, C++, Java, JavaScript, Phyton. En muchas
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aplicaciones de hobby se utiliza JavaScript o Phyton. Esto permite simplificar
mucho el desarrollo al presentar una curva de aprendizaje reducida. Sin
embargo, en este proyecto se ha desarrollado toda la programacion en ANSI C
y C++. Se ha procedido de esta forma por la mayor eficiencia y velocidad de
ejecucion gue presentan los programas escritos en estos lenguajes. Esto es
importante para aplicaciones que requieren adquirir datos del entorno de forma
rapida y continua, por tanto la minimizacion de los tiempos de ejecucion es muy
importante, ya que durante estos tiempos muertos se podrian perder datos
provocando un mal comportamiento del sistema o inclusive problemas de
estabilidad que hicieran peligrar su integridad. La aplicacién aqui desarrollada
se sitla en la frontera entre los sistemas con requisitos de ejecucion en tiempo
real y los que no presentan esta restriccion. Ademas de lo anterior, lenguajes
de bajo nivel como ANSI C y C++ presentan un mayor grado de
estandarizacion que otros de alto nivel adaptados a una plataforma concreta. El
desarrollo de los programas en estos lenguajes de bajo nivel, sobre un
determinado sistema operativo, posibilitara su adaptacion de forma rapida y no
muy costosa a otras plataformas similares.

Una de las caracteristicas mas importantes de la BeagleBoneBlack son los
recursos de comunicacion, adquisicion y actuacion de los que dispone. A
continuacion, en la tabla 8.2, se presentan los elementos que se han
considerados mas importantes para el correcto desarrollo de las aplicaciones
mas habituales que se encuentran en proyectos como el desarrollado en este
trabajo de final de méster.

Elemento NUumero de recursos Descripcién
GPIO 65 Pines binarios de
entrada-salida
PWM 8 Moduladores de anchura

de pulso de 0 a 3.3V y
de hasta 25MHz

ADC 7 Convertidores
Analogico-Digital de
12bits de 100KSPS

Timers 4 Referencias de Clock
CAN 2 Interfaz de
comunicaciones
industriales
12C 2 Interfaz de
comunicaciones serie de
alta velocidad
UART 4 Interfaz de
comunicaciones serie
SPI 2 Interfaz de

comunicaciones serie

Tabla 8.2. Periféricos E/S de la BeagleBoneBlack.
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8.5. Arquitectura fisica y l6gica del vehiculo

Ahora que ya se han planteado los elementos que constituyen el vehiculo
aéreo, se puede plantear la arquitectura del sistema. En este apartado se van a
presentar, de forma descriptiva, la arquitectura del hardware como la del
software. En la figura 8.8. se muestra un esquema descriptivo de la arquitectura
de interconexion de los diferentes elementos. Se distinguen los siguientes

subsistemas:

e Actuadores (Motores, MX).
e Sensores (Acelerometro, Giréscopo, Altimetro y Magnetometro).

e Controladores de Velocidad (ESC X).
e Procesador central (BeagleBoneBlack).
e Bateria (LiPo, 12V/25A).

1

PWVI1

ESC1

b

ESC2

I PWM 2

Procesador

PWM3

.

Central

l PWM4

ESC4

Fig. 8.8. Arquitectura hardware del vehiculo.

Se observa que a nivel de bloque que la complejidad viene dada por el
software que controla el conjunto de los elementos, ya que sin este los
elementos no funcionarian. En la figura 8.9 se muestra la arquitectura de
software que se ha implementado.
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Fig. 8.9. Arquitectura del software implementado.

En la figura 8.9 se muestra la arquitectura del software asi como las
interacciones entre cada bloque conceptual. Como puede verse se trata de una
arquitectura centralizada, ya que se basa una estructura iterativa central que se
encarga de gestionar la recepcién de la informacion y distribuirla a cada bloque
segun corresponda, y de esta forma implementar en altimo lugar la accion de
control sobre el actuador. A continuacion se explica la funcion de cada bloque
conceptual.

Acelerémetro-gir6scopo-altimetro-magnetémetro: Elemento que se
corresponde con la placa de sensores. Cada sensor tiene una direccion
hexadecimal asignada desde fébrica y responde a consultas realizadas
a dicha direccion mediante protocolo 12C.

Controlador del bus 12C y comunicacion con los sensores: Este
bloque realiza las funciones de habilitar los interfaces 12C entre el
sistema operativo, configurarlos, iniciar la comunicacién con los
sensores y adquirir los datos enviados por estos. Comunica de forma
bidireccional con los sensores y transmite los datos al bloque de
calibracién y recibe un reconocimiento del correcto almacenaje de los
mismos.

Procesado de datos de los sensores y calibracion: Este elemento
recibe los datos de las variables fisicas y aplica las correcciones de
calibracion determinadas por el fabricante. Una vez calibrados los datos
los almacena en un fichero y habilita un indicador para el bloque
precedente y otra para el bucle central conformo los datos estan
actualizados al ultimo valor disponible.

Bucle de gestién centralizado: Este blogue corresponde al bucle
infinito que repite la ejecucion de cada funcién béasica y distribuye la
informacién entre los otros elementos.
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e Almacenamiento de datos para estadisticas y referencias: Esta
bloque conceptual recibe los datos y lo guarda en ficheros en un
directorio del sistema operativo de forma que su almacenaje sea
independiente de la ejecucion del programa.

e Controladores PID: Este bloque implementa la accién de control en
base a los datos de los sensores.

e Generador de referencias del PWM: Este bloque conceptual recibiria
el valor de control generado por el controlador PD y lo adecuaria a una
referencia para el PWM en forma de un ancho de pulso. Este valor seria
usado posteriormente por el controlador central para comunicar con el
elemento correspondiente.

e Controlador del PWM: Este elemento inicializa el controlador de
anchura de pulsos (PWM) correspondiente a cada motor y lo activaria al
valor generador por el generador de referencias del PWM.

e Interfaz con el sistema operativo y Illamadas al sistema: Este
elemento se encarga de la configuracion de los elementos propios del
sistema operativo y de implementar las llamadas al sistema para generar
un flujo de multiples procesos paralelos.

Hay que destacar que la arquitectura presentada soélo requiere de intervencion
humana para fijar los valores de la referencia o la configuracion de la mision.
Con esto se quiere decir que la operacion de las siguientes tareas para
alcanzar el punto de operacion son autbnomos.

La principal ventaja de la arquitectura del software planteada es su gran
escalabilidad. Esto se debe a que su alta modularidad permite que se adapte
de de forma rpida a nuevos requisitos, criterios de disefio o elementos
periféricos. Ademas, esta estructura permite la deteccion de fallos de una forma
mas agil, ya que el problema de disefio se divide en otros mas sencillos y que
pueden ser abordados de forma simple.

Como se ha comentado en apartados previos, en este trabajo se ha controlado
la dinAmica de los angulos (sistema rotacional) y de la altitud de vuelo. El
mapeo del entorno y el control de la trayectoria del vuelo constituyen un trabajo
paralelo de gran magnitud. Si bien dada la potencia del procesador y la
cantidad de recursos hardware, estas funciones extras podrian ser
implementadas sobre la plataforma aqui desarrollada. En la figura 8.10 se han
definido, de forma general, los elementos necesarios para implementar el
control de la navegacién y como estos blogues se integrarian con el software
ya desarrollado en este trabajo.
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Fig. 8.10. Propuesta de arquitectura de software con navegacion auténoma.

La arquitectura de software de la figura 8.10 muestra que la integracion del
control de la navegacién daria lugar a una arquitectura hibrida. Esto se debe a
gue se constituye en base a dos grandes bloques diferenciados que interactian
entre ellos, pero que generan sefales de control de forma independiente en
base a los datos que procesan. Como puede verse en la figura 8.10, la
navegaciéon autbnoma o remota complica tanto la arquitectura del software
como la del hardware, cosa que se traduce en un mayor coste. Pese a este
incremento en la complejidad, se puede entender que si el sistema controla de
forma correcta los angulos del sistema rotacional, el control de la navegacion
se traducirAd en un problema de ajuste de estos angulos en base a una
trayectoria previa calculada. La mayor dificultad a la hora de calcular la
trayectoria que se quiere describir es principalmente la referente a la creacion
de mapas, la interpretacion estadistica del entorno y el procesado de datos.
Los algoritmos usados para este tipo de funciones presentarian mas un
problema de programacién (complicando el software necesario) que uno de
control. Por este motivo, y dada la necesidad de acotar la extension del
proyecto, la navegacion no se incluyé como objetivo.

Una vez que se ha planteado la arquitectura del hardware y del software para
el control de la estabilidad y de la altura del quadrotor se puede proceder a la
descripcién de los algoritmos del software disefiado. Con el algoritmo se quiere
mostrar la secuencia de ejecuciones realizadas para el correcto
funcionamiento. A continuacién en las figuras 8.11 y 8.12 se muestran las
secuencias de ejecucion para el algoritmo que describe el software disefiado.
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Fig. 8.11. Algoritmo implementado para la adquisicion y procesado de datos (Parte 1).

En el algoritmo de la figura 8.11 se muestra la secuencia de ejecucion para el
blogue de adquisicion de datos. Puede verse como la primera parte
corresponde al proceso de activacion e inicializacion de los diferentes
elementos y variables. Una vez realizado eso se puede proceder a adquirir un
primer valor y proceder a la calibracion del punto de origen para todos los
sensores. Este punto de origen se corresponde con el punto en tierra donde
todas las variables de los sensores deben ser cero (salvo la direccion del norte
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magnético. La medida de los datos se realiza de forma secuencial ya que el
bus 12C opera en exclusion mutua (sélo puede ser usado por elemento cada
vez). Cada variable se adquiere 100 veces y se promedia (esto equivale a un
filtrado que mitiga el ruido que esta incorrelado con los datos). Una vez que los
datos han sido promediados se usan para el calculo de cada variable de
interés. La segunda parte del algoritmo, figura 8.12, corresponde a la
generacion de las sefales de control.

Datos
procesados Proceso Padre en espera

Proceso Proceso Proceso Proceso
paralelo Control | paraleloControl | paraleloControl | paralelo Control
de Pitch de Roll de Yaw de altitud

Ley de control Ley de control Ley de control Ley de control
PWM1 PWM2 PWM3 PWM4

Envio de datos Envio de datos Envio de datos Envio de datos
al proceso al proceso al proceso al proceso
padre padre padre padre

Procesoen Procesoen Procesoen Proceso en
espera hasta espera hasta espera hasta espera hasta
nuevo valor nuevo valor nuevo valor nuevo valor

Proceso Padre se activa

Proceso padre
despiertay
recibe los datos

Activacion de los
PWM con los
nuevos datos

Volver a
adquisicion de
datos

Apagar sistemas

Fig. 8.12. Algoritmo implementado para la adquisicion y procesado de datos (Parte 2).
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Puede verse como presenta una estructura de computacion paralela. Con la
paralelizacion se intenta buscar un mecanismo de bloqueo y sincronizacion, o
lo que es lo mismo, el proceso "padre"” lanza cuatro procesos "hijo" y cada uno
de estos se ocupa de generar la sefial de control correspondiente. A su vez el
proceso "padre" queda bloqueado a la espera de que todos los procesos "hijo"
despierten y devuelvan todas las sefiales de control al proceso padre. De esta
forma se consigue actuar sobre todos los motores de forma casi simultanea. La
actuacion sobre los motores corresponde al proceso padre. La ejecucion sera
iterativa mientras no se determine que el sistema tiene que apagarse.

8.6. Modelo construido

En este apartado se quiere mostrar el quadrotor que se ha construido. En la
figura 8.13 se muestra el esquema descriptivo de la base y de las medidas de

esta.

100mm——* I o e +~— 100mm

-

o O
O O
O O

O O
O O

— — wWwooT ———*

Fig. 8.13. Base del quadrotor.

El armazon se ha construido en metacrilato, revestido de panel plastico de
polipropileno alveolar por los siguientes motivos:

e Su alta resistencia al impacto

108



¢ Resistente a la intemperie y a los rayos UV

e Su ligereza en comparacion con otros materiales
e Su dureza similar a la del aluminio

e Sudensidad 1.18g/cm3

Dadas las medidas planteadas en la figura 8.13, el peso de la estructura es de
100 gramos. En la siguiente figura se muestra la base del prototipo. En la figura
8.14 se muestra la base del quadrotor construida.

Fig. 8.14. Base del prototipo del quadrotor.

Una vez disefiada y construida la base es importante realizar replantearse la
distribucion de los elementos. Hay que destacar que para evitar errores en el
vuelo, el sistema tiene que ser lo mas simétrico posible. Con el objetivo de
distribuir los elementos de una forma lo mas simétrica posible, en la figura 8.15
se muestra una posible propuesta de distribucion.
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Fig. 8.15. Distribucién de los elementos sobre la base del quadrotor.

El vehiculo construido destaca por su reducido tamafio y peso, esto hace que
sea posible maximizar su tiempo de vuelo al requerirse un esfuerzo menor por
parte de los motores, esfuerzo que se traducen en un menor consumo
energético. De esta forma es posible trabajar con una bateria estandar, en
concreto el modelo usado es el de una bateria de Litio-Polimero de 12V y 25A.
En las pruebas realizadas con el quadrotor construido, el tiempo de operacion
alcanzado ha sido de 15 minutos. Es posible aumentar el tiempo de vuelo
reduciendo el peso del vehiculo y reduciendo el tamafio de la hélice. Para la
mayoria de las pruebas se ha utilizado un sistema de alimentacion externo
basado en una fuente de alimentacién de un ordenador (de 450W de potencia)
modificada para funcionar como fuente de laboratorio. En la figura 8.16 se
muestra el quadrotor construido y ya operativo para realizar las primeras
pruebas de vuelo. Los cables que se muestran son los correspondientes a la
alimentacion de los sistemas y el cable para la telemetria. En la figura 8.17 se
muestra el vehiculo en vuelo.
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Fig. 8.17. Vehiculo disefiado en vuelo.
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9. Validacion experimental

9.1. Consideraciones previas al ajuste de los motores

En la figura 9.1 se muestra la nomenclatura y la direccion de giro de los
motores montados en el vehiculo.

A A
Motor C Motor D
- N
Z
Motor B Y M
g X - otor A

Fig. 9.1 Convenio de nomenclatura y giro de los motores.

En primer lugar hay que recordar que la sefial aplicada sobre cada motor es
una combinacion de las sefiales de control generadas por cada controlador.
Ademas las formulas resultantes para cada uno de los motores depende del
convenio de giro usado y de la nomenclatura asignada a cada motor. Por tanto
siguiendo los convenios definidos en la figura 9.1 se pueden definir las
siguientes expresiones para cada motor:

Motor A = Salida control Z + Salida Control ¢ — Salida control
= U1 + Uz - U4_

Motor B = Salida control Z + Salida Control 8 + Salida control Y

Motor C = Salida control Z — Salida Control ¢ — Salida control
=U;-U;-U,

Motor D = Salida control Z — Salida Control 8 + Salida control Y
= U1 - U3 + U4_

En las expresiones anteriores, los términos de Salida de control de cada una de
las variables a controlar se corresponden a la sefial generada por el controlador
digital. Para la implementacion de los controladores de cada una de las
variables se han usado las expresiones mostradas en (9.2).

112



Salida Control ¢ = Kye[n] + K; -

Salida Control 6 = K,e[n] + K; -

Salida Control ) = Kye[n] + K; - T, - {e[n] + e[n — 1} + =2 ([n] —p[n - 1]}  (9:2)

K
Salida Control Z = Kye[n] + K; - Ty, - {e[n] + e[n — 1]} + T—d{Z[n] —Z[n—1]}

m
Una vez obtenidas las expresiones anteriores, se requiere relacionarlo con el
valor temporal de ciclo de trabajo que hay que generar en el PWM. Esto se
realiza de la siguiente forma.

Valor PWM = Salida del controlador + of fset del PWM (9.3)

Esta expresion permite fijar un valor de partida para el giro del motor a partir de
la configuracion del PWM. La constante de offset del PWM permite fijar un
punto de operacion cuando no hay salida del controlador. Este valor puede
fijarse de forma arbitraria 0 como parametro de calibracion.

Con estas ultimas nociones tedricas se completa el control del quadrotor y
puede procederse a su evaluacion en vuelo. Para esto se han realizado
pruebas de campo donde se ha hecho que internamente el quadrotor registrara
valores de las medidas de los sensores para un tiempo de muestreo de 250ms.
Se ha elegido este valor para que los retardos en la ejecucién de las otras
acciones del programa fueran despreciables. La precision del tiempo de
muestreo ha sido especialmente critica y para conseguirla se han creado
estructuras de blogueo mutuo y sincronizacion de procesos, de esta forma y
asumiendo un retardo extra (muy inferior al tiempo de muestreo) se ha
conseguido trabajar con los controles PID y PD digitales. El Unico problema
derivado del uso de 250ms como tiempo de muestreo es que el ruido de alta
frecuencia presente en la respuesta (originado principalmente en los sensores)
sufre un suavizado o produce efectos de aliasing al no cumplirse el criterio de
Nyquist. Ademéas de esto, la propia respuesta temporal medida puede
presentar un suavizado en su dinamica. Este suavizado puede ocasionar que
los transitorios no se puedan determinar correctamente si los cambios son muy
bruscos o de alta frecuencia. Si bien estos inconvenientes no afectaran a la
determinacién del estado estacionario de la respuesta.
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9.2. Pruebas y procedimientos experimentales a realizar

En este apartado se va a definir las diferentes pruebas que van a realizar sobre
el modelo construido para comprobar el correcto funcionamiento del vehiculo.

En primer lugar se debe determinar que el control de Pitch, Roll y Yaw funciona
correctamente y es capaz de alcanzar el punto de consigna de operacion
(Pitch, Roll y Yaw igual a cero). Con el objetivo de determinar que los controles
del sistema rotacional son capaces de estabilizar el vehiculo en torno a los
valores de referencia se ha procedido de la siguiente manera:

1.

5.
6.

Se habilitan por software soélo los controles correspondientes al control
gue se quiere evaluar.

Se fija el quadrotor mediante cuerdas de forma que sélo haya un grado
de libertad angular correspondiente al que se quiere evaluar (Pitch =
452 Roll = 4520 Yaw = 109).

Se fija un angulo de inicial diferente de cero para el 4ngulo que se
quiere evaluar.

Se activa el software de control con los valores de los disefios
realizados por simulacién y se toman de forma automatica los valores
de las magnitudes fisicas.

Ajuste fino de los parametros de los controladores.

Se repite para los otros angulos restantes.

Una vez completada la validacion de cada uno de los controles del sistema
rotacional se puede proceder a la validacion del control de altitud. El
procedimiento que se ha seguido en este caso ha sido el siguiente:

1.

Se habilita el software de control completo (incluye los controles de
Pitch, Roll, Yaw y Altitud).

El quadrotor se fija inferiormente con una cuerda para limitar los
movimientos del vehiculo y evitar desplazamientos peligrosos (necesario
al quedar la navegacion en x e y en lazo abierto).

Se define la consigna de altura de vuelo a 0.5m.

Se define el punto de consigna para los angulos de Pitch, Roll y Yaw
igual a cero (condicion de vuelo horizontal).

Se configura el tiempo de inicio de forma retardada para evitar riesgos
en la manipulacion del vehiculo.

El software, configurado con los valores de los controles obtenidos, inicia
de forma automatica las acciones y registra los datos y se mantiene el
enlace con el ordenador para paro de emergencia.

Una vez definidos los diferentes experimentos que se quieren realizar para
comprobar el correcto funcionamiento del disefio de los controles se puede
proceder a la realizacion de las diferentes pruebas experimentales.
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9.3. Pruebas experimentales realizadas

Del estudio de simulacion, realizado en capitulos anteriores, se concluyé que
las soluciones de control que presentaban un mejor comportamiento temporal
eran las de PID y la de PD. También se vio que el PID disefiado bajo criterios
de minimizacion del sobreimpulso perdia efectividad y no presentaba un mejora
sustancial en tiempo de respuesta comparada con la solucién mas simple PD.
Por otro lado es cierto que en un caso real introducir un término integrador en
el control podria ayudar a reducir el error en estado estacionario. La posible
mejorar que aportaria el PID en términos de régimen estacionario queda
condicionada a que el vehiculo ha sido disefiado para maximizar la estabilidad
(a través de la propia construccion del quadrotor) a costa de perder velocidad
de respuesta. Para poder determinar de forma inequivoca las ventajas y los
inconvenientes de aplicar la solucion PD y la PID se ha propuesto su
implementacion via software. Ademas de esto, el principal objetivo de este
apartado ha sido validar el correcto funcionamiento de vehiculo en vuelo. Para
lograr la validacion del sistema se han seguido los pasos descritos en el
apartado 9.2 tanto para el caso PID como para el PD. A continuacion en la
figura 9.2 se muestran las respuestas temporales para el caso del control PID.

50 50

/
E
=

w
o
™
w
o
//

3 \ D 20
= 20 = \
E \ g 10 \
10 A
\ o\
TV o\
10 2 4 6 8 10 205 2 4 6 8 10
Tiempo [seg] Tiempo [seg]
(a) (b)
8 0.7
A\
6
\ 05 I \/‘\/\_——/\_/\V ‘_'/—
g 4 \ %0.4 /
z 2
S, Zo3 /
0.2
0 \‘/.VA_V_ ;VA\ f \ /
0.1
% 2 4 6 8 10 % 2 4 6 8 10
Tiempo [seg] Tiempo [seg]

(c) (d)

Fig. 9.2. Respuesta experimental para el control PID.
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En la figura 9.2 se muestra el resultado que se ha obtenido con el control
implementado. El ajuste tomado para los parametros proporcional, integral y
derivativo han sido los obtenidos por simulacién, ya que su calibracién
experimental era complicada. Los pardmetros se muestran en la tabla 9.1:

Roll Pitch Yaw Altitud
Proporcional 14 9.0 24 250
Derivativo 1.1 0.75 2 35
Integral 0.3 0.2 1.7 5

Tabla 9.1. Parametros del control PID implementado.

En la siguiente tabla 9.2 se presentan los resultados mas caracteristicos
medidos en las respuestas de la figura 9.2.

Error en Maximo Maximo
T109 T9go, régimen sobreimpulso Rizado
estacionario
Roll 0.4s 1.2s 1.2 [deg] 15.1 [deq] 7.2 [deq]
Q Pitch 0.8s 1.7s 0.8 [deq] 7.6 [deq] 4.5 [deq]
o Yaw 0.6s 1.8s 0.5 [deq] 0 [deq] 1.75 [deq]
Altitud  0.3s 1.2s 4% 36% 8%

Tabla 9.2. Parametros de la respuesta del control PID implementado.

En la tabla 9.2 se muestra como los sobreimpulsos son significativos de forma
que comprometen la operatividad del vehiculo y dificulta su validacion. Si bien
se observa como el tiempo de respuesta es mejor que el que se vio en
simulacion, esto puede ser poco deseado ya que se vuelve mas inestable y
dificil de controlar (por ejemplo si el objeto del quadrotor fuese gravar imagenes
de video, se preferiria una dinamica lenta pero sin variaciones bruscas). A nivel
de régimen estacionario, el sistema responde de forma aceptable para Roll,
Pitch y Yaw, sin embargo presenta un error en la altitud que no se ha
conseguido mitigar, este error podria deberse a los parametros del PID fijados
un error en el modelo del vehiculo o a la interaccion entre variables. Esta
validacion experimental se realizo un dia con una climatologia favorable, es
decir sin rachas de viento, de forma que el desempefo del control podria variar
en presencia de perturbaciones significativas.

Una vez visto el comportamiento que muestra el control PID se puede proceder
a repetir el mismo procedimiento para el control PD. Configurando el
controlador como se muestra en la tabla 9.3 en base al modelo de simulacion y
ajustes posteriores.

Roll Pitch Yaw Altitud
Proporcional 4.5 2.5 9 400
Derivativo 0.8 0.5 2 200

Tabla 9.3. Parametros del controlador PD.
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En la figura 9.3 se muestran las respuestas temporales obtenidas para el

control PD
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Fig. 9.3. Respuesta experimental para el control PD.

En la siguiente tabla 9.4 se presentan los resultados mas caracteristicos
medidos en las respuestas de la figura 9.3.

Error en Maximo Maximo
T109, Tog, régimen sobreimpulso rizado
estacionario
Roll 0.75s 2.3s 0.5 [deq] 0 [deq] 2 [deg]
a Pitch 0.82s 2.2s 0.5 [deq] 0 [deq] 3.5 [deq]
O Yaw 0.4s 1.6s 0.8 [deg] 0 [deq] 3.2 [deg]
Altitud  0.3s 2s 0% 0% 8%

Tabla 9.4. Parametros de la respuesta del control PD implementado.

Se observa que el control PD es mas lento que el PID, sin embargo la dinamica
es mucho mas suave y regular. En comparacion con los resultados obtenidos
mediante simulacion los controles son ligeramente mas lentos y presentan
comportamientos ideales. Por ejemplo el rizado se puede deber tanto a los
errores de medida de los sensores como a pequefias perturbaciones externas y
vibraciones del vehiculo.
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10.- Estudio econdmico

En este capitulo se presenta de forma breve el coste econdomico del proyecto,
asi como un desglose de los materiales usados.

El presente proyecto se estructura en 12 créditos ECTS (European Credit
Transfer and Accumulation System) dentro del master de ingenieria de
sistemas y control de la UNED. Tal y como se definen los créditos ECTS dentro
del Espacio Europeo de Educacion Superior cada crédito corresponde a entre
25 y 30 horas invertidas. Por tanto para un proyecto de 12 créditos abarcaria
un total de 360 horas de dedicacion. Este total de horas si se computaran en
jornadas laborales de 8 horas de dedicacion corresponderia a 45 dias. En base
a todo lo anterior la dedicacion aproximada a este proyecto ha sido de unas 90
jornadas de 8 horas, o lo que es lo mismo de 720 horas. Determinar el precio
de la hora de ingenieria puede depender de diferentes factores al no estar
regulados, aun asi, es habitual cuantificar el precio de la hora de un ingeniero
junior entre los 35 y los 50€. En este caso se va a elegir un valor intermedio de
40€/hora. De todo lo anterior se desprende el siguiente coste en horas de
ingenieria:

Coste de horas invertidas: 28800€.

Para determinar el coste total es necesario sumar el coste de los materiales. A
continuacion se presenta una lista de los materiales usados en el desarrollo del
vehiculo con los precios a fecha de 2015.

Componente Precio unitario (€) Cantidad Precio total (€)
Bateria 12V-25A 24.50 1 24.50
LiPO
Bateria 4V-1.1A 4.5 1 4.5
Li-ion
Placa de sensores 11.60 1 11.60
Hélices 3 4 12
ESC 8.09 4 32.36
Motor DC 930KV 13.77 4 55.08
BeagleBoneBlack 45.74 1 45.74
Base alveolar 3 1 3
Base metacrilato 10 1 10
Tornilleria 1 1 1

Tabla 10.1. Lista de material y coste.
De la tabla 10.1 se puede determinar que el coste en material ascendio a:
Coste en material total: 199.78€.

Para el desarrollo del proyecto se requirio el uso de instrumentos de laboratorio
ademas de un ordenador personal. Para poder obtener un coste de todos los
recursos implicados hay que incluir al coste en horas y en material el coste en
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instrumentacion de laboratorio. En la tabla 10.2 se presenta la lista de la
instrumentacién de laboratorio necesaria para realizar el proyecto.

Equipo Coste (€)
Osciloscopio de 150MHz 700
GWINSTEK
Fuente de tension de laboratorio 980
Rigol
Analizador de espectros Incluido en el osciloscopio
Ordenador portatil Toshiba 8Gb 1000
RAM
Multimetro digital 20
Cargador de baterias Li-Po 52

Tabla 10.2. Instrumentacién de laboratorio necesaria.

De la tabla 10.2 se desprende que el coste en concepto de equipos de
laboratorio es:

Coste de equipos: 2752¢€.

Una parte muy importante del proyecto se ha realizado sobre Matlab-Simulink.
Al ser este software una solucion comercial de pago a los costes materiales
hay que sumar el precio de la licencia (se supone su version universitaria).

Coste licencia Matlab-Simulink: 500€.

Una vez que se han desglosado todos los costes se puede obtener el coste
total de desarrollo. En la tabla 10.3 se muestra el computo del coste total.

Coste de horas invertidas 28800€
Coste en material total 199.78€
Coste de equipos 2752€
Coste licencia Matlab-Simulink 500€
Coste Total 32251.78€

Tabla 10.3. Coste total de desarrollo.
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11.- Conclusiones y trabajo futuro

En este proyecto se ha realizado un estudio de las tendencias actuales y
futuras en vehiculos no tripulados. Ademas se ha presentado un estudio formal
del modelado matematico de un quadrotor, ofreciendo un modelo de simulacién
realista que ha permitido el disefio de diferentes controladores.

En base al modelo mateméatico obtenido en los primeros capitulos de este
trabajo se ha implementado un simulador sobre Matlab-Simulink. En base a
esta herramienta se han realizado simulaciones para diferentes tipos de
controladores: cuatro de ellos clasicos de tipos PD y PID, un control no lineal
que se ha calculado mateméticamente en base a la teoria de estabilidad de
Lyapunov, y un control robusto QFT disefiado en el dominio transformado de la
frecuencia. De la evaluacion de las prestaciones de cada uno se ha podido
concluir que los que controladores que ofrecian un mejor comportamiento para
la aplicacion estudiada eran los clasicos PD y PID. Si bien es cierto, para poder
implementar estos controles de forma relativamente sencilla era necesario
considerar algunas aproximaciones y acotar el escenario de operacion. De esta
forma se pudo obtener un modelo donde las variables a controlar se podian
considerar desacopladas. Estas aproximaciones se cumplen en la mayoria de
casos de vuelo para entornos poco exigentes, o lo que es lo mismo, entornos
donde las perturbaciones externas no son significativas.

Por otro lado, el disefio de un control no lineal como solucién para el caso de
estudio se ha demostrado posible, aun asi, es cierto que la solucion mostrada
por este disefio tomaba la forma de un control PD clasico con una menor
flexibilidad en su ajuste. Las limitaciones de ajuste de los parametros del
control de Lyapunov disefiado, ademas de las aproximaciones adicionales para
simplificar el modelo del quadrotor, ha mostrado un peor comportamiento que
el visto en la soluciones de control PD y PID.

El controlador QFT propuesto ha presentado la ventaja de permitir un disefio
grafico en base a las condiciones de operacion, si bien presenta una tolerancia
significativa a las desviaciones en el modelado de la planta, su desempefio
comparado con los otros controladores se ha demostrado peor. Es posible que
en este caso, el redisefio de las condiciones de contorno u operacion, permita
obtener una solucion acotada a unas condiciones mas estrictas, pero con un
mejor ajuste a un caso concreto. Aln asi, parece poco probable que pueda
mejorar lo visto en el caso del PD.

Si el trabajo de simulacién ha permitido evaluar cuatro soluciones de control y
el ajuste de cada controlador. La validacion experimental ha resultado basica
para poder determinar si el modelo matematico era acertado para el disefio de
los controladores. Por este motivo fue necesario el desarrollo de un quadrotor
real. En este punto la toma de decisiones se volvieron complicadas, la primera
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decision fue la de decantarse por la compra de un modelo comercial sobre el
cual se pudiera implementar los algoritmos de control o el desarrollo de un
modelo propio. Claramente, en el primer caso se hubiera podido desarrollar
todo de una forma mucho mas rapida, pero se consideré que se perderia
perspectiva sobre el marco de trabajo. Por este motivo se decidio el desarrollo
de la plataforma propia. Esta decision creé un marco de trabajo mucho mas
transversal, ya que no so6lo se trataba de un proyecto de control, sino que ya se
incluian areas diversas como la eleccion de motores, problemas constructivos
como peso, tamafio de las hélices, sistemas de alimentacion, seleccion de los
procesadores de datos y sensores y programacion de la aplicacion. Al final se
decidié trabajar con arquitecturas abiertas, y con sistemas "embedded" con
sistema operativo incorporado. Esto permitié la maxima optimizacion a la hora
de comunicar y sincronizar cada bloque, haciendo posible la calibracion y el
procesado de datos adquiridos de los sensores. Se considera que la decision
del desarrollo de una plataforma propia, a pesar de ser mucho mas laboriosa,
dota al proyecto de una robustez muy superior, habiendo sido participe de cada
decision y presentando una solucion integral poco convencional y adaptada a
los requisitos. Se ha querido hablar de solucion poco convencional por varios
motivos, el primero por los sensores asociados, ya que tipicamente no se
utilizan sensores de presion atmosférica para el control de la altitud, si bien
esto puede complicar el procesado de sefal, dota al sistema de una
versatilidad mayor, al permitir la navegacion a cotas mas elevadas. El segundo
motivo por el que se habla de solucion poco convencional es el haber
desarrollado todo el control en lenguaje C, este lenguaje compilado se puede
entender como bajo nivel, y presenta una complejidad mayor que otros
lenguajes mucho mas usuales, pero a la vez permite optimizar el codigo en
hasta 10 veces (en tiempos de computacion) lo que garantiza las maximas
prestaciones en la operacion del quadrotor.

Otra decision importante fue el hecho de plantear el sistema como totalmente
autonomo. El quadrotor que se ha desarrollado no necesita mayor interacciéon
humana que la de definir el objetivo que se quiere lograr, por ejemplo una
altura o una posicion de equilibrio en vuelo estatico. Si bien hay que recordar
que la navegacion queda como un tema totalmente paralelo por la magnitud
que implica.

En conclusion, el modelo construido puede presentar un rendimiento en vuelo
inferior a los comerciales, pero ha servido para validar de forma experimental,
el control disefiado mediante simulacién. Ademéas ha demostrado que el control
PD, para condiciones de operacién de baja intensidad, es la mejor solucién por
su simplicidad y el desempefio.

Por altimo, la decision de haber disefiado y construido el propio quadrotor hace
posible no solo la validacién de lo planteado anteriormente, sino también
evaluar cualquier otro algoritmo de control que se desee, ya que se trata de
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una arquitectura sobre la que se tiene pleno control y lo que es quiza mas
importante, pleno conocimiento.

Una vez finalizado este proyecto en el que se ha desarrollado un vehiculo
quadrotor totalmente operativo y que ha permitido evaluar diferentes soluciones
de control quedarian pendientes los siguientes puntos:

1. Navegacion autonoma: El disefio de un sistema de navegacion
autonoma requeriria la incorporacion de un sistema de radionavegacion.
La radionavegacion podria implementarse de diferentes formas y podria
implicar tanto sistemas de posicionamiento por satélite (GPS o el
sistema europeo aun en despliegue Galileo) o mediante técnicas de RF
mediante radiobalizas. Dada la potencia del microcomputador
BeagleBoneBlack, la inclusiéon de sistemas de radionavegacion podria
hacerse de tres maneras distintas. La primera seria adquirir un receptor
GPS comercial de tamafio reducido que se conectara via USB a la
BeagleBoneBlack. Esta solucién seria la mas sencilla y rapida y solo
seria necesario adquirir un sistema con drivers para linux. La segunda
solucién seria la de construir un sistema de navegacion por satélite en
base a algun SoC (System on Chip) de los que actualmente se
comercializan. Suelen ser chips de complejidad media y coste reducido,
la principal dificultad en este tipo de disefios es la relativa al disefio y
construccion de las placas de circuitos impresos, ya estos dispositivos
integrados se suelen presentar en encapsulados orientados a la
fabricacion industrial automatizada, de forma que su soldadura manual
es muy compleja o incluso imposible. La tercera opcion seria la de
disefiar un cabezal de RF sintonizado en la banda de frecuencias del
sistema de interés que desplazara la sefial a alta frecuencia a un canal
de frecuencia intermedia que pudiera ser digitalizado con la
BeagleBoneBlack para su procesado. Esta solucion presenta dos
dificultades, la primera es relativa al disefio del cabezal de RF ya que su
disefio requiere un conocimiento experto en sistemas de microondas, el
segundo problema es de programacion ya que el desarrollo de un
receptor GPS digital constituye un proyecto aparte.

2. Sistema de planificacion de trayectorias: Determinada la posicién del
vehiculo en base alguna soluciéon de radionavegacion se tendria que
implementar el algoritmo para poder trazar una trayectoria entre dos
puntos. Esto puede hacerse de interpolando los puntos origen y destino
y trazando la trayectoria a seguir.

3. Sistema de identificacion de obstaculos: Una navegacion totalmente
auténoma requerird que el quadrotor sea capaz de esquivar obstaculos.
Para poder realizar esta funcién sera necesario dotar al vehiculo de
nuevos sensores que permitan obtener datos del entorno para poder
realizar mapas.
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4. Sistema de interaccion con el usuario: Una aplicacion habitual en los
UAV es que transmitan informacion en tiempo real. Para dar solucion a
esto serd necesario disefiar un sistema de RF para transmitir la
informacion que sea de interés directamente del vehiculo al usuario en
tierra. Ademas, esta comunicacion es fundamental para tomar el control
del vehiculo si se detecta un mal funcionamiento del mismo.
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Anexo A

Momentos de inercia

Los momentos de inercia describen el comportamiento de un cuerpo en
rotacion en torno a un eje. Los momentos de inercia pueden dividirse en dos
magnitudes, El momento escalar de inercia y el momento del tensor de inercia
[15-16].

El momento escalar de inercia se define como se muestra a continuacion:

I= WV‘”ZW (A1)

Donde | tiene unidades de [kg m?] es el momento escalar de inercia, y V es el
volumen que ocupa el objeto. p es el densidad del objeto con expresado en
[kgm™3] y r es la distancia perpendicular desde entre el punto del objeto
considerado y el eje de rotacion.

El tensor de inercia se define como la siguiente matriz:
Ixx IXY IXZ
I=|lyx Iyy Iy (A-Z)
IZX IZY IZZ

Donde los términos [; denotan el momento de inercia alrededor del eje i
cuando el objeto rota sobre este mismo eje. Por contra el término I;; expresa el

momento de inercia en torno al eje j cuando el objeto rota en torno al eje i.

A continuacion se muestra el célculo de los momentos de inercia para
diferentes geometrias.

e Soélido rectangular

Dado un rectangulo de dimensiones L (largo), W (ancho) y H (alto),
donde la densidad es p = m/(LWH) y m indica masa.

w H
2 2
Iy =ff fp(y2+zz)dxdyd2=p LHf y2dy + LW z%dz | =
zJyJx —% —g (A.3)
_m LHW3+LWH3 _ W2+H2
T IWH\ 12 12 )" ™12 " 12
L H
2 2
Iy =jj jp(x2+zz)dxdydz=p LHJ xzdy+LWf z%dz | =
zJy Jx L 4 (A.4)

1> H?
— m<E+E>
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(A.5)

L w

I, =ff fp(x2 + y?)dxdydz = p LHJZLdey+LWf

zJyJx -3 -

1> W2
="'=m<ﬁ+ﬁ)

2
Wyzdz =
2

e Solido cilindrico

Dado un cilindro de dimensiones R (radio) y H (alto), donde la densidad
es p = m/(nr?H) y m indica masa.

Ix

=Ljyfxp(y2+zz)dxdydz=p j_éjéj_\/%(yz+zz)dxdydz _

m <HR4 R2H3> (A.6)
T

+
7R?H T

H 2w R
: (r?sen?(0) + z¥)r drdfdz | =
p tly g 4 12

R?> H?
=m<z+§>
Iy
% 2w R
=fffp(x2+zz)dxdydz=p f f f (r2cos?(0) + z2)r drdodz | (A7)
zJyJx —g 0 0
R? H?
— eee — m(T-I_E)
\

" oom oR
= J J -[ p(x? + z?)dxdydz = p f f f (r?cos?(0) + r?sen?(0))r drdodz (A.8)
zJyvx —g 0 0

:'“:m<R72>

I
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Anexo B

Calculo de los angulos de Roll, Pitch usando acelerémetros tridimensionales

. Ay
Pitch = arctan | ——

Ay
Roll = arctan | ———

(B.1)

Donde A,, 4,, A,son las aceleraciones sobre los ejes X, y, z respectivamente.
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Anexo C

Teorema de Lyapunov para la estabilidad local

Si existe una funcion V(x) tal que presenta derivadas parciales continuas,
siendo V(x) definida positiva en un entorno (condicion de local), y su primera
derivada es localmente semi-definida negativa, entonces se puede afirmar que
el origen es estable. Si la derivada es localmente definida negativa, entonces la
estabilidad es asintética.

Teorema de Lyapunov para la estabilidad global

Suponiendo la existencia de una funcion V(x) con derivadas de primer orden
continuas de manera que V(x) es definida positiva, y la primera derivada de
V(x= es definida negativa, ademas V(x) tiende a infinito cuando lo hace x,
entonces el origen es un punto asintéticamente estable de forma global. En
caso que la primera derivada de V(x) fuera semi-definida negativa, no se podria
afirmar nada respecto a la estabilidad asintética.

Conjuntos invariantes locales

Si se considera un sistema auténomo f(x), con f continuo, y se ha encontrado
una funcion V(x) con primeras derivadas parciales continuas, se puede asumir
que para algun valor >0, la region del espaci6 ; definida por V(X)<I es
acotada. Ademas de esto si la primera derivada de V(x) es menor o igual que
cero para todo x en la region 2;, y R es un conjunto de puntos dentro de esta
region donde M es el conjunto invariante mas grande en R, entonces se puede
afirmar que cada solucion x(t) que se origine en la regiéon ; tendera a M a
medida que el tiempo tienda a infinito. Si ademas el conjunto R que anula la
primera derivada de V(x) no contiene otras trayectorias de f(x) que x=0, se
puede afirmar que el punto de equilibrio x=0 es asintéticamente estable,
ademas de esto la region mas grande que £2; es un dominio de atraccion del
punto de equilibrio.

Conjuntos invariantes locales

Si se considera un sistema auténomo f(x), con f continuo, y se ha encontrado
una funcién V(x) con primeras derivadas parciales continuas, se puede asumir
que para una funcion primera derivada de V(x) menor o igual a cero en todo el
espacio de estado, y que V(x) tiene a infinito con ||x||, siendo R el conjunto de
todos los puntos de todo el espacio donde la primera derivada de V(x) se anula,
y M el conjunto invariante mas grande en R, entonces se puede afirmar que
todas la soluciones convergen asintoticamente de forma global a M cuando el
tiempo tiende a infinito.
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