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"Lo que sabemos es una gota de agua; lo que ignoramos es el océano"

Isaac Newton
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Resumen

Con el acelerado avance de la tecnología, los dispositivos encargados de medir o 

sensar los fenómenos físicos, han reducido considerablemente su tamaño, al igual que 

su costo, sin embargo, en muchos de los casos aún tienen la desventaja de una baja 

precisión y alta susceptibilidad al ruido. En el presente trabajo se muestra el diseño de un 
algoritmo estimador de estado, capaz de reducir los errores de posicionamiento espacial 

de una plataforma robótica aérea, ocasionados por la limitada precisión del los sensores 

utilizados, ya que son de bajo costo y de uso civil. Puntualizando, los dis-positivos sensores 

considerados, son el sistema de posicionamiento global (GPS) y el barómetro, los cuales 

nos proporcionan el posicionamiento traslacional y la altitud de un cuadricóptero 

respectivamente. Al ser las mediciones entregadas por los sensores, previamente 

mencionados, limitadas en su precisión y por consecuencia poco con�a-bles para ser 

alimentadas directamente a un algoritmo de control para la estabilización en posición del 

robot, se propone que mediante una estrategia que combina un modelo autorregresivo 

(ARX) con el algoritmo de mínimos cuadrados recursivo y en conjunto con un control 

proporcional derivativo (PD) se logre una correcta estabilización de la plataforma 

robótica. Para la implementación de este algoritmo de estimación de estado y control, se 

proyecta su programación en el autopiloto de arquitectura abierta PixHawk, que permite 

un fácil desarrollo y �exibilidad.
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Abstract

With the exponential increase of technology, the devices to sense the physical

phenomena have reduced their size considerably likewise their cost. Nevertheless it

has disadvantages like low presition and high sensitivity to noise. Due to the low

precision of the global positioning system (GPS) and the barometer, which together

provide the spatial position of a quadrotor. In the present paper the design of an

algorithm capable of reducing the altitud positioning error is shown. The algorithm

proposed consist to the combination an autorregresive (ARX) model with recursive

least squares (RLS) to estimate the state of quadrotor system. To hover the quadrotor

system, a proportional and derivative (PD) controller is used, subdivided in x, y y z

displacement. The algorithm was implemented on the pixhawk autopilot.
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Capítulo 1

Introducción

A lo largo de la historia, el hombre ha buscado la forma de transportarse mediante

vehículos que facilitan su traslado; a través de los años, estos vehículos han evolucio-

nado hasta el punto de poder �manejarse solos", es decir, ya no necesitan una persona

para poder navegar y se denominan vehículos no tripulados o autónomos. Los vehícu-

los aéreos no tripulados (UAVs) presentan una gran cantidad de dinámicas, razón por

la cual han llamado la atención en diversas áreas académicas.

Un sistema UAV está compuesto generalmente de dos partes, la estación en tierra

y la parte aérea. La estación en tierra asegura la preparación de la misión y la co-

municación con la parte aérea y con los sistemas que controlan y coordinan el UAV

[1]. Estos últimos sistemas pueden presentarse en una con�guración todo integrado,

como son los autopilotos, de los cuales, un ejemplo es el PixHawk de 3D Robotics y

que es una plataforma de arquitectura abierta, donde se puede programar una estra-

tegia de control, que en combinación con el conjunto de sensores, doten de un nivel de

autonomía a la plataforma robótica aérea. Es así que para el control de los sistemas di-

námicos, la estrategia más aplicada es el controlador Proporcional-Integral-Derivativo

(PID); el cual requiere de la sintonización de sus ganancias, que si es hecha adecua-

damente, se obtendrá un desempeño apropiado del UAV en la realización de un vuelo

estacionario o �hover� (como es denominado en inglés).

Debido a la versatilidad de este tipo de plataformas aéreas, los UAV's pueden ser

utilizados como dispositivos de reconocimiento, observación, adquisición o recolección
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Capítulo 1: Introducción

de datos; susceptible de llevar diferentes sensores, que le servirán para efectuar di-

ferentes tareas durante un vuelo y que pueden variar en función de sus capacidades

[2]. La mayoría de los Sistemas de Navegación Inercial (INS por sus siglas en inglés)

de estos vehículos, emplean sensores con principios y tecnologías basadas en sistemas

Micro-Electro-Mecánicos (MEMS por sus siglas en inglés), que son ligeros, de bajo

costo y con bajo consumo de energía [18]. Sin embargo, los giroscopios MEMS son

menos precisos, tienen grandes desviaciones (acumulación de error). Adicionalmente,

son más ruidosos y mucho más sensibles a los fenómenos ambientales en comparación

a otros como pueden ser los laser y de �bra óptica. Además, de los INS basados en

MEMS no se genera una medición de la orientación que pueda tomarse directamente,

es por eso que para mejorar el rendimiento y la robustez de estos sistemas, se requiere

la aplicación de un �ltrado no lineal y de la fusión de datos para lograr una mejor

estimación de las variables angulares en el UAVs [18].

Con el �ltrado no lineal y la fusión de datos es posible obtener información y

mediciones con�ables de sensores y sistemas inciertos y/o ruidosos. Otro dispositivo

ampliamente utilizado en la navegación de vehículos es el Sistema de Posicionamiento

Global (GPS por sus siglas en inglés), que al igual que los MEMS tienen una pre-

cisión limitada y además entregan mediciones que oscilan, en el mejor de los casos,

en un rango de 2.5 a 3m. En razón de lo anterior, se han empleado diversas técnicas

para estimar la posición �real� del UAV, ya sea con sensores más precisos (pero más

costosos), o con técnicas alternativas y/o complementarias como lo es el �ujo óptico,

el cual emplea una cámara, o también con algoritmos matemáticos como el Filtro

de Kalman Extendido (EFK), Mínimos Cuadrados Recursivos (RLS), el método del

observador no lineal invariante [19] o modelos autorregresivos (ARX) [9, 20]. Adicio-

nalmente, estas técnicas de estimación de variables encuentran una aplicación muy

pertinente cuando se realizan vuelos en exterior, donde los sistemas robóticos móviles

son muy susceptibles de experiementar perturbaciones propias del ambiente, y de las

cuales sus efectos son minimizados a través de la aplicación de estas técnicas o la

combinación de algunas de ellas.

Actualmente, existen una gran variedad de UAV's tanto para aplicaciones mili-

tares, civiles y de esparcimiento. Dentro de ellos podemos encontrar plataformas de

2



Capítulo 1: Introducción

diversos tamaños, ya sea de ala �ja o rotatorias y que han sido desarrolladas con

base a las aplicaciones en las cuales se utilizaran. Dentro de las de ala rotatoria se

encuentran muchas con�guraciones que varían en el número de propelas utilizadas

y su disposición geométrica. Todas ellas pueden ser impulsadas a través de sistemas

de combustión o eléctricos, siendo los primeros aquellos sistemas que son requeridos

para largos tiempos de vuelo o en donde se requiere una mayor capacidad de carga

útil. En cuanto al número de rotores, los UAV que poseen 4, 6 u 8 y que son de

talla reducida, actualmente son los más populares (Figura 1.1), los cuales, en su gran

mayoría, involucran una mecánica simple que permite hacer reparaciones rápidas y

de bajo costo. En este trabajo se utiliza un mini helicóptero de 4 rotores identi�cado

en la literatura como cuadrirrotor, el cual es un sistema dinámico subactuado que

posee 6 gardos de libertad (DOF por sus siglas en inglés) dado que evoluciona en el

espacio y que solamente tiene 4 entradas de control independientes [2].

Figura 1.1: Tipos de multirotores [21].

3
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1.1. Antecedentes

Uno de los principales retos a vencer, para estabilizar un cuadricóptero en exterior,

son las condiciones climáticas ya que en muchas de las tareas en las que se utiliza,

debe mantenerse en vuelo estacionario o hover. Para ello, es esencial conocer el estado

completo del cuadricóptero, contando con mediciones o estimaciones precisas del mis-

mo, además de diseñar un control robusto capaz de lidiar con cualquier perturbación

o dinámicas no modeladas. Es decir, se requiere contar con un conjunto de sensores

con�ables o estrategias de �ltrado y/o fusión de datos adecuadas que permitan al

control realizar su tarea de manera efectiva y por lo tanto el robot aéreo tenga el

desempeño deseado.

En lo que a técnicas de control se re�ere, existen sistemas de control que se com-

binan con sensores especializados, por ejemplo, en [3] se presenta una con�guración

que tiene ocho rotores, cuatro están dedicados a la estabilización de la orientación del

helicóptero, y los otros cuatro se utilizan para conducir los desplazamientos laterales.

También se ha introducido una precompensación en los ángulos de alabeo (roll) y

cabeceo (pitch) la cual está directamente relacionada con la velocidad de los motores

laterales. Respecto a la estimación de estado del cuadricóptero, propone utilizar las

mediciones de la técnica de �ujo óptico para ambientes interiores y en lo que respecta

a vuelos en exterior utilizan mediciones del GPS, logrando un vuelo estacionario que

es robusto respecto a las perturbaciones del viento. Finalmente, concluyen que bajo

ciertas condiciones, la técnica de �ujo óptico proporciona mediciones más precisas

que las que el GPS. Igualmente en [4] se aborda el problema de la estabilización y

el posicionamiento de un cuadricóptero utilizando un sistema de visión, compuesto

por una cámara, para controlar su movimiento, combinado con las mediciones de una

IMU para estimar la orientación y la posición del cuadricóptero. Sin embargo, cabe

mencionar que la aplicación de algunas de estas técnicas se realizan bajo condiciones

controladas en ambientes cerrados, además, cuando se utilizan sensores extras, pro-

duce un cambio de peso en el sistema y por consiguiente reduce el tiempo de vuelo,

asimismo, el sensor de �ujo óptico puede tener ciertas restricciones para su uso en

exterior.
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Los sensores han evolucionado a tal grado que su tamaño se a reducido considera-

blemente, sin embargo, siguen teniendo una baja precisión y resolución, características

que pueden afectar severamente el desempeño de un sistema tan complicado de con-

trolar como son los cuadricópteros, por tal motivo, el uso de sensores, en combinación

con algoritmos matemáticos es una opción a considerar. Por ejemplo en [5] emplean

algoritmos para estimar simultáneamente la altitud del vehículo y la elevación, me-

diante una técnica llamada Localización y Mapeo Simultáneos (SLAM por sus siglas

en inglés) en conjunto con una IMU, para aumentar la precisión de de la estimación,

sin embargo, esta técnica solo se puede utilizar en ambientes interiores debido a la

naturaleza del sensor láser. Si reducimos la cantidad de sensores a bordo del UAV,

con la intención de reducir su peso, es posible calcular las salidas que no conocemos,

utilizando un algoritmo que estime las variables de estado desconocidas, por ejem-

plo, en [7] se proponen dos métodos para la estimación de la velocidad de traslación

de un UAV, basados sólo en los sensores de a bordo. En este caso, entre los senso-

res se encuentra una cámara, la cual, en conjunto con las mediciones de una IMU,

proporcionan los datos que alimentan los estimadores. Un algoritmo propuesto en

la literatura, basado en un observador no lineal, fue diseñado usando la técnica de

Lyapunov [6], asimismo, en otros documentos reportan el uso de algoritmos donde se

utiliza la estrategia del �ltro de Kalman (Kalman Filter) en sus diversas variedades

[7]. Otro método ampliamente utilizado, en el campo del control de auto-adaptación,

es el de mínimos cuadrados. Con la aplicación de todos ellos, se busca mejorar la tarea

del control del sistema. En algunos casos se reporta solo resultados de simulación de

los diversos algoritmos desarrollados, tal es el caso de [8]. En algunos otros llevan sus

trabajos hasta la implementación sobre alguna plataforma experimental como en [9],

donde se aborda el problema de la navegación autónoma de un cuadricóptero usan-

do estimadores de estado cuando la señal GPS no está disponible, el cual se realiza

mediante un observador que utiliza una aproximación de la doble integral de la ace-

leración, combinado con el uso del algoritmo recursivo de mínimos cuadrados para

obtener mejores estimaciones.

Es importante enfatizar que los MEMS por si solos no son completamente e�cientes

para determinar la posición y orientación de un UAV, sin embargo, si se combinan

5
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dos o mas de ellos en el mismo sistema, en conjunto con algoritmos de estimación se

puede reducir el error inherente a estos dispositivos obteniendo mejores mediciones.

1.2. Justi�cación

Los cuadricópteros son robots aéreos que presentan muchas ventajas, como ya se

mencionó anteriormente, sin embargo, es deseable contar con el estado completo del

sistema, ya sea que se tenga la posibilidad de medirlo directamente o a través de

estimadores, es decir, conocer en todo momento la posición y orientación del cuadri-

cóptero, lo que facilitara la implementación de una técnica de control que le permita

al UAV realizar sus tareas de forma adecuada y e�ciente. Es muy común utilizar un

GPS para determinar la posición relativa de un cuadricóptero, así como un barómetro

para determinar la altura, sin embargo, estos dispositivos tienen un error de precisión

en sus mediciones, por lo que es necesario desarrollar un algoritmo que reduzca este

error. En un aspecto más profundo, resulta favorable la combinación entre los senso-

res de abordo del cuadricóptero con algoritmos de estimación. En el presente trabajo

se ha optado por utilizar el método de Mínimos Cuadrados Recursivo (RLS por sus

silgas en inglés) para la estimación de estado del cuadricóptero, y ya que el algoritmo

se programa en el autopiloto que controla el cuadricóptero, presenta ciertas ventajas

en su aplicación, por ejemplo, evita incluir más sensores, reduciendo el consumo de

energía y el peso del cuadricóptero, logrando así un aumento en el tiempo de vue-

lo; también, navegar en caso de que la señal del GPS se pierda momentáneamente

y de igual forma, reducir el error de posición y orientación inherente a los MEMS.

En relación al algoritmo utilizado, si se compara con otros, el RLS es relativamente

más sencillo, lo que implica, un menor consumo de la capacidad de procesamiento del

autopiloto, al igual que evita usar una base en tierra para el procesamiento de datos

y por consiguiente evita los retardos que conlleva la comunicación inalambrica.

1.3. Objetivos

Los objetivos del presente proyecto, se pueden dividir en:

6
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Objetivo general

Reducir el error de posicionamiento del cuadricóptero en vuelo estacionario, de-

bido a la baja presición de los sensores de bajo costo utilizados, mediante la

estimación de estado utilizando el algoritmo RLS para la estimación de los pa-

rámetros del modelo no lineal del sistema logrando así la correcta estabilización

en posición del sistema.

Objetivos particulares

- Diseñar un estimador en base al algoritmo RLS, que permita identi�car

los parámetros del sistema dinámico para su correcta estabilización.

- Estimar el vector de posición del cuadricóptero, por medio del algoritmo

RLS para reducir el error asociado con la precisión de los dispositivos GPS

comerciales de bajo costo.

- Realizar un estudio de los diferentes controladores de vuelo y autopilotos

disponibles en el mercado para identi�car el idóneo en cuanto a prestacio-

nes y costo para ser aplicado en la plataforma experimental.

- Programar los algoritmos de estimación y control en el dispositivo a bordo

seleccionado para el control de altura del mini helicóptero.

1.4. Planteamiento del problema

Los cuadricópteros son sistemas de múltiples entradas y múltiples salidas (MI-

MO), además, son subactuados, es decir, tienen más grados de libertad que entradas

de control. En este caso particular se tienen seis grados de libertad y solamente cua-

tro entradas; y es ésta una de las razones que su control se torna difícil, aunada a la

presencia de dinámicas de alta velocidad y baja fricción que se tiene en este tipo de

sistemas. Adicionalmente a lo anterior, aparecen problemas referentes con la instru-

mentación de la plataforma, y que están directamente relacionados con los sistemas

sensores y su nivel de precisión y repetitibilidad, haciendo complicado el correcto

control de la plataforma y más si es para la ejecución de vuelos en exterior en donde
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la elección de una buena estrategia de control también es un punto relevante a consi-

derar y que debe de tener como cualidades la capacidad de rechazar o minimizar las

perturbaciones externas entrando al sistema robótico y sensorial.

Para que el cuadricóptero navegue o realice un vuelo estacionario, es necesario

tomar en cuenta las consideraciones anteriores, sin embargo, es de vital importancia

conocer el estado completo del sistema. Para llevar a cabo esta tarea, se presentan

múltiples opciones, ya sea utilizar sensores mas precisos o especializados, pero que al

tener estas características son mucho más costosos, y que al mismo tiempo pueden

aumentar considerablemente el peso a transportar por el helicóptero y que a su vez

reducirán el tiempo de vuelo. Es claro que para UAV's de talla pequeña, el uso de

sensores de peso considerable no es opción a considerar y por lo tanto todos ellos deben

de ser ligeros como una condicionante a cumplir primeramente. La estrategia es usar

una cantidad limitada de sensores ligeros y que a pesar de tener una baja precisión al

combinarlos con algoritmos matemáticos se pueda tener una estimación muy aceptable

de las variables de estado de interés. Para la selección e implementación de estos

algoritmos se debe considerar su grado de complejidad y su costo computacional,

los cuales deben de ser relativamente moderados de tal manera que permitan su

programación y ejecución en el autopiloto elegido.

1.5. Hipótesis

Mediante la aplicación de un observador de estado en lazo abierto es posible reali-

zar la estimación precisa de las variables de posición de un mini helicóptero utilizando

las mediciones provistas por el GPS y un barómetro, reduciendo así los errores inhe-

rentes de estos sensores y consecuentemente alcanzando la correcta estabilización de

la plataforma.

1.6. Método

Para llevar a cabo el objetivo planteado se utilizará una estrategia de control

basada en un controlador PD con una sintonización heurística, similar a la que se
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realiza en [10]. Así como la implementación de un estimador, basado en el algoritmo

RLS, para determinar los parámetros del sistema no lineal. Como primera etapa, se

realizará una simulación, en el software MATLAB, para entender las dinámicas del

cuadricóptero y obtener una primera aproximación de las ganancias del controlador.

Asimismo, a partir de datos obtenidos previamente, simular el proceso de estimación,

mediante el algoritmo RLS y comprobar el correcto funcionamiento. Finalmente, se

utilizará como plataforma, un cuadricóptero con el autopiloto PixHawk de la marca

3DR, donde se programarán los algoritmos mencionados, para estimar la posición del

cuadricóptero.

1.7. Marco Teórico

En esta sección se abordaran los temas especí�cos para resolver el problema plan-

teado anteriormente. En primera instancia debemos conocer el modelo matemático,

que describa las dinámicas del cuadricóptero, sin embargo, para modelar el sistema se

hacen ciertas consideraciones, o se asume que las condiciones del sistema son ideales.

Por estas razones el modelo es una aproximación de nuestro sistema real.

La representación dinámica de un objeto volador es, por supuesto, uno de los

objetivos principales que deben resolverse antes que el desarrollo de las estrategias de

control. Se mencionan tres enfoques para el modelado de un objeto volador (enfoques

newtoniano, lagrangiano y cuaternión). El objeto volador se considera como un objeto

sólido que se mueve en un entorno 3D, sometido a fuerzas y pares de torsión, aplicados

al cuerpo, en función del tipo de objeto considerado. El modelo dinámico se utiliza

para expresar y representar el comportamiento del sistema en el tiempo. Respecto al

enfoque de Newton-Euler considera que un cuerpo rígido es un sistema de partículas

en el que las distancias entre las partículas no varían. Nos encontramos en la literatura

diferentes formas de presentar las dinámicas de cuerpos rígidos en movimiento en el

espacio 3D. El enfoque de Newton-Euler y de Euler-Lagrange son los más destacados.

El método de Newton-Euler se utiliza en primer lugar para desarrollar la dinámica

del cuerpo del objeto y después representar la estructura en el sistema de referencia

inercial. Después de estas manipulaciones, expresamos estas dinámicas utilizando el

9
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método de Euler-Lagrange [2].

Si se puede obtener un modelo matemático de la planta, es posible aplicar diversas

técnicas de diseño con el �n de determinar los parámetros del controlador que cumpla

las especi�caciones del transitorio y del estado estacionario del sistema en lazo ce-

rrado. Sin embargo, si la planta es tan complicada que no es fácil obtener su modelo

matemático, tampoco es posible un método analítico para el diseño de un controlador

PID. En este caso, se debe recurrir a procedimientos experimentales para la sintonía

de los controladores PID [11].

Así como determinar el modelo y la estrategia de control que se utilizará, es

necesario estimar el estado del cuadricóptero para proveer la posición al algoritmo de

control, para esto, también se aborda el desarrollo del algoritmo RLS.

1.7.1. Modelo dinámico

En esta sección se abordará la descripción del modelo matemático del cuadricóp-

tero mediante las ecuaciones de Euler-Lagrange como en [2]. El modelo matemático

nos ayudará posteriormente para lograr la estimación de la posición, velocidad y para

el diseño del controlador. El modelo matemático de un sistema real se puede de�nir

como el conjunto de ecuaciones diferenciales que denotan el comportamiento de la

dinámica propia del sistema [11].

Para obtener el modelo del cuadricóptero se utilizan las ecuaciones de Euler-

Lagrange como se describen en [2]. El estado general para un sistema de este tipo, se

puede expresar con el siguiente vector:

q = (x, y, z, ψ, θ, φ) ∈ R6

donde (x, y, z) ∈ R3 denota la posición tomada del centro de masa del cuadricóptero,

relativo al eje de referencia inercial I, (ψ, θ, φ) ∈ R3, son los ángulos de Euler, ψ

es el ángulo de yaw, θ es el ángulo de picth y φ es el ángulo de roll, estos ángulos

representan la orientación del vehículo.

El modelo es particionado en dos partes (ξ, η), por un lado la parte traslacional y

10
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por el otro la parte rotacional.

ξ = (x, y, z) ∈ R3, η = (ψ, θφ) ∈ R3

Ahora, de�na el siguiente Lagrangiano:

L(q, q̇) = Ttrans + Trot − U

donde Ttrans denota la energía cinética traslacional, Trot denota la energía cinética

rotacional y U la energía potencial. La ecuación de energía cinética traslacional y

rotacional del cuadricoptero es:

Ttrans ,
m

2
ξ̇T ξ̇ (1.7.1)

Trot ,
1

2
ω̇T Iω̇ (1.7.2)

donde m es la masa del vehículo, ω es la velocidad angular del vehículo, I es la matriz

de inercia. El vector de velocidades angulares ω respecto a los ejes de coordenadas del

cuerpo se relaciona con las velocidades generalizadas del vector η̇, en la región donde

los ángulos de Euler son válidos, se hace uso de una relación estándar de cinemática

[2], como sigue:

η̇ = W−1
η ω,

en donde:

W−1
η =


− sin θ 0 1

cos θ sinψ cosψ 0

cos θ sinψ − sinψ 0

 .
De�na J = W T

η IWη, tal que:

Trot , η̇TJη̇

la matriz J actúa como la matriz de inercia para la energía cinética rotacional del

helicóptero, expresada en términos de coordenadas generalizadas η. Finalmente la

energía potencial que debe ser considerada es:

u = mgz

11
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en donde z representa la altura del vehículo y g es la aceleración gravitacional. El

modelo dinámico completo del cuadricóptero se obtiene de las ecuaciones de Euler-

Lagrange con fuerzas externas generalizadas [2].

d

dt

∂L

∂q̇
− ∂L

∂q
= F

donde el vector de fuerzas externas generalizada F, está formada por F = (Fξ, τ), Fξ

es la fuerza translacional aplicada al vehículo debido a la entrada de control principal,

por lo tanto es posible expresar lo siguiente: F̂ = [0, 0, u] y u = f1 + f2 + f3 + f4,

donde:

fi = kiω
2
i ∀ i = 1, ..., 4, ki > 0

ki es una constante y ωi es la velocidad angular del motor i-ésimo. Por lo tanto Fξ =

RF̂ donde R es la matriz de rotación que representa la orientación del cuadricóptero

relacionada al eje de referencia �jo y está denotada por R(ψ, θ, φ): (aquí se usa la

siguiente notación cθ para cos θ y sθ para sin θ).

R =


cθcψ sψsθ −sθ

cψsθsφ − sψcθ sψsθcφ + sψcθ cθsφ

cψsθsφ + sψcθ sψsθcφ − sψcθ cθcφ

 .
Los momentos o pares generalizados encargados de producir los movimientos an-

gulares de roll(φ ), pitch (θ) y yaw (ψ ) respectivamente son de�nidos como:

τ =


τψ

τθ

τφ

 ,


∑4

i=1 τMi

(f2 − f4)l
(f3 − f1)l


donde l es la distancia entre los motores y el centro de gravedad del cuadrirotor y Mi

es el momento producido por el motor i = 1, ..., 4, alrededor del centro de gravedad

como es mostrado en la Figura 1.2. Debido a que el lagrangiano no contiene términos

en la energía cinética combinando ξ̇ con η̇ como se muestra en las ecuaciones (1.7.1-

1.7.2), al ser divididas las dinámicas se tiene:

mξ̈ +


0

0

mg

 = Fξ, (1.7.3)
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Figura 1.2: Marco de referencia inercial [3].

Jη̈ + J̇η̇ − 1

2

∂

∂η
(ηTJη̇) = τ.

De�na los términos del vector de Coriolis que tienen efectos centrífugos y girosco-

pios asociados al vector η como:

C(η, η̇) = J̇η̇ − 1

2

∂

∂η
(η̇TJη̇),

si se reescribe el sistema (1.7.3) se obtiene

mξ̈ +


0

0

mg

 = Fξ,

Jη̈ + C(η, η̇) = τ.

(1.7.4)

Con la �nalidad de simpli�car el sistema, se propone el siguiente cambio de variables:

τ = C(η, η̇)η̇ + Jτ̃ ,

donde τ̃ = [τ̃ψ, τ̃θ, τ̃φ] son las nuevas entradas y por lo tanto,

η̈ = τ̃ .
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Por lo tanto el sistema puede reescribirse como:

mξ̈ +mgz = Fξ

η̈ = τ̃ ,

(1.7.5)

donde Fξ está de�nido como:

Fξ =


−f sin θ

f sinφ cos θ

f cosφ cos θ

 (1.7.6)

Al sustituir (1.7.6) en (1.7.5), �nalmente se obtiene:

mẍ = −u sin θ

mÿ = u cos θ sinφ

mz̈ = u cos θ cosφ−mg

φ̈ = τφ

θ̈ = τθ

ψ̈ = τψ

(1.7.7)

donde x y y son coordenadas en el plano horizontal, z es la posición vertical [2].

El angulo alrededor del eje z es yaw ψ, alrededor de eje x es el ángulo de pitch θ

y �nalmente alrededor del eje y es roll φ. Las entradas de control τ̃ψ, τ̃θ, τ̃φ son los

momentos de yaw, pitch y roll respectivamente.

1.7.2. Estimación de estado

Para realizar el control de un sistema es necesario tener presente todo el estado que

describe la dinámica del sistema. En la práctica, estas variables de estado, en muchos

de los casos no es posible tener acceso a ellas, ya sea por el costo de los sensores, o por

que no existe uno que sea capaz de tomar las mediciones [13]. En este caso es posible

diseñar un estimador de estado para obtener de manera indirecta dicha variable de

estado. En las siguientes secciones se abordará el método de estimación basado en el
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algoritmo RLS, para poder construir las variables de estado, las cuales en este caso

son las posiciónes del cuadricóptero.

Observadores de estado

En los métodos teóricos para el diseño de sistemas de control, es común supo-

ner que todas las variables de estado están disponibles para su realimentación. Sin

embargo, en la práctica no todas las variables de estado están accesibles para po-

der realimentarse. Entonces, se necesita estimar las variables de estado que no están

disponibles. Un dispositivo que estima u observa las variables de estado se llama ob-

servador de estado, o, simplemente, un observador. Si el observador de estado capta

todas las variables de estado del sistema, sin importar si algunas están disponibles

por medición directa, se denomina observador de estado de orden completo [11].

Un observador de estado estima las variables de estado basándose en las mediciones

de las variables de salida y de control. Por lo tanto, los observadores de estado pueden

diseñarse si y sólo si se satisface la condición de observabilidad.

Observador lineal en lazo Cerrado. El observador en lazo cerrado es utilizado

cuando se conoce la evolución de la entrada y salida del sistema. En general para este

tipo de observador es necesario conocer la evolución de la salida y(t) y entrada u(t)

en un intervalo de tiempo para poder calcular el estado del sistema, ya que se basa

en la realización de una copia del sistema original ˙̂x = Ax̂ + Bu y calcular un error

de estimación e(t) = x(t)− x̂(t) para llevar el estado x̂(t)→ x(t). Para poder aplicar

dicho esquema de observación y conocer las variables de estado es necesario que el

sistema:
ẋ = Ax+Bu,

y = Cx+Du

sea observable, un sistema es observable si y sólo si la matriz de observabilidad

tiene rango n es decir que el rango de dicha matriz y el orden del sistema tenga el
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mismo tamaño [13].

O =


C

CA
...

CAn−1

 .
Observador lineal en lazo abierto. Un observador en lazo abierto solo necesita de

la entrada de control u para poder realizar la estimación de los estados faltantes. Una

de las principales desventajas es que se debe conocer la condición inicial cada vez que

se use dicho estimador [13]. De acuerdo a las de�niciones anteriores y bajo ciertas

condiciones, el algoritmo RLS puede considerarse un observador o estimador en lazo

cerrado. En la siguiente sección se aborda más a detalle el desarrollo del algoritmo.

Algoritmo de mínimos cuadrados

Esta técnica se basa principalmente en obtener los parámetros que caracterizan al

modelo matemático del sistema, representar su comportamiento dinámico y aproximar

el modelo matemático, para obtener la estimación del comportamiento no lineal que

presenta un sistema.

Figura 1.3: Función de transferencia discreta del sistema incluyendo todas las entradas
y perturbaciones al sistema.

Considerando la función de transferencia en tiempo discreto, el sistema dinámico

puede ser genéricamente representado como en la Figura (1.3), donde k = hTS, siendo

TS el tiempo de muestreo (con h = 0, 1, 2, ..). La secuencia de entrada está de�nida por
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u(k) y la salida por g(k) sujeta a perturbaciones debidas a las señales proporcionadas

por los sensores v(k) y por el ruido en el proceso al momento de la puesta en marcha

del cuadricóptero [12]. El modelo es escrito de la forma:

Ag(k) = Bu(k − 1) +Dv(k) +M(k) + Ce(k), (1.7.8)

donde:
A = 1 + a1z

−1 + ...+ anaz
−na

B = b0 + b1z
−1 + ...+ bnb

z−nb

D = d0 + d1z
−1 + ...+ dnd

z−nd

M(t) = m0 +m1t+ ...+mnmt
−nm

C = 1 + c1z
−1 + ...+ cncz

−nc ,

cuando los coe�cientes del polinomio no son conocidos, los parámetros del polinomio

son determinados por estimación [12]. Para propósitos de realizar la estimación es

conveniente escribir la ecuación (1.7.8) de tal forma que enfatice los datos disponibles

y los parámetros a estimar:

g(k) = χT (k)β + e(k), (1.7.9)

donde β contiene el vector de parámetros desconocidos del polinomio o vector de

parámetros a estimar, y tomando como base la ecuación (1.7.8) queda de�nido como:

βT = [−a1, ...,−an, b0, ..., bnb
,m0, ...,mnm , c1, ..., cnc ],

y χT es llamado el vector de regresión lineal o vector de mediciones, el cual práctica-

mente consiste en las variables que pueden ser medidas como por ejemplo entradas/

salidas:

χT (k) = [y(k − 1), ..., y(k − na), u(k − 1), ..., u(k − nb − 1), v(k), ..., v(k − nd),

1, t, ..., tnd, e(k − 1), e(k − 2), ..., e(k − nc)]

Es evidente que este vector contiene los valores de e(k − 1), e(k − 2),..., e(k − nc)

el cual, generalmente es desconocido ya que son valores pasados del ruido blanco

e(k), una perturbación no observable. Por el momento se asume que nc = 0, en este
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caso los coe�cientes de C: c1, c2, c3, ..., son cero y de esta forma las perturbaciones

desconocidas no aparecen mas en χ(k).

También se asume que, de (1.7.9) se tiene una descripción exacta del sistema, por

lo tanto el mecanismo de generación del vector de parámetros se determina a partir

del vector de mediciones. Para generar el vector de parámetros se supone además un

modelo con la estructura correcta dada la siguiente forma:

g(k) = χT (k)β̂ + ê(k), (1.7.10)

donde β̂, es el vector ajustable de parámetros del sistema el cual se debe hallar y ê(k)

corresponde al error de estimación en el tiempo k = hTS. Por lo tanto el objetivo

es seleccionar el vector β̂, tal que se minimice el error de modelado. De la ecuación

(1.7.9) y (1.7.10) se de�ne el error de modelado, el cual corregirá los valores del vector

de parámetros:

ê(k) = e(k) + χT (k)(β − β̂).

Se observa que ê(k) depende del vector de estimación β̂. Una de las técnicas

principales para reducir el error de estimación es llamado recursividad de mínimos

cuadrados [12].

Para que el algoritmo de minimos cuadrados pueda ser útil en el control, el sis-

tema de estimación de parámetros debe ser iterativo, permitiendo que el modelo de

estimación del sistema se actualice en cada intervalo de muestra, a medida que nuevos

datos estén disponibles.

Mínimos Cuadrados Recursivos

Es útil poder visualizar el proceso de estimación en términos de la Figura 1.4, en

este sistema, los nuevos datos de entrada/salida están disponibles en cada intervalo. El

modelo basado en información pasada (resumido en β̂(k−1)) se usa para obtener una

estimación ĝ(k) de la salida actual, esto se compara con la salida observada g(k) para

generar un error ε(k), esto a su vez genera una actualización del modelo que corrige

β̂(k − 1) al nuevo valor β̂(k). Esta forma recursiva de predicción-corrección permite
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un ahorro signi�cativo, en lugar de recalcular la estimación de mínimos cuadrados en

su totalidad, requiriendo el almacenamiento de todos los datos previos, es e�ciente y

elegante simplemente almacenar el cálculo de la estimación anterior en el momento

k, indicado por β̂(k), y obtener las nuevas estimaciones β̂(k + 1) mediante un paso

de actualización que implica solo la nueva observación [12].

Figura 1.4: Visualización de la estimación recursiva como un proceso iterativo [12].

Usando datos para el estimador del tiempo 1 a k tenemos

β̂(k) = (χT (k)χT )−1
χT (k)g(k)

donde escribimos χ(k) como una función del tiempo para indicar que se basa en datos

de los pasos anteriores hasta el tiempo k. Por lo tanto:

χ(k) =


χT (1)

χT (2)
...

χT (k)

 , igualmente g(k) =


g(1)

g(2)
...

g(k)


en el momento k + 1 obtenemos nuevas medidas del proceso las cuales nos permiten
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formar

χ(k + 1) =



χT (1)

χT (2)
...

χT (k)

...

χT (k + 1)


=


χ(k)

...

χT (k + 1)

 (1.7.11)

g(k + 1) =



g(1)

g(2)
...

g(k)

...

g(k + 1)


=


g(k)

...

g(k + 1)

 . (1.7.12)

Entonces, la estimación en el paso k + 1 esta dada por la expresión

β̂(k + 1) =
[
χT (k + 1)χ(k + 1)

]−1
χT (k + 1)g(k + 1)

ahora

χT (k + 1)χ(k + 1) =
[
χT (k)χ(k + 1)

] 
χ(k)

...

χT (k + 1)


= χT (k)χ(k) + χ(k + 1)χT (k + 1).

Por lo tanto, si tenemos χ(k + 1) podemos actualizar fácilmente la anterior matriz

de correlaciones χT (k)χ(k) para obtener la nueva matriz χT (k + 1)χ(k + 1), sin

embargo, se necesita encontrar una manera de actualizar la inversa de la matriz

χT (k)χ(k) directamente, sin requerir una inversión de matriz en cada paso de tiempo,

También, se necesita actualizar el término χT (k+ 1)g(k+ 1) [12]. Ahora, a partir de

las ecuaciones (1.7.11) y (1.7.12):

χT (k + 1)g(k + 1) =
[
χT (k)χ(k + 1)

] 
g(k)

...

g(k + 1)
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χT (k + 1)g(k + 1) = χT (k)g(k) + χ(k + 1)g(k + 1).

Para abreviar las ecuaciones, designamos a P (k) y B(k) como

P (k) =
[
χT (k)χ(k)

]−1

B(k) = χT (k)g(k),
(1.7.13)

entonces, obtenemos

β̂(k + 1) = P (k + 1)B(k + 1)

β̂(k) = P (k)B(k),

igualmente

P−1(k + 1) = P−1(k) + χ(k + 1)χT (k + 1) (1.7.14)

y �nalmente

B(k + 1) = B(k) + χ(k + 1)g(k + 1). (1.7.15)

La ecuación (1.7.15) proporciona una actualización directa de B(k) a B(k + 1).

El paso crucial es establecer la misma actualización directa de P (k) a P (k + 1). La

forma estándar de hacerlo es aplicando el lema de inversión de matrices:

(A+BCD)−1 = A−1 − A−1B(C−1 +DA−1B)−1DA−1

a (1.7.14). Asignando

A = P−1, C = 1, B = χ(k + 1), D = χ
T (k + 1),

obteniendo

P (k + 1) = P (k)
[
Im − χ(k + 1)

(
1 + χ

T (k + 1)P (k)χ(k + 1)
)−1

χ
T (k + 1)P (k)

]
(1.7.16)

La ecuación (1.7.16) nos da los medios para actualizar P (k) a P (k+1) sin invertir una

matriz. De hecho, la única inversión es el término escalar [1 + χ
T (k+ 1)P (k)χ(k+ 1)].

La recursión para P (k+1) se puede combinar con la recursión para B(k+1) (ecuación

1.7.15) de muchas maneras para dar una recursión directa para β̂(k + 1) de β̂(k). La

forma más común es de�nir la variable de error ε(k+ 1) (como se indica en la Figura

1.4) por:

ε(k + 1) = g(k + 1)− χ
T (k + 1)P (k)β̂(k) (1.7.17)
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y sustituir por g(k + 1) en la ecuación (1.41). Así obtenemos:

B(k + 1) = B(k) + χ(k + 1)χT (k + 1)β̂(k) + χ(k + 1)ε(k + 1).

Sustituyendo para B(k), B(k + 1) usando las ecuaciones (1.7.13) obtenemos:

β̂(k + 1) = β̂(k) + P (k + 1)χ(k + 1)ε(k + 1). (1.7.18)

En resumen, el algoritmo RLS completo, para actualizar a β̂(k) es como sigue [12]:

en el tiempo k + 1

i) Usando las nuevas mediciones, formar χ(k + 1).

ii) Formar ε(k + 1) a partir de:

ε(k + 1) = g(k + 1)− χ
T (k + 1)β̂(k)

.

iii) Formar P (k + 1) usando

P (k + 1) = P (k)

[
Im −

χ(k + 1)χT (k + 1)P (k)

1 + χT (k + 1)P (k)χ(k + 1)

]
.

iv) Actualizar β̂(k)

β̂(k + 1) = β̂(k) + P (k + 1)χ(k + 1)ε(k + 1)

v) Esperar por la siguiente muestra y regresar al paso i).

1.8. Propuesta de solución

La técnica de control que se usa es un PD, sintonizado de forma heurística, para

mantener el cuadricóptero en hover ; para estimar su posición se implementó el algo-

ritmo RLS, que permite el uso de un modelo no lineal respecto a los parámetros del

sistema, para reducir el error producido por la falta de precisión del GPS y el baróme-

tro. Finalmente, obteniendo una reducción en el error de posición. En los siguientes

capítulos se muestra el desarrollo de dicha solución.
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Capítulo 1: Introducción

1.9. Conclusiones

La revisión de los trabajos a�nes al tema es de crucial importancia para compren-

der los alcances e innovaciones que el presente trabajo puntualiza. De igual forma, es

necesaria la revisión precisa de todos los aspectos, teóricos y prácticos, que conduci-

rán al desarrollo del trabajo y mantener claros los objetivos que se deben cumplir, es

lo que se muestra en este capítulo.
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Capítulo 2

Plataforma experimental

En el presente capítulo se exponen detalladamente las caracteristícas y funciones

de los dispositivos mecánicos y electrónicos que componen la plataforma experimental,

así como la relación entre estos y su funcionamiento, la cual será facilitada por el

CINVESTAV. También, se muestran las características de la plataforma utilizada

para el proceso de simulación.

En éste trabajo, inicialmente se utiliza la plataforma Parrot AR.Drone 2.0 (Figura

2.1) para recolectar datos que alimentan el algoritmo RLS en simulación. De acuerdo

a la pagina o�cial [24] el drone se pilotea de forma intuitiva con un smartphone o una

tableta, tiene una autonomia de vuelo de alrededor de 12 minutos, con un alcance

aproximado de 50 metros, y además, incorpora una cámara de 720p video+foto. Con

un peso de 380g con protección para interior y 420g con la protección para exte-

rior. De forma general, a continuación se muestran las especi�caciones técnicas de la

plataforma:

Grabación de vídeo HD.

Cámara HD 720p 30 FPS con objetivo gran angular diagonal de 92◦, per�l de

codi�cación básica: H264; formato fotos: JPEG; conexión: Wi-Fi.

Asistencia electrónica.

La plataforma incorpora un procesador de 1 GHz 32 bits ARM Cortex A8

con DSP, vídeo a 800 MHz TMS320DMC64x; ejecutando un sistema operativo
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Capítulo 2: Plataforma experimental

Linux 2.6.32, con una memoria RAM DDR2 de 1 GB a 200 MHz. Además,

tiene un puerto USB 2.0 de alta velocidad para las extensiones y una antena

Wi-Fi b g n. Asimismo, incluye un giroscopio de 3 ejes, con un rango de has-

ta 2000◦/segundo y un acelerómetro, también de 3 ejes, con una precisión de

±50mg. Se complementa con un magnetómetro, con precisión de 6◦, un sensor

de presión de ±10Pa y sensores ultrasónicos para medir la altitud.

Motorización.

Dotado de 4 motores sin escobillas de tipo �inrunner�: 14.5 vatios y 28,500 rpm

con rodamiento de esferas en miniatura, engranajes Nylatron y rodamiento de

esferas autolubricadas de bronce.

Figura 2.1: Parrot AR.Drone 2.0 con protección para interior.

La plataforma Parrot se conectó mediante Wi-Fi a una interfaz desarrollada en el

software LabVIEW de National Instruments, es decir, mientras la interfaz se ejecuta

en una computadora, ésta se conecta a la señal Wi-Fi del drone Parrot, de esta forma,

fue posible obtener datos de los sensores a bordo y utilizarlos para la simulación del

algoritmo RLS. La interfaz que se utilizó se puede descargar fácilmente desde su

pagina de internet [17] y los resultados de la simulación se muestran más adelante.

Posteriormente, para la aplicación del algoritmo en �tiempo real�, se usó como

plataforma experimental un cuadricóptero (Figura 2.2), el cual consiste en un chasis
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de �bra de vidrio, marca DJI, de 550 mm entre sus extremos, en donde se encuentra

instalado el piloto automático de la marca 3D-Robotics llamado Pixhawk, encarga-

do de la acción de control en el cuadricóptero. A este sistema se le pueden añadir

periféricos como GPS o cualquier dispositivo con comunicación I2C, un sistema de

radio comunicación RC, tubos de pitot, entre otros módulos. De forma general, la

plataforma esta compuesta por:

Estructura de �bra de vidrio en cruz.

Sensor Compass ublox.

Sensor GPS Ublox6.

Autopilot pixhawk.

Cuatro motores brushless DJI.

Transmisor y receptor futaba 7C.

Cuatro controladores electrónicos de velocidad (ESC por sus siglas en inglés).

Autopiloto pixhawk.

Pixhawk es un autopiloto de última generación que ofrece una gran cantidad de bene-

�cios ya que es compatible con una gran cantidad de módulos entre los que destacan:

puertos I2C, conectores para integrar modulos de GPS y magnetómetro. Además, un

puerto de comunicación serial, puertos analógico-digital, etc. El autopiloto ofrece una

gran cantidad de almacenamiento externo a través de la tarjeta integrada MicroSD,

ideal para el almacenamiento de los datos [14].

Las características técnicas principales de este autopiloto son las siguientes:

Microprocesador core cortex 32-bit STM32F427.

Memoria RAM 168 MHz/256KB, Memoria Flash 2MB.

Invensense MPU 6000 3-ejes acelerometro y giroscopio.

Barómetro MS5611.
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Figura 2.2: Plataforma experimental cuadricóptero.

5 puertos de comunicación serial.

Comunicación I2C.

Puerto analogico-digital 3.3 y 6.6 V.

Para el sistema de orientación el autopiloto cuenta con una IMUMPU 6000 3-axis

accelerometer/gyroscope, con datos de orientación y velocidad angular, los cuales se

obtienen al fusionar la información provista por los elementos inerciales como son los

acelerómetros y giroscopios.

Motores y controladores de velocidad

Los motores utilizados en esta plataforma son tipo brushless, el motor 920Kv 2212 es

un adecuado mecanismo de propulsión para cualquier aplicación multirotor. Con un

peso de 54 g, este motor es capaz de producir hasta medio kilogramo de empuje [15].

Compatible con baterías de 3 o 4 celdas y con hélices 1045 u 8045 respectivamente

(3S PROP 1045 4S PROP 8045).

27



Capítulo 2: Plataforma experimental

Los motores se conectan a los ESC, los cuales, tienen mayor precisión ya que

cuentan con un oscilador de cristal (por lo tanto, la temperatura no afectará el ciclo

de trabajo del PWM). Tienen una velocidad de actualización alta sin almacenamiento

en búfer de la señal de entrada, lo que resulta en una tasa de respuesta de más de

490Hz, que proporciona una respuesta más rápida del motor y una operación más

silenciosa también [15]. El detalle de conección y con�guración se puede encontrar en

la pagina web de Ardupilot [26].

Sistema de posicionamiento global (GPS)

El GPS utilizado en la plataforma experimental es de la marca uBlox, y una de las

principales ventajas es que integra un �compass� digital tipo HMC5883L. Este GPS

es recomendado por la marca 3DRobotics para vuelos en exteriores: la frecuencia de

muestreo es de 5 Hz y maneja una precisión de ± 2.8m [16].

El piloto automático controla todos los periféricos y en base a la lectura de estos,

es posible que controle cualquier robot móvil. La plataforma utilizada en el presente

trabajo, como ya se había mencionado, lleva a bordo un autopiloto Pixhawk, al cual

se adapta un distribuidor de voltaje, donde se conectan los ESC que controlan los

motores. También, se conecta al autopiloto, un botón de arme/desarme y una bocina

para señales audibles, que en conjunto, sirven para aumentar la seguridad al momento

de poner en marcha el cuadricóptero. De igual forma, se conecta un modulo GPS,

así como un volmetro-ampermetro que sirve para monitorizar el estado de la báteria

LiPo de 3 celdas de 4 amperes que alimenta el sistema. En lo que respecta al radio

control, es necesario conectar un decodi�cador por modulación de posición de pulso

(PPM por sus siglas en inglés) al receptor del radio control para la comunicación con

el autopiloto. En la siguiente �gura se aprecia la conexión de todos los dispositivos.
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Capítulo 2: Plataforma experimental

Figura 2.3: Diagrama de conexíon [25].
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Capítulo 3

Resultados experimentales

A partir del proceso de simulación, es posible llegar a obtener información del

comportamiento de un sistema, si está bien modelado. Además, es un paso importante

para llevar a cabo una implementación física, con resultados experimentales.

3.1. Simulación

La de�nición más formal de simulación, puede enunciarse como sigue: es el proceso

de diseñar un modelo de un sistema real y llevar a término experiencias con él, con la

�nalidad de comprender el comportamiento del sistema o evaluar nuevas estrategias,

dentro de los límites impuestos por un cierto criterio o un conjunto de ellos, para el

funcionamiento del sistema (R. E. Shannon).

3.1.1. Simulación del controlador PD

De acuerdo al modelo dinámico del cuadricóptero, se realizó una simulación con

la herramienta simulink del software MATLAB, para lo cual, la expresion 1.7.7, se

dividió en tres subsistemas, ψ − z, θ − x y φ− y a los cuales se les aplico un control

PD a cada uno, como se muestra en la Figura 3.1. Para llevar a cabo la simulación,

se realizaron las con�guraciones básicas de la herramienta simulink con el método

numérico, ode45 y paso variable.
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Para controlar la altura z se le aplica una linealización exacta, con el objetivo

de cancelar las no linealidades. Considerando la dinámica del modelo respecto a la

altura, de�nido como sigue:

mz̈ = u cos θ cosφ−mg. (3.1.1)

Es claro que el subsistema 3.1.1 puede linealizarse de forma exacta, aplicando la

siguiente ley de control,

u(t) = m(u1(t) + g)(cos(θ) cos(φ))−1 (3.1.2)

donde cos(θ)cos(φ) 6= 0, φ ∈ (−π
2
, π
2
) las cuales son condiciones deseables de opera-

ción en un cuadricóptero [3].

Figura 3.1: Diagrama a bloques del control del cuadricóptero.

Para sintonizar los controles PD se pueden utilizar diversas técnicas, como Ziegler-

Nichols o el método de D-particiones, sin embargo, en este trabajo se utilizo una
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forma heurística, de una manera similar como en [10], tenemos la sintonización de un

PD. Retomando el modelo reducido del cuadricóptero 1.7.7, mostrado nuevamente a

continuación,

mẍ = −u sin θ

mÿ = u cos θ sinφ

mz̈ = u cos θ cosφ−mg

φ̈ = τφ

θ̈ = τθ

ψ̈ = τψ

donde se considera una linealización en z (para ángulos pequeños), primero, si se

asume a m = 1kg se obtiene un modelo lineal para el subsistema

z̈ = u cos θ cosφ− g

después, sustituyendo a u por 3.1.2, obtenemos

z̈ =
u1 + g

cos(θ) cos(φ)
cos(θ) cos(φ)− g,

cancelando términos, la expresión se reduce a

z̈ = u1,

donde se propone a u1 como

u1 = −kpz − kdż.

En la expresión anterior se considera que el punto de equilibrio deseado es cero,

por lo tanto se obtiene: z̈+ kdż+ kpz = 0, claramente cuando kd, kp > 0 el sistema es

estable. Sin embargo, el objetivo es obtener un controlador con una sobreelongación

(Mp) y tiempo de establecimiento (ts) especí�cos. Si se considera Mp = 0.1 % y

ts = 5s, de acuerdo con el resultado clásico obtenido en [11],

Mp = e−(ζ
√

1−ζ2)π

y

ts =
4

ζωn
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(para±2 % criterio) donde ζ y ωn son el coe�ciente de amortiguamiento y la frecuencia

natural no amortiguada respectivamente.Dado Mp y ts, se deduce que

ζ =
lnMp√

π2 + (lnMp)2
= 0.82609

y

ωn =
4

ζts
= 0.96841,

entonces kp =
√
ωn = 0.23825, y kd = 2ζωn = 1.599. Si los valores obtenidos no son

factibles en la práctica, se deben proponer otros valores paraMp y ts. De esta manera

se sintoniza el controlador en [10].

Figura 3.2: Posiciones x, y, z del cuadricóptero.

Para el caso del cuadricóptero, en la Figura 3.2, se puede observar el resultado de

la sintonización en (x, y, z), para la referencia (1.0cm, 1.0cm, 1.5cm) respectivamente;

considerando que es una simulación es posible asignar valores arbitrariamente. En la

grá�ca, se puede observar que la referencia se alcanza máximo a los 20 segundos

aproximadamente, por lo que la señal de control es elevada y la energía que demanda

es excesiva (Figura 3.3). Si se mejora la sintonización (Figura 3.5), considerando la
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Figura 3.3: Grá�ca del control para x, y, z del cuadricóptero.

Figura 3.4: Posiciones x, y, z del cuadricóptero con diferentes ganancias.

34



Capítulo 3: Resultados experimentales

Figura 3.5: Grá�ca del control para x, y, z del cuadricóptero con diferentes ganancias.

magnitud del esfuerzo de control, el cuadricóptero tarda más tiempo en llegar a la

referencia deseada (Figura 3.4), comparado con la sintonización anterior, es decir, en

la primera grá�ca, el control que exige es de hasta 180Nm y en la segunda, donde

las ganancias del control se modi�caron, el esfuerzo de control llega sólo hasta 10Nm.

Es importante considerar el esfuerzo de control, ya que, en el sistema real, es posible

dañar los actuadores si la señal de control es muy grande.

3.1.2. Simulación del algoritmo RLS

Para realizar la estimación de estado del cuadricóptero es posible utilizar modelos

ARX y para determinar los parámetros del modelo se puede usar el algoritmo de

RLS. Como un primer paso para la propuesta de un modelo ARX se discretizan los

subsistemas del modelo (1.7.7), considerando a k = 1, 2, ..., n como tiempo discreto,

primero para y, sabemos

ẏ ≈ y(k)− y(k − 1)

Ts
,
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por lo tanto

ÿ ≈

[
y(k)−y(k−1)

Ts
− y(k−1)−y(k−2)

Ts

]
Ts

ÿ ≈
[
y(k)− 2y(k − 1) + y(k − 2)

Ts
2

]
entonces,si sustituimos ÿ en el subsistema y de 1.7.7, tenemos

m

[
y(k)− 2y(k − 1) + y(k − 2)

Ts
2

]
= u(k) cos θ sinφ

despejando a y(k),

y(k) = 2y(k − 1)− y(k − 2) + Ts
2ū1(k) (3.1.3)

donde

ū1(k) = u(k)v1(k) y

v1(k) =
cos θ sinφ

m
.

Para x, z y φ se realiza el mismo procedimiento y obtenemos

x(k) = 2x(k − 1)− x(k − 2) + Ts
2ū2(k) (3.1.4)

ū2(k) = u(k)v2(k) y

v2(k) =
− sin θ

m
,

y �nalmente para z

z(k) = 2z(k − 1)− z(k − 2) +

(
cos θ cosφ− g

m

)(
Ts

2
)
. (3.1.5)

En simulación se consideró utilizar a φ como salida, así que la ecuación resultante es,

φ(k) = 2φ(k − 1)− φ(k − 2) + u, u = τφ (3.1.6)

y al igual que 3.1.5 se utilizó para la aproximación mediante RLS.

Podemos utilizar las ecuaciones (3.1.3) y (3.1.4) para formar el modelo ARX de y

logrando así una primera propuesta,

y(k) = a0y(k − 1)− a1y(k − 2) + a2Ts
2ū1(k)
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o bien,

y(k) =
[
y(k − 1) y(k − 2) T 2

s ū1(k)
]

a0

a1

a2


Donde el primer vector representa el vector de regresión χT y el segundo β el

vector de parámetros desconocidos.

A partir de este modelo se puede aplicar el algoritmo RLS que se puede resumir

como al �nal de la sección 1.7.4, sin embargo, no podemos conocer un valor futuro,

es decir, no podemos conocer a χ(k + 1) ya que k es la muestra actual, entonces

reescribimos los pasos de la siguiente forma:

en el tiempo k

i) Usando las nuevas mediciones de θ y φ formar χ(k).

ii) Usando ε(k) = y(k)− χT (k)β̂(k − 1) para formar el error ε(k), donde β̂(k − 1)

es el vector de parámetros estimados, sin embargo, debido a que es recursivo, el

vector se vuelve escalar.

iii) Formar P (k) usando

P (k) = P (k − 1)

[
Im −

χ(k)χT (k)P (k − 1)

1 + χT (k)P (k − 1)χ(k)

]
.

iv) Actualizar β̂(k − 1)

β̂(k) = β̂(k − 1) + P (k)χ(k)ε(k)

v) Esperar por la siguiente muestra y regresar al paso i).

Para esta parte de la simulación, se utilizó la plataforma Parrot, mediante la interfaz

en LabVIEW se obtuvieron datos de las posiciones y velocidades angulares (pitch(θ),

roll(φ), yaw(ψ)), así como datos de la altura. Las posiciones traslacionales no pue-

den ser medidas con esta plataforma, ya que no cuenta con GPS. El programa en

MATLAB se diseño para cargar los datos de los ángulos de Euler (θ, φ, ψ) obtenidos
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Figura 3.6: Comparación entre las lecturas reales de φ y las estimadas, obtenidos a
partir de RLS, con condiciones iniciales diferentes de cero.

Figura 3.7: Comparación entre las lecturas reales de φ y las estimadas, obtenidos a
partir de RLS, con condiciones iniciales cero.
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Figura 3.8: Comparación entre las lecturas reales de z y las estimadas, obtenidos a
partir de RLS.

anteriormente, y tratarlos con el algoritmo RLS, para veri�car la estimación de los

parámetros del modelo ARX antes propuesto (ecuaciones 3.1.5 y 3.1.6), y observar

el comportamiento de los datos reales respecto a los estimados y de esta forma com-

probar el correcto funcionamiento y programación del algoritmo. En la Figura 3.6,

observamos la aproximación a φ cuando las condiciones iniciales del algoritmo son

diferentes de cero, es decir, asignamos βT = [5, 5, 5] para esta grá�ca, asimismo en

la Figura 3.7, las condiciones iniciales son igual a cero y �nalmente en la Figura 3.8

la aproximación a la altura z. En esta grá�ca se hizo un acercamiento para poder

apreciar las grá�cas de los datos recolectados y la estimada. En las tres imágenes es

posible observar que el algoritmo proporciona una buena estimación.
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3.2. Programación

Para desarrollar el �rmware utilizado por el autopiloto PixHawk el programa

Eclipse (Figura 3.10) fue fundamental, el cual, es una plataforma de software com-

puesto por un conjunto de herramientas de programación de código abierto multi-

plataforma, para desarrollar lo que el proyecto llama �Aplicaciones de Cliente Enri-

quecido�, opuesto a las aplicaciones �Cliente-liviano� basadas en navegadores. Esta

plataforma, típicamente ha sido usada para desarrollar entornos de desarrollo inte-

grados (del inglés IDE), como el IDE de Java llamado Java Development Toolkit

(JDT) y el compilador eclipse para java (ECJ por sus siglas en inglés) que se entrega

como parte del software Eclipse (y que son usados también para desarrollar el mismo

entorno)[22]. Eclipse fue desarrollado originalmente por IBM como el sucesor de su fa-

Figura 3.9: Software Eclipse.

milia de herramientas para VisualAge. Eclipse es ahora desarrollado por la Fundación

Eclipse, una organización independiente sin ánimo de lucro que fomenta una comu-

nidad de código abierto y un conjunto de productos complementarios, capacidades y

servicios [22].

Así como Eclipse se utiliza para desarrollar el �rmware del autopiloto, el software

Mission Planner (MP) se utiliza para cargar el �rmware a la plataforma, además de
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otras funcionalidades. MP es una estación de control terrestre para aeroplanos, heli-

cópteros, (multirotores) y vehículos terrestres. Es compatible con Windows solamente.

MP puede utilizarse como una utilidad de con�guración o como un suplemento de

control dinámico para su vehículo autónomo [23]. Entre sus funciones tenemos:

Cargar el �rmware (el software) en el piloto automático (APM, PX4 ...) que

controla su vehículo.

Con�gurar y ajustar su vehículo para un rendimiento óptimo.

Plani�car, guardar y cargar misiones autónomas en el autopiloto.

Descargar y analizar los registros de misión creados por su autopiloto.

Con el hardware de telemetría adecuado puede:

- Controlar el estado de su vehículo mientras está en funcionamiento.

- Registrar los datos de telemetría que contienen mucha más información que

los registros del autopiloto a bordo.

- Ver y analizar los registros de telemetría [23].

Figura 3.10: Software Mission Planner.

Mediante estas dos importantes herramientas se desarrollo el �rmware y se cargo

al autopiloto, ambos son software libres y el autopiloto es de arquitectura abierta,
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con los que es posible mejorar o desarrollar algoritmos de control propios, para im-

plementarlos físicamente.

En lo que respecta a la creación del �rmware para el autopiloto pixhawk primero se

estableció la comunicación entre los periféricos conectados al autopiloto, por ejemplo,

en primera instancia el barómetro con el cual se comenzó a trabajar para obtener datos

de la altura proporcionada por este sensor, a partir de estas lecturas se comenzó a

programar el algoritmo RLS de la misma forma que se programó en MATLAB, con

algunas ligeras diferencias debido a la naturaleza de los dos diferentes software, uno

de programación-simulación y el otro de programación para la creación del �rmware

para el Pixhawk y también considerar que la aplicación es en �tiempo real�.

El cuerpo del programa se divide principalmente en:

La declaración de librerías.

Declaración de variables.

Después encontramos el siguiente código, el cual se encarga de asignar el tiempo

de procesos para cada subrutina especi�cada de acuerdo a la tabla especi�cada

en los comentarios del código:

/*

scheduler table for fast CPUs - all regular tasks apart from the fast_loop()

should be listed here, along with how often they should be called

(in 2.5ms units) and the maximum time they are expected to take (in

microseconds)

1 = 400hz

2 = 200hz

4 = 100hz

8 = 50hz

20 = 20hz

40 = 10hz

133 = 3hz

400 = 1hz

4000 = 0.1hz

*/
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static const AP_Scheduler::Task scheduler_tasks[] PROGMEM = {

{Rol_telemetria, 8, 400},

{Leer_radio, 4, 10},

{alturarol, 40, 100},

{posicion, 4, 10},

{read_battery, 40, 20},

{ MemorySD, 20, 100},

{ minimos, 20, 20}

};

Finalmente el cuerpo principal del programa.

void setup(){...}

void loop(){...}

static void fast_loop(void){...}

static void Rol_telemetria(){...}

...

static void minimos(){...}

AP_HAL_MAIN();

El programa no se ejecuta de forma secuencial en el sentido estricto, ya que, en la

�tabla� del programa donde están las subrutinas, se le asigna un tiempo de procesa-

miento, a cada una, de tal forma que la secuencia, en un pequeño lapso, puede variar.

Sin embargo, si se considera un lapso de tiempo su�cientemente grande, seria posible

encontrar una secuencia.

En lo que respecta a la subrutina denominada �minimos� es el código correspon-

diente al algoritmo RLS y se puede observar a continuación:

static void minimos(void)

{

ts=.05;

g=9.81;

zg=(ts*ts)*c_alt*(((cos(pitch)*cos(roll))/m)-g);

z2=z1; //z(k-1)

z1=zi; //z(k-2)

zi=zg;

ttg=[ttg1_11;ttg1_12;ttg1_13]
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P1=z1*z1+z2*z2+zg*zg;

P2=P1*(1-(P1*P1)/(1+P1*P1));

ttg2_11=ttg1_11+P2*z1*er;

ttg2_12=ttg1_12+P2*z2*er;

ttg2_13=ttg1_13+P2*zg*er;

ttg1_11=ttg2_11;

ttg1_12=ttg2_12;

ttg1_13=ttg2_13;

ze=z1*ttg1_11+z2*ttg1_12+zg*ttg1_13; //z estimada

}

El código es una subrutina del Pixhawk que realiza la estimación de la altura a partir

de los ángulos de euler.

El control de altura fue programado a partir del estudio previo, que se realizó

tanto en la revisión bibliográ�ca como en la parte de simulación, teniendo como �n

el desarrollo del control de altura con un PD y considerando la linealización exacta

expresada en 3.1.2. La programación del control de altura se realizó a partir de las

consideraciones correspondientes a la dinámica propia del cuadricoptero, es decir el

control de los ángulos de euler y para este primer caso el control de altura obteniendo

a m1, m2, m3 y m4 como los torques de salida de cada uno de los motores, c_alt el

control de altura, c_gas y las variables con el pre�jo radio, corresponden a las señales

envidas por el radio control, asimismo las variables con el pre�jo c indican el esfuerzo

de control para los angulos de euler. El código para el control de altura es el siguiente:

...c_gas=radio_throttle + c_alt;

m1=c_gas-radio_roll+radio_pitch+radio_yaw+c_roll-c_pitch-c_yaw;

m2=c_gas+radio_roll-radio_pitch+radio_yaw-c_roll+c_pitch-c_yaw;

m3=c_gas+radio_roll+radio_pitch-radio_yaw-c_roll-c_pitch+c_yaw;

m4=c_gas-radio_roll-radio_pitch-radio_yaw+c_roll+c_pitch+c_yaw;

...

En los fragmentos anteriores del código podemos observar la programación del

control de altura y el algoritmo RLS. En el apéndice A se muestra el código desarro-

llado para el autopiloto.

44



Capítulo 3: Resultados experimentales

3.3. Implementación

Los resultados obtenidos a partir del algoritmo programado, se muestran en la

Figura 3.11, donde, la linea azul representa la altura obtenida de las mediciones

del barómetro; la linea roja la estimación obtenida a partir del algoritmo RLS y

�nalmente la linea punteada representa el promedio ponderado, sin embargo, en este

caso en particular, el promedio tiene la misma ponderación, es decir, la estimación y

las lecturas del barómetro tienen el mismo peso, 50% cada una. Los datos utilizados

para esta grá�ca se obtuvieron a partir del almacenamiento de datos del autopiloto

PixHawk, sin embargo, en este punto aún no se han realizado pruebas que veri�quen el

buen funcionamiento del control, en la grá�ca 3.11 solo se muestra el funcionamiento

del algoritmo RLS.

Figura 3.11: Comparación entre RLS, lecturas del barómetro y el promedio ponderado.

Es importante mencionar que en el grá�co, las alturas negativas que se aprecian,

se deben al principio de funcionamiento del barómetro. La medida de presión entra

en un modelo de atmósfera (la Atmósfera Estándar Internacional) que relaciona la

presión con la altitud y de ahí se extrae la altitud de vuelo. Este sistema tiene cierta

imprecisión porque la atmósfera nunca se comporta como el modelo, pero es su�cien-

temente bueno y robusto. También, como ya se había mencionado, los MEMS tienen
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una deriva, que es más evidente al estar estático por mucho tiempo, como se aprecia

en la Figura 3.12.

Figura 3.12: Comparación entre la estimación y la deriva del barómetro.

La aplicación física de nuestros algoritmos siempre lleva un proceso de intstrumen-

tación y estudio de los componentes de la planta, además de realizar un acoplamiento

de señales, por lo que, implica retos importantes en la aplicación de la teoría desarro-

llada. También en la Figura 3.13 podemos observar un grá�co que muestra la altura

del cuadricoptero, la linea roja representa la altura directa del barómetro, la azul es

el resultado de la estimación de estado y la linea verde representa la referencia del

control. En la Figura 3.14 podemos observar un acercamiento del grá�co de la Figura

3.13 donde se aprecia que los limites máximos y mínimos de la estimación no superan

a las lecturas de altitud proporcionadas por el barómetro. Esta conclusión es más

evidente en la Tabla 3.1 donde se compara la media del error, obtenida a partir de

la estimación, las lecturas del barómetro y un �ltro, esto, en función a la referen-

cia establecida. El �ltro utilizado para la comparación es una utilidad del autopiloto

Pixhawk.
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Figura 3.13: Señal del barómetro comparada con la estimación y la referencia de
control.

Media del error Estimación Barómetro Filtro

Altura 0.356 m 0.455 m 0.408 m

Tabla 3.1: Comparativa entre las diferentes medias del error.
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Figura 3.14: Acercamiento de la comparación entre la estimación y la señal del
barómetro.
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Conclusiones y trabajos futuros

Con los resultados obtenidos se demuestra que mediante el algoritmo RLS progra-

mado en el autopiloto Pixhawk se logro reducir el error de posicionamiento de altura

del cuadricóptero. Sin embargo como trabajo futuro es posible implementar una téc-

nica control diferente, además, considerar dinámicas no modeladas en el polinomio

del modelo ARX, para aumentar la e�ciencia del algoritmo en general.

Asimismo implementar el algoritmo para la reducción del error de posicionamiento

traslacional del cuadricóptero y su control.
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El siguiente código se desarrollo para controlar la altura del cuadricoptero en base

a la estimación de estado realizada con el algoritmo RLS.

#include <math.h>

#include <stdio.h>

#include <stdlib.h>

#include <stdarg.h>

// Common dependencies

#include <AP_Common.h>

#include <AP_Progmem.h>

#include <AP_Menu.h>

#include <AP_Param.h>

#include <StorageManager.h>

// AP_HAL

#include <AP_HAL.h>

#include <AP_HAL_AVR.h>

#include <AP_HAL_SITL.h>

#include <AP_HAL_PX4.h>

#include <AP_HAL_VRBRAIN.h>

#include <AP_HAL_FLYMAPLE.h>

#include <AP_HAL_Linux.h>

#include <AP_HAL_Empty.h>

#include <AP_Math.h>

// Application dependencies

#include <GCS.h>

#include <GCS_MAVLink.h> // MAVLink GCS definitions

#include <AP_SerialManager.h> // Serial manager library

#include <AP_GPS.h> // ArduPilot GPS library
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#include <DataFlash.h> // ArduPilot Mega Flash Memory Library

#include <AP_ADC.h> // ArduPilot Mega Analog to Digital Converter

Library

#include <AP_ADC_AnalogSource.h>

#include <AP_Baro.h>

#include <AP_Compass.h> // ArduPilot Mega Magnetometer Library

#include <AP_Math.h> // ArduPilot Mega Vector/Matrix math Library

#include <AP_Curve.h> // Curve used to linearlise throttle pwm to

thrust

#include <AP_InertialSensor.h> // ArduPilot Mega Inertial Sensor (accel & gyro)

Library

#include <AP_AHRS.h>

#include <AP_NavEKF.h>

#include <AP_Mission.h> // Mission command library

#include <AP_Rally.h> // Rally point library

#include <AC_PID.h> // PID library

#include <AC_PI_2D.h> // PID library (2-axis)

#include <AC_HELI_PID.h> // Heli specific Rate PID library

#include <AC_P.h> // P library

#include <AC_AttitudeControl.h> // Attitude control library

#include <AC_AttitudeControl_Heli.h> // Attitude control library for

traditional helicopter

#include <AC_PosControl.h> // Position control library

#include <RC_Channel.h> // RC Channel Library

#include <AP_Motors.h> // AP Motors library

#include <AP_RangeFinder.h> // Range finder library

#include <AP_OpticalFlow.h> // Optical Flow library

#include <Filter.h> // Filter library

#include <AP_Buffer.h> // APM FIFO Buffer

#include <AP_Relay.h> // APM relay

#include <AP_ServoRelayEvents.h>

#include <AP_Camera.h> // Photo or video camera

#include <AP_Mount.h> // Camera/Antenna mount

#include <AP_Airspeed.h> // needed for AHRS build

#include <AP_Vehicle.h> // needed for AHRS build

#include <AP_InertialNav.h> // ArduPilot Mega inertial navigation library

#include <AC_WPNav.h> // ArduCopter waypoint navigation library

#include <AC_Circle.h> // circle navigation library

#include <AP_Declination.h> // ArduPilot Mega Declination Helper Library

#include <AC_Fence.h> // Arducopter Fence library
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#include <SITL.h> // software in the loop support

#include <AP_Scheduler.h> // main loop scheduler

#include <AP_RCMapper.h> // RC input mapping library

#include <AP_Notify.h> // Notify library

#include <AP_BattMonitor.h> // Battery monitor library

#include <AP_BoardConfig.h> // board configuration library

#include <AP_Frsky_Telem.h>

#if SPRAYER == ENABLED

#include <AC_Sprayer.h> // crop sprayer library

#endif

#if EPM_ENABLED == ENABLED

#include <AP_EPM.h> // EPM cargo gripper stuff

#endif

#if PARACHUTE == ENABLED

#include <AP_Parachute.h> // Parachute release library

#endif

#include <AP_LandingGear.h> // Landing Gear library

#include <AP_Terrain.h>

#include <LowPassFilter2p.h>

// AP_HAL to Arduino compatibility layer

#include "compat.h"

// Configuration

#include "defines.h"

#include "config.h"

#include "config_channels.h"

# define MAIN_LOOP_RATE 400

# define MAIN_LOOP_SECONDS 0.0025f

# define MAIN_LOOP_MICROS 2500

const AP_HAL::HAL& hal = AP_HAL_BOARD_DRIVER;

static AP_Scheduler scheduler;

AP_BattMonitor battery;

static AP_SerialManager serial_manager;

static OpticalFlow optflow;

static AP_OpticalFlow_PX4 Optflow(optflow);

static AP_Baro barometer;

static Compass compass;

static AP_GPS gps;
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static AP_InertialSensor ins;

static AP_Notify notify; // Notificacion

static float baro_climbrate; // barometer climbrate in cm/s

// SONAR

#if CONFIG_SONAR == ENABLED

static RangeFinder sonar;

static bool sonar_enabled = true; // enable user switch for sonar

#endif

// Inertial Navigation EKF

#if AP_AHRS_NAVEKF_AVAILABLE

AP_AHRS_NavEKF ahrs(ins, barometer, gps, sonar);

#else

AP_AHRS_DCM ahrs(ins, barometer, gps);

#endif

static AP_InertialNav_NavEKF inav(ahrs);

float baro_alt=0, alt_fil,alt_antb=0,vel_b=0, ofil=0;

int radio_roll, radio_pitch, radio_yaw, aux_1, aux_2, aux_3;

uint16_t radio[7];

float roll, pitch, yaw,radio_throttle;

float c_roll, c_pitch, c_yaw, c_alt, c_x=0, c_y=0;

float gyrox, gyroy, gyroz;

static Vector3f pos;

static Vector3f vels;

static Vector3f gyro;

float c_gas=0,kp_roll, kd_roll, kp_pitch, kd_pitch,

kp_yaw, kd_yaw, kp_z=20, kd_z=-70, ki_z;

int kp_x=0, kd_x=0, kp_y=0, kd_y=0, aux_r=0,latt,lngg;

static AP_BoardLED board_led;

float m1,m2,m3,m4,ze,t1,ts,volt,sate;

float tsa,zer,ze1,zei,kpz,kdz,g=9.81,m=1.1; /////ganacias altura

float z2,z1,zi,zg,P1,er,ttg1_11,ttg1_12,ttg1_13,

ttg2_11,ttg2_12,ttg2_13,P2,promp;

float vel_z,alt_z,posz,posx,posy,velx,vely,velz,pos_z,xer,yer,

fix,pz,csz,csx,csy;
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// Integration time (in seconds) for the gyros (DCM algorithm)

// Updated with the fast loop

static float G_Dt = 0.02;

//Filtro barometro

static LowPassFilter2pfloat fil_posz(10,0.8);//1.1, 0.5 excelente, 30 .29

static LowPassFilter2pfloat fil_velz(10,0.3);//0.4 excelente, 30 .08

static LowPassFilter2pfloat fil_he(10,0.97);//30 .

//static LowPassFilter2pfloat fil_velz (30,0.29);//30 .29

//static LowPassFilter2pfloat low_pass_filter(800, 30);

//__________________________________________________________

// Time in microseconds of main control loop

static uint32_t fast_loopTimer;

// Dataflash storage in SD

#if CONFIG_HAL_BOARD == HAL_BOARD_PX4

static DataFlash_File DataFlash("/fs/microsd/APM/LOGS");

#endif

static uint16_t log_num;

/*

Format characters in the format string for binary log messages

b : int8_t

B : uint8_t

h : int16_t

H : uint16_t

i : int32_t

I : uint32_t

f : float

n : char[4]

N : char[16]

Z : char[64]

c : int16_t * 100

C : uint16_t * 100

e : int32_t * 100

E : uint32_t * 100

L : int32_t latitude/longitude

M : uint8_t flight mode

*/
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#define LOG_TEST_MSG 1

//Paquete a enviar dependiento del tipo de variables de la tabla de abajo

struct PACKED log_Test {

LOG_PACKET_HEADER;

float f1,f2,f3,f4,f5,f6,f7,f8,f9,f10,f11,f12,f13,f14,f15; // ff

};

static const struct LogStructure log_structure[] PROGMEM = {

{ LOG_TEST_MSG, sizeof(log_Test),

"1", "fffffffffffffff",

"f1,f2,f3,f4,f5,f6,f7,f8,f9,f10,f11,f12,f13,f14,f15" }

};

//////////////////////////// NOTIFY ////////////////////////////////

#if CONFIG_HAL_BOARD == HAL_BOARD_PX4

static ToshibaLED_PX4 toshiba_led;

#else

static ToshibaLED_I2C toshiba_led;

#endif

#define LED_DIM 0x11

///Tareas///////////////////////////////////

/*

scheduler table for fast CPUs - all regular tasks apart from the fast_loop()

should be listed here, along with how often they should be called

(in 2.5ms units) and the maximum time they are expected to take (in

microseconds)

1 = 400hz

2 = 200hz

4 = 100hz

8 = 50hz

20 = 20hz

40 = 10hz

133 = 3hz

400 = 1hz

4000 = 0.1hz
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*/

static const AP_Scheduler::Task scheduler_tasks[] PROGMEM = {

//#if OPTFLOW == ENABLED

// { update_optical_flow, 8, 40 },//2 20

//#endif

//{ Rol_telemetria, 8, 400},//400 //8, 100 Bien

{ Leer_radio, 4, 10},

{alturarol, 40, 100},

{posicion, 4 , 10},

// {trayectoria, 400 , 20},

{read_battery, 40 , 20},

//{optimal_gains, 40, 20}

{ MemorySD, 20, 100 },

{ minimos, 20, 20 } //tenia 20

};

void setup()

{

barometer.init();

barometer.calibrate();

ins.init(AP_InertialSensor::COLD_START,AP_InertialSensor::RATE_400HZ);

ahrs.init();

serial_manager.init_console();

serial_manager.init();

compass.init();

compass.read();

gps.init(NULL, serial_manager);

ahrs.set_compass(&compass);

hal.uartC->begin(57600);

// hal.uartD->begin(9600); //Aded rol090316

battery.set_monitoring(0, AP_BattMonitor::BattMonitor_TYPE_ANALOG

_VOLTAGE_AND_CURRENT);

battery.init();

// initialise the main loop scheduler

scheduler.init(&scheduler_tasks[0],

sizeof(scheduler_tasks)/sizeof(scheduler_tasks[0]));
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hal.rcout->set_freq(15,490); // Inicializacion de los motores

a frecuencia de 490

hal.rcout->enable_ch(0); // como son cuatro motores

son 15 bits de q son 1111=15

hal.rcout->enable_ch(1); // Habilitamos los motores del 0 al 3

hal.rcout->enable_ch(2);

hal.rcout->enable_ch(3);

// hal.scheduler->delay(2000); //Rol modified 4 dic 2015

fast_loopTimer = hal.scheduler->micros();//Rol modified 4 dic 2015

//para guardar en sd

DataFlash.Init(log_structure,

sizeof(log_structure)/sizeof(log_structure[0]));

if (DataFlash.NeedErase()) {

DataFlash.EraseAll();

}

// We start to write some info (sequentialy) starting from page 1

// This is similar to what we will do...

log_num = DataFlash.StartNewLog();

}

void loop()

{

ins.wait_for_sample();//Rol

uint32_t timer = micros(); //Rol

// used by PI Loops

G_Dt = (float)(timer - fast_loopTimer) / 1000000.0f;

fast_loopTimer = timer;

fast_loop(); //Llamado al loop rápido

scheduler.tick(); //Rol

uint32_t time_available = (timer + MAIN_LOOP_MICROS) - micros();//Rol

scheduler.run(time_available);//Rol // verificar ejemplo

}

static void fast_loop(void)

{

//gps.update();

ahrs.update();

compass.read();
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t1=hal.scheduler->millis();

kd_x = 10; //38;//kd; //18

kd_y = 10; //38;//kd;

kp_x = 5; //29;//kp;

kp_y = 5; //29;//kp;

kp_yaw =110; //115;//115//90;//80

kd_yaw =80; //80;//80//100;

kp_roll =30; //36 bien//21,38

kd_roll =91; ///84 bien//91

kp_pitch =30; //bien//21,42

kd_pitch =91; ////85 //91

kpz=5;//18;

kdz=10;//43;

roll = ahrs.roll;

pitch = ahrs.pitch;

yaw = ahrs.yaw;

gyro = ins.get_gyro();

pos = inav.get_position();

vels = inav.get_velocity();

gyrox = gyro.x; //velocidades en los angulos ahrs

gyroy = gyro.y;

gyroz = gyro.z;

posx = pos.x/1000; //posiciones x,y,z ahrs

posy = pos.y/1000;

posz = pos.z/1000;

velx = vels.x; //velocidades ahrs

vely = vels.y;

velz = vels.z;

vel_z = inav.get_velocity_z();

pos_z = inav.get_altitude();

promp=(alt_fil*.3)+ze*.7;

tsa=0.0025;
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//ERROR DE ALTURA

zer=1-alt_fil;

ze1=zei;

zei=zer;

//control_altura

c_alt=(((kpz*zer+kdz*((zer-ze1)/tsa))+g)*m)/(cos(pitch)*cos(roll));

// C_orientacion angulos

c_roll = kp_roll * roll + kd_roll * gyrox;

c_pitch = kp_pitch * pitch + kd_pitch * gyroy;

c_yaw = kp_yaw * yaw + kd_yaw * gyroz;

//Control orientacion x y

//c_x = kp_x * posx + kd_x * velx;

//c_y = kp_y * posy + kd_y * vely;

if(aux_2 >1200){

c_gas=radio_throttle + c_alt;

m1=c_gas-radio_roll+radio_pitch+radio_yaw+c_roll-c_pitch-c_yaw;

m2=c_gas+radio_roll-radio_pitch+radio_yaw-c_roll+c_pitch-c_yaw;

m3=c_gas+radio_roll+radio_pitch-radio_yaw-c_roll-c_pitch+c_yaw;

m4=c_gas-radio_roll-radio_pitch-radio_yaw+c_roll+c_pitch+c_yaw;

}else{

c_gas=radio_throttle;

m1=c_gas-radio_roll+radio_pitch+radio_yaw+c_roll-c_pitch-c_yaw;

m2=c_gas+radio_roll-radio_pitch+radio_yaw-c_roll+c_pitch-c_yaw;

m3=c_gas+radio_roll+radio_pitch-radio_yaw-c_roll-c_pitch+c_yaw;

m4=c_gas-radio_roll-radio_pitch-radio_yaw+c_roll+c_pitch+c_yaw;

}

if(radio_throttle>1150){
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hal.rcout->write(0,m1);

hal.rcout->write(1,m2);

hal.rcout->write(2,m3);

hal.rcout->write(3,m4);

}else{

hal.rcout->write(0,1100);

hal.rcout->write(1,1100);

hal.rcout->write(2,1100);

hal.rcout->write(3,1100);

}

}

static void alturarol()

{

barometer.update();

baro_alt = barometer.get_altitude(); //Return meters

baro_climbrate = barometer.get_climb_rate() * 100.0f;

/////////////////////////////////////////////// Filtro

alt_fil=fil_posz.apply(baro_alt);

}

static uint32_t micros()

{

return hal.scheduler->micros();

}

static void Leer_radio(){

for (uint8_t i = 0; i <= 7; i++)

{radio[i] = hal.rcin->read(i);}

radio_roll = (radio[0]-1500)/3;//(radio[0]-1500)/3;

radio_pitch = (radio[1]-1510)/3;//(radio[1]-1492)/3;

if (radio[2]>1470){

radio_throttle = 1470+(radio[2]-1470)*0.32;

}else{

radio_throttle = (radio[2]);

}
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radio_yaw = (radio[3]-1510)/2;

aux_1 = radio[4];

aux_2 = radio[5];

aux_3 =(radio[6]-1099)*0.15; //Select gains

}

static void MemorySD(void)

{ //Paramteros a enviar lista

struct log_Test pkt = {

LOG_PACKET_HEADER_INIT(LOG_TEST_MSG),

/*1*/ f1:posx,

/*2*/ f2:posy,

/*3*/ f3:posz,

/*4*/ f4:c_x,

/*5*/ f5:c_y,

/*6*/ f6:radio_throttle,

/*7*/ f7:zer,

/*8*/ f8:baro_alt,

/*9*/ f9:alt_fil,

/*10*/ f10:c_alt,

/*11*/ f11:ofil,

/*12*/ f12:sate,

/*13*/ f13:volt,

/*14*/ f14:ze,

/*15*/ f15:t1,

};

DataFlash.WriteBlock(&pkt, sizeof(pkt));

}

static void minimos(void)

{

ts=.05;

//m=.4;

g=9.81;

zg=(ts*ts)*c_alt*(((cos(pitch)*cos(roll))/m)-g);

z2=z1;
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z1=zi;

zi=zg;

///// chit=[z1,z2,zg];

///// chi=[z1;z2;zg];

///// ttg=[ttg1_11;ttg1_12;ttg1_13]

P1=z1*z1+z2*z2+zg*zg;

er=alt_fil-(z1*ttg1_11+z2*ttg1_12+zg*ttg1_13); //RLS

P2=P1*(1-(P1*P1)/(1+P1*P1));

ttg2_11=ttg1_11+P2*z1*er;

ttg2_12=ttg1_12+P2*z2*er;

ttg2_13=ttg1_13+P2*zg*er;

ttg1_11=ttg2_11;

ttg1_12=ttg2_12;

ttg1_13=ttg2_13;

ze=z1*ttg1_11+z2*ttg1_12+zg*ttg1_13;

}

static void read_battery(){

battery.read();

volt=battery.voltage();

if (volt <= 11 && volt > 5){

toshiba_led.init();

toshiba_led.update();

toshiba_led.set_rgb(0,LED_DIM,0);

}

}

static void posicion(){

static uint32_t last_msg_ms;

static uint32_t last_update;

float dt;

gps.update();

if (last_msg_ms != gps.last_message_time_ms())

{

62



Apéndice A:

last_msg_ms = gps.last_message_time_ms();

const Location &loc =gps.location();

sate = gps.status();

latt=loc.lat;

lngg=loc.lng;

//toshiba_led.update();

//toshiba_led.set_rgb(0,0,LED_DIM);

}

uint32_t currtime = hal.scheduler->millis();

dt = (float)(currtime - last_update) / 1000.0f;

last_update = currtime;

inav.update(dt);

if( sate >=3 && posx != 0){

const Location &loc = gps.location();

ahrs.set_home(loc);

compass.set_initial_location(loc.lat, loc.lng);

toshiba_led.init();

toshiba_led.update();

toshiba_led.set_rgb(0,0,LED_DIM);

}

inav.get_longitude());

}

AP_HAL_MAIN();
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