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Resumen

En la presente tesis se abordard la problematica de la construccion, instrumentaciéon
y control de un mini helicéptero de cuatro rotores. Se resolvera el problema del
vuelo estacionario, el cual consiste de la estabilizacién de la aeronave en una altura
determinada y la estabilizacion de los dngulos de alabeo y guinada. Posteriormente,
se tratara el problema relacionado con el control de traslacién de la aeronave para el
seguimiento de trayectorias. La primera técnica de control a utilizar serd un controlador
difuso. Finalmente se implementara una técnica de control robusta para tratar con el
efecto de perturbaciones externas (réfagas de viento).






Abstract

This thesis presents problems related to construction, instrumentation and control
of quadcopter. It solves the problem of hover; hover is the stabilization of aircraft in a
specific altitude and stabilization of roll and pitch angles. After that other important
topic is the one that it is related to trajectory-tracking using translation control
of aircraft. The first control technique will be a fuzzy controller. Finally, A robust

controller will be implemented to deal with external disturbances.
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Capitulo 1

Introduccion

1.1. Introduccion

Los Vehiculos Aéreos No Tripulados (VANTSs) han estado en constante evolucién y han
cambiado en tamarnio, forma y aplicaciéon. En la ultima década los los VANTSs han tenido un
rapido crecimiento donde el mercado global ofrece méas de 2000 disenos unicos de VANTSs
y el valor comercial de los mismos en 2012 tenia un precio entre $ 3-5 billones de ddlares,
en el 2014 el mercado crecié entre $ 5-10 billones de ddlares y para el 2020 sea de $ 59-100
billones de ddlares (Kumar, [1]).

En los dltimos anos un campo de investigacién que se ha convertido de gran interés por
parte de la comunidad cientifica han sido los VANTSs. Este campo integra dos importantes
areas de la investigacién, el control automatico y la robética, las cuales aportan diferentes
herramientas para resolver el problema de dotar autonomia a los vehiculos aéreos, entre los
que destacan: técnicas de control avanzado, observadores de estado, sensores para fusién de
datos, técnicas de visién artificial, etc. Algunas de las aplicaciones utilizadas son para la
inspeccién de trafico (Kumar, [1]), monitoreo de fuego forestal (Casbeer, [2]) y control de
irrigacién en tiempo real (Chao, [3]).

Desde un punto de vista mas general, el diseno de este tipo de vehiculos estd orientado a
reducir peso y el costo de los mismo equipandolos con la tecnologia suficiente para desempenar
tareas autéonomas. Debido a la estructura de la mayoria de los vehiculos aéreos, gran parte
de estos sistemas son subactuados, es decir, tienen més grados de libertad que entradas de
control. Ademds, los sistemas subactuados tienen la particularidad de que su interés radica en
la complejidad en el diseno de los controladores lo cual representa una motivacién para el drea
de control. Las técnicas de control que normalmente se utilizan para sistemas completamente
actuados no pueden ser aplicadas directamente a este tipo de sistemas mecédnicos, dado

que gran parte de los sistemas subactuados exhiben restricciones holonémicas y no son
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linealizables completamente por realimentacién (Fantoni, [4]). Con esto cabe senalar que
las técnicas de modelado no lineal y de teoria de control no lineal moderna se emplean
frecuentemente para realizar un vuelo auténomo de alto desempeno usando informacién
visual (conocido del inglés visual servoing) y control robusto y seguimiento perfecto (RPT,
del inglés robust and perfect tracking control) (Cai [5], Castillo [6]). Desde el punto de vista
de los controladores existen dos tipos de técnicas que se utilizan con frecuencia para lidiar
con las incertidumbres paramétricas, dinamicas no modeladas presentes en el proceso de
modelado de estos vehiculos y las perturbaciones externas que afectan el comportamiento
de los vehiculos, éstas pueden estar basadas en algoritmos adaptables o robustas. Una de
las técnicas robustas que ha sido ampliamente utilizada para tratar las problematicas antes
mencionadas ha sido los modos deslizantes, con el objetivo de resolver las tareas de estabilizar
tanto la altura de los helicopteros (Gonzalez [7], [8]), como el seguimiento de trayectorias
(Gonzalez [9], [10]).

1.1.1. Descripcion del funcionamiento del helicoptero miniatura de

cuatro rotores

Los helicopteros de cuatro rotores son una clase de VANT con despegue y aterrizaje
verticales, de ala rotativa, con cuatro rotores unidos a un cuerpo rigido en forma de cruz
ubicados de forma equidistante de su centro de masa (Miranda, [11]). La clasificacién de
los VANT es variada en la literatura, por ejemplo, el peso maximo de despegue (PMD). El
PMD es el peso méximo soportado de un helicéptero cuando se realiza un despegue. En
la Tabla 3.3 se presenta el nombre que reciben los helicépteros de acuerdo a este tipo de
clasificaciéon (NOM,[12]) de los Sistemas de Aeronaves Pilotadas a Distancia (RPAS, del
inglés Remotely Piloted Aircraft System).

NOM Peso maximo de despegue Categoria Uso
4.7,48 y 5.1 2.000 Kg o menos RPAS Micro Privada Recreativo
4.7, 48,52,y 8 2.000 Kg o menos RPAS Micro | Privado Comercial o No

4.7, 4.8,y 6.1 2.001 kg hasta 25.000 Kg | RPAS Pequeno Privada Recreativo
4.7,4.8,6.2 y 8 | 2.001 kg hasta 25.000 Kg | RPAS Pequeno | Privado Comercial o No
4.7,48 y 7.1 Mas de 25.001 kg RPAS Grande Privada Recreativo
4.7, 48,72y 8 Mas de 25.001 kg RPAS Grande | Privado Comercial o No

Tabla 1.1: Clasificacién de los vehiculos de cuatro rotores de acuerdo a la Norma
Oficial Mexicana (NOM).
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A partir de la Norma Oficial Mexicana, el helicoptero de cuatro rotores que se utiliza
para esta tesis tiene un peso de 1.6 Kg, por consiguiente, se le agregara el sufijo micro.
Otra manera diferente de clasificar a los helicépteros es a partir de su tipo de despegue y
aterrizaje como se muestra en la Figura 1.1, en ella se aprecia que los vehiculos pueden
realizar despegue y aterrizaje tanto vertical como no vertical. Los vehiculos que realizan
despegues y aterrizajes verticales se clasifican a su vez en vehiculos de ala rotativa (son
aquellos vehiculos que se elevan a partir de uno o varios rotores motorizados que giran
a partir de un eje vertical situado sobre el fuselaje) y auto sustentados (por ejemplo, los
dirigibles y globos aerostéticos). Por otro lado, los vehiculos de despegue y aterrizaje no
verticales se clasifican en vehiculos de ala fija (son aquellos vehiculos que pueden volar a
partir de la sustentacién que se genera por medio de la velocidad del vehiculo) y los de ala
flexible (es aquella ala que se puede deformar mientras el vehiculo este en vuelo) Miranda
[11], Karovessi [13] y Chovancova [14].

Vehiculos Aéreos no Tripulados

Despegue y aterrizaje Despegue y aterrizaje

verticales no verticales

Ala flexible

Parapente

Ala rotativa

Helicoptero

Auto-sustentados

Dirigibles Aeroplanos

Ala fija

Globos
aerostaticos

Ala delta

Cuadrotor

Figura 1.1: Clasificacién de los VANT de acuerdo al tipo de despegue y aterrizaje.

Una tercera forma de clasificar los vehiculos aéreos no tripulados considera su nivel de
autonomia como se muestra en la Tabla 1.2, se puede apreciar que la manipulacién de un
VANT a través de la intervencién de un operador humano a distancia es considerada por
tener un nivel nulo de autonomia. Si el vehiculo tiene nivel uno significa que el vehiculo tiene

un algoritmo que le permite realizar misiones planificadas.
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El nivel del vehiculo se elige dependiendo si es capaz de realizar cambios de mision,
respuesta a fallas, adaptabilidad en tiempo real ante fallas, coordinacién y cooperacion entre
varios vehiculos, capacidad de reconocimiento del espacio en el que opera tanto cooperativo
como en solitario. Por tltimo, se le otorga el nivel més alto cuando el vehiculo retine todas

las caracteristicas antes mencionadas.

Nivel de autonomia Descripcion del nivel
0 Vehiculo operado de forma remota
Realiza una misién preplaneada
Es capaz de llevar a cabo un cambio de misién
Respuesta robusta ante fallas/eventos en tiempo real
Vehiculo adaptable ante fallas/eventos
Coordinacion entre vehiculos en tiempo real
Cooperacion entre vehiculos en tiempo real
Conocimiento del espacio de operacién

Reconocimiento del espacio de operacion

© 00 J O Ot = W N

Reconocimiento del espacio de operacién del enjambre

—_
S

Vehiculo completamente autonomo

Tabla 1.2: Clasificacién de los vehiculos de cuatro rotores de acuerdo con su nivel de

autonomia.

Para obtener una descripcién de la posicién del vehiculo se considera un marco de
referencia, el cual consiste en un origen y tres ejes orientados conforme a la mano derecha
(Khebbache, [15]). Este marco de referencias es el inercial (I) el cual esta fijo en la tierra y
otro es el marco de referencia unido al cuerpo del vehiculo y estd representado como (f3).
Con el marco inercial se obtendra la posicién en el espacio del vehiculo y con el marco unido

al cuerpo del vehiculo se obtiene la orientacion.

Los motores A y C giran en contra de las manecillas de reloj y las otras dos giran a favor
de las manecillas del reloj. Ademads, a estos vehiculos se les puede dotar de una configuracién
ya sea cruz (+) o una configuracién en x (como se observa en la Figura 1.2), estd dltima es la
mas recomendable debido a que proporciona al vehiculo de mayor estabilidad en comparacién

a la cruz.
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Figura 1.2: Direccién de giro de los motores.

Los grados de libertad (GDL) son las variables independientes que posibilitan la trasla-
cién y orientacién del vehiculo, por otro lado, los actuadores son dispositivos que proveen
fuerza al sistema. Aquellos sistemas que tienen el mismo numero de actuadores y de GDL se
les llaman sistemas completamente actuados. Sin embargo, en aquellos casos en los que se

tiene mayor nimero de GDL que de actuadores se les nombran sistemas subactuados.

Los vehiculos aéreos de cuatro rotores son una clase de los VANTS que tienen movimiento
traslacional y se orientan de modo arbitrario debido a que poseen seis grados de libertad. Tres
son para los movimientos de traslacion y los otros tres restantes son para los movimientos
de rotacién. Ademas, los cuatro rotores del helicéptero son los encargados en realizar los
movimientos deseados del vehiculo, por ejemplo, si se desea realizar una traslacién del

vehiculo hacfa la derecha (ver Figura 1.3) desde un estado en reposo (ver Figura 1.4). Se

Figura 1.3: descripcion del desplazamiento de vehiculo aéreo de cuatro rotores.

comienza haciendo girar los dos motores de la izquierda maés rapido que los otros restantes,
esto a su vez producira que el vehiculo rote hacia la derecha haciendo que la fuerza de empuje

acelere al vehiculo hacia la derecha. Cuando se requiera detener el vehiculo se necesitara
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generar un empujo opuesto a la inicial haciendo que el vehiculo sea detenido lentamente

hasta recuperar la posicién inicial (el estado en reposo).

Figura 1.4: Micro helicéptero de cuatro rotores en reposo.

En un helicéptero miniatura de cuatro rotores, los actuadores son los responsables de
generar los pares para las entradas de control del sistema lo que permite su traslacién y su
orientacion. Por medio de los actuadores se pueden manipular directamente los angulos de
orientacién alabeo ¢, cabeceo 6 y guinada 1, asi como el desplazamiento vertical (z). En
cambio, las coordenadas restantes (x, y) no pueden ser manipuladas directamente por medio
de los actuadores, por lo tanto, el helicéptero miniatura de cuatro rotores es clasificado como

un sistema subactuado.

1.1.2. Ventajas y desventajas del uso del vehiculo miniatura de cua-

tro rotores

Los micro helicépteros miniatura de cuatro rotores tienen diferentes caracteristicas que
le permiten tener un nimero elevado de aplicaciones. Las ventajas son las siguientes (Cho-

vancova [14], Honglei [16]):

= Tiene la caracteristica de mantener al vehiculo suspendido en el aire.
= Tiene una gran maniobrabilidad a comparacion de los helicépteros de dos rotores.

= Se reduce el tamano de las hélices o propelas a comparacién de las usadas en un
helicoptero convencional. Ademads, evita el uso del plato ciclico permitiendo tener una

estructura mas simple.

= En caso de colisién de los micro helicopteros de cuatro rotores los dafios son menores
en comparacién con los helicépteros convencionales, debido a que los mecanismos que

componen a los micro helicopteros de cuatro rotores no son tan complejos.

Por otro lado, las desventajas que presentan los helicépteros miniatura de cuatro rotores

son las siguientes (Herrick, [17]):
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= El alto consumo de energia.

» La complejidad de las ecuaciones diferenciales (en comparacién con algin sistema

lineal o con el automévil).
s La necesidad de tener experiencia volando estos vehiculos.

= Capacidad de carga pequena.

El alto consumo de energia es un tema muy importante debido a que tiene una im-
plicacién directa al tiempo de vuelo del vehiculo. Por lo tanto, se han realizado diversas
propuestas relacionado a lo anterior, por ejemplo, hay propuestas en las cuales se propone
que los motores se apaguen en ciertos momentos en especifico (Miranda, [11]), o utilizan
técnicas de control éptimo con el fin de reducir el consumo de energia. En lo referente a las
ecuaciones diferenciales, se tienen términos no lineales complejos (como la matriz de Coriolis),
ademas bajo condiciones no controladas el vehiculo puede ser afectado por perturbaciones
aerodinamicas, ruidos de medicion, rafagas de viento, variaciones en parametros inerciales,
entre otras y los efectos mencionados anteriormente no son exclusivos de los helicopteros

miniatura de cuatro rotores, cualquier aeronave puede presentar estos efectos.

1.2. Antecedentes

Los VANTS cuentan con una gran variedad de sensores y estan disefiados para volar por
periodos largos de tiempo a grandes altitudes o para volar en periodos cortos a bajas altitudes.
Una subcategoria de los VANTSs son los drones utilizados como objetivos de disparo aéreos
para milicia y armamento antiaéreo. Aunque diversas compamnias han trabajado en la
fabricacion de VANTSs, Northrop Grumman y Raytheon en los Estados Unidos de Norte
América e Israel Aircraft Industries se han especializado en esta area y son los mayores
proveedores de la mayor parte de las agencias de defensa nacionales (Weiss, [18]).

Una de las primeras aplicaciones de los VANTSs fue desarrollada para usos militares, el
primer VANT fue un avién construido para el lanzamiento de misiles. Este vehiculo tenia
un peso de 270kg y una potencia de 40 caballos de fuerza el cual fue desarrollado por Ford.
La aeronave contaba con un giroestabilizador que permitia la nivelacién del vehiculo aéreo,
también contaba con un giréscopo de direccién que permitia mantener el rumbo predefinido,
un barémetro para poder conocer la altitud, un contador el cual le permitia al VANT conocer
el momento en el cual debia dirigirse a su objetivo.

Durante los sesentas, los VANTS se comenzaron a utilizar para el reconocimiento de
territorio enemigo. El VANT del tipo avién “Firebee” , estaba equipado con una camara, la

cual tomaba fotos para posteriormente ser analizadas cuando el VANT regrese a su base.
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Estas aeronaves eran dificiles de detectar y dificiles de derribar. El dron antisubmarino
conocido como “Gyrodyne DASH” fue disenado para poder cargar torpedos y atacar a
submarinos enemigos.

Durante los ochentas, los VANTSs se comenzaron a distribuir comercialmente como
sistemas de navegacion y vigilancia. Al pasar el tiempo, estos sistemas se han vuelto cada
vez mas sofisticados y eficientes. El vehiculo conocido “Canadair CL-89” trabajaba con visién
artificial que le permitia poder visualizar a los enemigos en un radio de 70 kilémetros, sin
embargo, esta visién artificial no trabajaba en tiempo real. Para la guia del vehiculo se
utilizaba un controlador de autopiloto que era ayudado por sensores de altitud y velocidad
(giréscopo y barémetro).

En la primera década del siglo XXI se involucraron aiin més en el ambito militar. Durante
estos anos, se logré colocar armamento mientras realizan sus actividades de reconocimiento
de territorio, esto dio lugar a que pudieran atacar en caso de ser necesario; un ejemplo
de esto es el vehiculo “Reaper”. Durante el 2010 se ha realizado un modesto uso de los
VANTSs para realizar tareas civiles. Actualmente, un ntimero considerable de organizaciones
estan trabajando en la investigacion de estos sistemas, ademads del continuo desarrollo de la

tecnologia indica que el desarrollo de los VANTS tiene grandes alcances (Garcia Castillo, [19]).

1.3. Estado del arte

El control automatico proporciona las herramientas para dotar de autonomia a las
plataformas robustas aéreas. Implementacién de técnicas de control tales como el compensador
robusto de Zhong (Zhong, [20]) permite el uso de un control nominal donde se puede dotar
de otras caracteristicas, por ejemplo, en el articulo de Zhong, Lu y Liu (Zhong, [21]) se le
dota de un control éptimo del tipo regulador cuadrético lineal (por sus siglas en inglés, LQR)
junto al compensador robusto a un helicéptero de laboratorio de tres grados de libertad.
“El control LQR es utilizado para lidiar con el error del sistema lineal nominal derivado
por la estrategia de control y la aproximacién lineal”(Zhong, [21]), ademds hace mencién
sobre el trabajo de Douglas y Athans donde ellos mejoraron al control LQR y obtuvo
un mejor desempenio con incertidumbres paramétricas, pero tiene una limitada robustez
contra incertidumbres no estructuradas. En otro articulo de Zhong (Liu, [22]) se trabaja
con el diseno de un observador que consiste en la estimacién de velocidades traslacionales y
donde hace mencién que el método de control propuesto no depende de la medicién de la
velocidad lineal. A lo que concierne a control difuso de ganancias programables (CDGP) se
han realizado trabajos como Cerecero, [23] donde se realiz6 un trabajo relacionado al control

de un sistema mecanico, un microcontrolador y una interface con el software EMC2 para
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aplicaciones de maquinas de control numérico por medio de un control proporcional-integral
difuso de ganancias programables (CPIDGP). Otro ejemplo donde se utilizan las ganancias
programables es en el propuesto por Campos (Campos, [24]), en el cual se controla la posicién
de un motor de corriente directa de imén permanente a través de un control PID difuso
de ganancias programables y este a su vez es comparado con otras técnicas de control PID
que son sintonizadas de forma diferente como lo es Ziegler-Nichols y PID no lineal basado
en funciones de saturacién con parametros variables, donde CPIDDGP obtuvo el mejor
desempeno. Asimismo, los controladores difusos implementados en helicépteros de cuatro
rotores se han utilizado tanto en interiores como en exteriores, como se muestra en el trabajo
realizado por Yi-Sheng Lee (en el ano 2019) donde implementan un control PD difuso
de Mamdani a un helicéptero de cuatro rotores, los resultados en simulacién son buenos
pero se desconoce los resultados experimentales porque ain cuando se realizaron pruebas,
no muestran alguna grafica que corrobore que las pruebas de campo fueron satisfactorias,
ademads no menciona como afectan las rafagas de viento al vehiculo cuando se realizan esas
pruebas experimentales (Lee, [25]). Por otro lado, Tien-Loc Le (en el afio 2020) compara
un control difuso PID de Mamdani con un controlador difuso de intervalo multicapa tipo-2
lo cual su contribucién es aplicar una funciéon de pertenencia multicapa a la estructura de
el sistema de légica difusa de intervalo tipo 2 para mejorar la capacidad de aprendizaje y
la flexibilidad de la red propuesta, Tien-Loc Le utiliza el algoritmo de Jaya que dota una
mejora a la taza de aprendizaje de las leyes adaptables que utiliza el controlador propuesto.
Se proporcionaron resultados numéricos del control de la posicion de un vehiculo aéreo no
tripulado cuadricoptero para verificar la validez del método propuesto, donde este tltimo
obtiene mejores resultados, pero solo es en simulacién numérica (Tien-Loc Le, [26]). Domingos
(en el ano 2016) investiga el uso de un controlador basado en reglas difusas sin parametros
autoevolutivos llamado SPARC. En el articulo de Domingos menciona que la técnica de
control usada puede trabajar con perturbaciones externas, pero nuevamente los resultados

mostrados son simulaciones numéricas (Domingos, [27]).

1.4. Justificacion

Considerando que el efecto de las rafagas de viento representa un factor importante que
deteriora el comportamiento del helicéptero de cuatro rotores durante el vuelo. Es necesario
hacer uso de esquemas de control que sean capaces de contrarrestar este efecto de perturbacién.
En principio, los dos esquemas que se han utilizado son los del tipo adaptable y de tipo
robusto. En esta tesis se plantea un esquema robusto que se basa en una estructura de
control compuesta por un control lineal (tipo proporcional-derivativo) mas una compensacién

robusta que permite el rechazo de estas perturbaciones, de las incertidumbres paramétricas
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y dindmicas no lineales de Coriolis presentes en el modelo matemaético. Este esquema tiene
la ventaja de disenar un controlador por cada subsistema de manera desacoplada en los
movimientos de traslacién (z, y, z) y de orientacién (¢, 6, ¥). El trabajo de tesis tiene como
aportaciones la implementacién de este esquema de control difusa robusta en el autopiloto
Pixhawk para realizar experimentos de vuelo en tiempo real, asi como aplicar un esquema de
sintonizacion de los controladores lineales usando técnicas difusas a diferencia de los trabajos
publicados en la literatura. Ademds, puede utilizarse la estrategia de CDGP para un PD,
esto se hace porque normalmente los controladores implementados en los cuadrirotores son
de tipo PD. Ademaés, resulta viable combinar los beneficios que ofrece un Control PD Difuso
de Ganancias Programables (CPDDGP) dentro del esquema robusto propuesto por Zhong

para mejorar el desempeno del esquema robusto que presenta en su trabajo.

1.5. Planteamiento del problema

En general los vehiculos aéreos se ven afectados por diversos fenémenos aerodindmicos,
uno de los mas importantes son los aumentos repentinos de velocidad durante un tiempo
corto conocidos como rafagas de viento. Este fendmeno tiene una influencia significativa
en el comportamiento del helicoptero multirotor cuando este realiza tareas auténomas que
involucran vuelo estacionario o de seguimiento de trayectorias. El efecto de este fenémeno
durante el proceso de vuelo se traduce en oscilaciones al rededor del punto o trayectoria de
referencia en el espacio de movimiento x, y, z. Ademads, el desconocimiento de los pardmetros
del sistema dificulta el disefio del controlador, teniendo que implementar algin sistema de
identificacién previo al vuelo del vehiculo y considerando que estos parametros no varian de

una prueba a otra.

1.6. Contribuciones

Se plantea una nueva estructura de control basada en la combinaciéon de un controla-
dor proporcional derivativo de ganancias programables (PDDGP)mediante un sistema de
inferencia difusa (SID) y un compensador robusto basado en un filtro de segundo orden.
El controlador PD de ganancias programables se encarga de mantener el vehiculo en vuelo
estacionario (altura fija y 4ngulos pequenos de orientacién), mientras que el compensador
robusto atenua el efecto de oscilaciones producidas por las rafagas de viento cuando estas
hacen que el vehiculo se aleje de su condicién de equilibrio. También se realizé la implemen-
tacién de esta estructura de control sobre el piloto automatico del vehiculo basado en un

procesador ARM, utilizando algoritmos de programacién orientada a objetos.
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1.7. Objetivo

Ensamblar, instrumentar y poner en marcha un micro helicéptero de cuatro rotores para
realizar un vuelo estacionario (mantener al vehiculo aéreo suspendido en el aire) y seguimiento
de trayectorias mediante la implementacién de una nueva estructura de control difuso robusto
que utiliza un PD sintonizado usando un SID y un compensador robusto para atenuar los

efectos de las rafagas de viento.

1.7.1. Objetivos particulares

= Ensamblar, instrumentar y poner en marcha un micro helicéptero de cuatro rotores
en configuracién X, integrando los diferentes sistemas que lo componen para realizar

pruebas experimentales.

s Programar y sintonizar controladores de tipo proporcional derivativo usando técnicas
heuristicas para la estabilizacién de la orientacién, de la altura y de la posicion
traslacional del vehiculo aéreo, a través de la modificacién del Firmware original del

autopiloto.

= Estudiar el modelo matematico del micro helicoptero de cuatro rotores mediante el
método de Euler-Lagrange para entender el comportamiento dindmico del vehiculo a

través simulaciones numéricas.

= Estudiar una estrategia de control robusto basada en la combinacién de un contro-
lador proporcional derivativo y un compensador robusto para atenuar el efecto de

perturbaciones externas (réafagas de viento).

» Disenar un controlador difuso robusto combinando un PD difuso de ganancias progra-
mables con un compensador robusto para mejorar el comportamiento del PD estdndar

mas compensador robusto.

= Realizar simulaciones numéricas del sistema en lazo cerrado utilizando el controlador
robusto con PD estandar y difuso para vuelo estacionario y seguimiento de trayectorias

sujeto a perturbaciones.

= Realizar pruebas experimentales en tiempo real para ejecutar las tareas auténomas de

vuelo estacionario en el plano X-Y en exteriores utilizando el controlador robusto.
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1.8. Hipotesis

A través de la implementacién del esquema de control difuso robusto propuesto, el micro
helicéptero de cuatro rotores serd capaz de realizar un vuelo estacionario y de seguimiento

de trayectorias mejorando el desempeno de esquemas de control relacionados en la literatura.
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Capitulo 2

Modelado Matematico

En el presente capitulo se revisa el modelo dinamico del micro helicoptero de cuatro rotores.
Ademas, se presentan algunos conceptos necesarios para poder entender el proceso de

modelado del vehiculo.

2.1. Transformacion de coordenadas

Los helicopteros miniatura de cuatro rotores estan sometidos a cambios en su posicion y
orientacién. La descripcién de los cambios de posicién y orientacion pueden representarse
con respecto a un marco de coordenadas “fijo en la Tierra” el cual es llamado sistema de
referencia inercial. El movimiento de los micro helicopteros de cuatro rotores se describe por
medio de la ubicacién de su centro de masa a partir de un sistema de referencia inercial de 3
dimensiones y la orientacién es descrita a partir de un sistema de referencia fijo al mismo
vehiculo. Para obtener ecuaciones dindmicas con respecto al marco inercial es importante

entender el concepto de matriz de rotacién y de transformacion homogénea.

En la Figura 2.1 se puede observar el sistema de referencia inercial con sus respectivos
ejes x, y, z. La orientacién de los ejes se determiné empleando la regla de la mano derecha
(Miranda,[11]).

Dado un sistema de referencia {I}, la representacién de un punto p se emplea un vector
de posicién p!, donde el superindice I indica el sistema de referencia en el cual se encuentra

el punto p. Si no existe ambigiiedad puede omitirse el superindice (Miranda, [11]).

14
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y
X/
Figura 2.1: Sistema de referencia inercial.

Dados dos sistemas de referencias {I} = {i1, 2,93} y otro {8} = {b1, b2, b3} los cuales
tienen el mismo origen y tnicamente el sistema de referencia {3} es rotado con respecto a
{I}(como se observa en la Figura 2.2), la relacién de este cambié de orientacién se da por
medio de la matriz de rotacién. Las matrices rotacion pertenecen al grupo especial ortogonal

o grupo de rotaciones, que se define como

SO(3)={ReR*3: RTR=RR"T =1, detR = +1}.

Figura 2.2: Rotacién de un sistema inercial en el eje y.

Todas las matrices de rotacién son ortogonales y pertenecen al grupo SO(3). Lo anterior
indica que el determinante de una matriz de rotacién siempre sera 1, el producto entre
matrices de rotacion es cerradas, es decir, que al realizar el producto de las matrices de
rotacion nos dara a una nueva matriz de rotacion, ademas la inversa de la matriz de rotacién

es otra matriz de rotacién.

En el caso de la Figura 2.2 se tiene una rotacién simple, en la cual dnicamente se realizd
una rotacion en el eje y, es decir, hubo una rotacién de 6 grados, por lo cual se obtiene

la matriz de rotacién R, y, donde la nomenclatura indica una rotacién en el angulo 6 con
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respecto al eje y.

cos@ 0 sinéd
Ry = 0 1 0

—sinf 0 cosf

Una composicion de rotaciones es cuando se realizan rotaciones sucesivas y son re-
presentadas por medio de una nueva matriz de rotaciéon mediante la pre-multiplicacién o

post-multiplicacién de las matrices anteriormente mencionadas.

Las matrices de rotacién presentan nueve elementos de los cuales sélo tres son pardametros
independientes, por lo tanto, se le denomina parametrizacién minima. Un ejemplo de ello

son los dngulos de Euler y consiste en la composicién de las siguientes rotaciones (Miranda,

1))

R=R, RyoR;: 4.

De lo anterior obtenemos una matriz resultante de la siguiente forma

el —spep + cpsbsp  cpepsd + sihso
R=| sypcl cipcd + sypslsep  copsfsyy — cpsep | . (2.1)
—s6 sy cep

donde las expresiones ct}, s son cosv y sin 1, respectivamente. La matriz de rotacién puede
ser utilizada para realizar un cambio en la orientacién de un vector. Por ejemplo, sea un
punto p en el espacio y los sistemas de referencia {I} y {8}. Sea R la matriz de rotacién que
indica la orientacién del sistema de referencia {8} con respecto al sistema de referencia {I}
y sean ¢ y b los vectores que describen el punto p con respecto a los sistemas de referencia

{I} y {B}, respectivamente. Entonces, para obtener i puede emplearse la ecuacién (Miranda,

[11]):

a = Rb.

2.2. Modelado dinamico

Las ecuaciones de movimiento que describen a un helicéptero miniatura de cuatro rotores

se obtienen empleando distintos enfoques tales como las ecuaciones de Euler- Lagrange, o
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ecuaciones de Newton-Euler basadas en el balance de fuerzas y pares. Para el presente traba-

jo se presentard el modelo obtenido mediante las ecuaciones de Euler- Lagrange (Lozano,[28]).

Figura 2.3: Marcos de referencia del helicéptero miniatura de cuatro rotores [29].

Para aplicar las ecuaciones de Euler-Lagrange primeramente se debe definir el Lagrangiano

(L):
L=T-U,

'C(qv Q) = Ttras + Trot - U7

Definiendo ¢ = (z,y, 2)T € ®3 denota la posicién del centro de masa del vehiculo relativo al
marco de referencia inercial {I} cuyas componentes son {I;}, {I,,} € {I..} en los ejes z,
y y z respectivamente. n = (1,0, ¢)7 € R3 contiene los tres dngulos de Euler, ¢ dngulo de
guinada (yaw, del inglés), 0 dngulo de cabeceo (pitch, del inglés) y ¢ dngulo de alabeo (roll,

del inglés), los cuales representan la orientacién del vehiculo, Tyqs = §m£Tf es la energia

cinética traslacional, T, = 1QT]IQ es la energfa cinética rotacional, donde Q = [p, g, r]T es
el vector de velocidades angulares con respecto al marco del cuerpo {B}, U = mgh es la
energia potencial del vehiculo, A es la altura del vehiculo, m denota la masa del vehiculo, I es
la matriz de inercia, y g = 9.8 m/s? es la aceleracién gravitacional. El vector de velocidades
angulares €2 respecto a los ejes de coordenadas del cuerpo { B} se relaciona con las velocidades

generalizadas 1 utilizando una relacion estdandar cinemaética,
QO =W,n, (2.2)

donde
—sind 0 1

W, = | cosflsing cos¢ O
cosfcos¢p —sing 0
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1
Sustituyendo la Ecuacion 2.2 en T = §QT]IQ, se tiene:

1, .
Trot = 5nTWZ W1,

Le 0 0
I=|0 I, 0
0 0 L.

Definiendo J(n) = WITW,, € R3*3, entonces

1.7
Trot = 577TJ777

donde
Jp 0 0
Jnm)=1 0 Jg 0 |. (2.3)
0 0 Jy

La matriz J = J(n) actia como la matriz de inercia para la energia cinética total ro-

tacional del vehiculo, expresada directamente en términos de las coordenadas generalizadas 7.

Finalmente, el Lagrangiano (£) queda expresado de la siguiente forma:
1 pe 1o
£:§m§ 5—1—577 Jn —mg.

Para obtener el modelo dindmico del micro helicéptero de cuatro rotores se hace uso de

las ecuaciones de Euler-Lagrange con las fuerzas generalizadas externas:

doc_oc
dt 0¢ Oq

RF;

T

)

donde F¢ = (0,0, u§)T es la fuerza traslacional aplicada al vehiculo, T representa los momentos
de alabeo, cabeceo, y guinada, y R denota la matriz rotacional R(1,6,¢) representando
la orientacién del micro helicoptero de cuatro rotores relacionada al marco de referencia
inercial.

Los momentos o pares generalizados se definen de la siguiente manera:

Configuracién (x)

To (fs+ fo— f1— fa)lme
T | = (fo+ fa— f3 = [1)lme (2.4)
Ty (=fs—=fi+ fa+ [O)kpm



Capitulo 2: Modelado Matemadtico 19

donde [, es la longitud desde el eje del rotor hasta el centro de masa del helicéptero, y k
es el factor de escalamiento de fuerza a momento (Sumano, Castro, Lozano, [28]).

La ecuacién de Euler-Lagrange para el movimiento de traslacién es:

iaﬁtras N 8£tras - F
it ¢ o

[ftras = 7mé:Té - ng2’7

por lo tanto,

m5"+ mgk, = Rlge,,.

donde e, es la direccién sobre el eje z del sistema de referencia que estd montado sobre el
helicoptero { B}, E, es la direccién sobre el eje z del sistema de referencia inercial {I} (esto

puede ser apreciado en la Figura 2.3), lo cual resulta

3
SH
Il

ug(sin @ sine + cos g cos P sinf) + A, + wy (2.5)
mij = wug(cos@sinfsiny — cosysing) + Ay + wy

mzZ = wugcosfcosp —mg+ A, +w,

donde A, Ay y A, son incertidumbre de los términos de amortiguamiento debido al aire
wg, Wy ¥ w, son perturbaciones externas. La entrada de control u¢ consiste en la suma de

todas las fuerzas producidas por cada motor de manera independiente, es decir:

4
ug = Z fi (2.6)
i=1

donde f; es la fuerza producida por el motor M; para ¢ = 1,2,3,4. De forma general,
fi= kww? donde k., es una constante y w; es la velocidad angular del i-ésimo motor. La
fuerza f; producida por cada motor es proporcional al cuadrado de su respectiva velocidad
angular.

Ahora, para la dindmica de orientacion, estd dada por:

i 8'Crot a»Crot o

dat on a

1.7,
»Crot = 577TJ777

por lo tanto,

. . 1,000,
JU‘*‘{J—?] 87’}77—7'-
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Definiendo el término C(n,7) que representa los términos de Coriolis, el cual contiene

los efectos giroscopicos y centrifugo asociados con 7.

L 1.70J
Cln) = =T+ 35 o’
Entonces
Ji=Cm,nn+71+w (2.7)

donde w son perturbaciones externas.
Ademés, C (n,n) esta dado por (Garcia, [30])

Cn Ci2 Ciz
C(n,M) = |Car Coy Cag (2.8)
C31 O3 Cs3

ademas

Ch1 = L0sgcy + I, (—9.5909535 + d)CgSqﬁC(z))
-1, (9390963) + q.ﬁc(%s¢c¢,>
012 = Ixx¢8969 - Iyy <9898¢C¢ + qﬁcesi - (;'569035 + 1/')8969833)

+1,, (ngcesé — gbceci — 1&390902 + 9393¢c¢>

C13 = — Inalicy + Iyythcgsocy — Lexibcisgcy

Co1 = — Lgtbsgcy + iyyz/}s(;caSi + Latbsgcgc’e

Coa = — Lydsscs + Lapsgcy

o = Loty Ty (s + et o)
L. (¢698?¢ — tcpc + 93¢C¢>

Cs = — Iyyd}cgsqgcqg + Izzﬂ}cg%%

Cso = — Lygtpeg + Iy (9%% +1jcosiy — WOC%)

— 1. (1/']0983) - ¢c€c§ + 98¢C¢>
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2.3. Conclusiones del capitulo

En este capitulo se presentaron algunos de los conceptos basicos para poder tener una
mejor comprension del modelado matematico de la dindmica del helicoptero miniatura de

cuatro rotores.

Algo muy importante a mencionar estd relacionado a las matrices de rotacién y las
operaciones que puedes hacer con ellas. Su importancia trasciende cuando se presente la
obtencién de las ecuaciones dindmicas del vehiculo. Las operaciones a las cuales se le debe
poner atencion es al producto punto que se puede hacer con las matrices de los angulos
de Euler, debido a que el orden de los factores altera el resultado, se podria obtener un
resultado que no caracterice bien al vehiculo, por lo tanto, es buena idea usar la convencién
que fue utilizada en este capitulo, debido a que es una convenciéon muy utilizada por la
comunidad cientifica. Ademaés, se mostré la obtencién del modelo dindmico del helicéptero
miniatura de cuatro rotores por medio de la Ecuaciéon de Euler-Lagrange y se mostraron
las ecuaciones de energia que actiian en el vehiculo. La comprensién de lo antes descrito es
fundamental cuando se estudia el disefio de estrategias de control aplicadas a cualquier tipo
de sistema. Por otro lado, se retomaron las configuraciones del vehiculo que se habian visto
en el capitulo anterior y se les doto de una formalidad a partir de las fuerzas que genera

cada uno de los rotores.
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Capitulo 3
Estrategia de control

En el presente capitulo se mostrard la estrategia de control difusa robusta que se propone
para dotar de autonomia al micro helicéptero de cuatro rotores. Se presentardn las técnicas
de control proporcional derivativa estandar y el control difuso de ganancias programables

para la parte nominal y el compensador robusto.

3.1. Controlador de orientacion

En esta seccidn, se tratard primero el control de orientacién del helicoptero de cuatro
rotores. Se considera que esta dindmica es afectada por perturbaciones externas (réfagas
de viento) e incertidumbres paramétricas que serédn expuestas mas adelante dentro de este
capitulo. En este sentido, para realizar la estabilizacion de la dindmica de orientacion se
propone implementar un controlador compuesto por un controlador tipo PD estandar, tipo
PD difuso y un compensador robusto. Retomando del capitulo anterior a 7 de la configuracién

X tenemos que

) lmc(fa - fb)
T | = Line(fe — fa) ; fi=kow! i=1,2,3,4
Ty Epm(f1 — fo+ f3— fa)

fa=h+fs f=fh+fs fe=f+fs fa=h+fa
por lo tanto
T=Au (3.1)

23
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y
wy — wp kolme 0 0
u = wg — wfl ) AT = 0 kwlmc 0
w% — w% -+ w§ — wz 0 0 kwkfm

Con el objetivo de poder disenar el compensador robusto, el sistema dindmico de orien-
tacion del helicoptero de cuatro rotores representado por la Ecuacién 2.7 puede reescribirse

de la siguiente manera (Liu,[31])

M= J_l(c(?% 77)77 + J_ldiag(kwlmw Ewlme, kwkfm)u + J_lw, (3.2)

donde w son perturbaciones externas, k, es la constate de escalamiento entre la velocidad
angular del motor y la fuerza lineal producida, I,,. es la constante de distancia entre el centro
de masa a uno de los motores, £y, es la constante del factor de escalamiento fuerza-momento.
Ahora

Y% 0 0
I'= J_ldiag(kwlmca kwlmt:a kwkfm) = 0 Yo 0,
0 0

con Yy = (kwlme/Jo)s Y0 = (kulme/Jo) ¥ Yo = (kwkgm/Jy). La matriz T' es la matriz de
pardmetros del micro helicéptero de cuatro rotores, los cuales son constantes positivas.
Considerando que se cuenta solo con parametros nominales, la matriz de parametros I' puede

reescribirse de la siguiente forma

=1 4+ AT,

donde T'V denota a los pardmetros nominales, los cuales son valores cercanos a los pardmetros

reales I' y AT denota la diferencia entre los parametros nominales y los reales. Por lo tanto

i =TNu+ It n)Cn,0)n+ ATu+ I~ (n)w. (3.3)

Definiendo el error de seguimiento como

eT] =n—- TT]?
donde 7, es la referencia deseada de los dngulos de alabeo, cabeceo y guinada. Obteniendo

su correspodiente dindmica, se tiene
o . N
é€p=1—7Ty=1"u+gq

donde
q=J""Cln, 00+ ATu+ T w — iy,
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El término ¢ se conoce como el vector de perturbaciones equivalentes, tales como las
incertidumbres paramétricas (de los cuales solo se cuenta con los valores nominales de los
elementos de la matriz de inercia, constante de proporcionalidad k¢, y k), acoplamiento
no lineal que incluye la dindmica el efecto de Coriolis, y perturbaciones externas acotadas

(réfagas de viento).

Es importante considerar las siguientes suposiciones:

Suposicién 1. Los dngulos de alabeo y cabeceo satisfacen que 0 € [—7/2+ &g, /2 —dp] ¥y
¢ € [-m/24 04, /2 —64) donde g y 04 son constantes positivas y son elegidas tan grandes

que aseguren que el vehiculo miniatura de cuatro rotores no pierda sustentacién.

Suposicion 2. Los pardmetros inciertos ki, kf, lye y m son acotados. Los pardmetros
nominales vV (i = ¢, 0, ¥) y b¥ (i =z, y, 2) son positivos y satisfacen que | y; — 7 |< 4V
i=¢, 0,y |b—bN|<bNi=ua vy, 2

Suposicion 3. Las perturbaciones externas w; i =i ==z, , y, 2z, ¢, 8, 1 son acotadas.

Suposicion 4. La referencia deseada y sus derivadas son rl(-k) (t=uz,y; k=0, 1, 2, 3, 4)y
rz(k) (i =2z,1; k=0, 1, 2) son acotadas.
Suposicion 5. Existe una constante positiva Acino ¥ Acint (¢, 6, ) tal que ||Ci(n, 7)o <

Acino | 11| +Acint [ 7 []oo-
La Ecuacién 3.3 pueden reescribirse a partir del error, por lo que se tiene

s = V) us+dg, (3.4)
€0 = 78 ug+ o,
€y = ’yﬁud, + qy,

donde €y = ¢ — iy, €g = 6 — ity y €y = 9 — 1y son las dindmicas de los errores de orientacién
para los dngulos de alabeo, cabeceo y guinada, respectivamente y r; (i = ¢, 6,1) son las
orientaciones deseadas.

Definiendo las variables de estado

€il .

ei_[ ! ]7 (1:¢79;¢)7
€2

donde e;1 (i = ¢,0,1) son los errores de la orientacién, e;o (i = ¢,6,1) son las primeras

derivadas del error de orientacién. Entonces se obtiene la siguiente representacion de espacio
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de estado
él' = Aiei + Bz(’YzNuz + Qi); (’L = ¢’ 97/11Z))’ (35)

Ol,Bi:O.
0 0 1

La estrategia de control que se utiliza para estabilizar la dindmica de orientacién

donde

A; =

contrarrestando las perturbaciones equivalentes se divide en dos partes: un control nominal

RC

;*“); por lo tanto, la entrada de control estara dada por

(u) y un compensador robusto (u

w =ul +ulC; (i=¢,0,v) (3.6)

3.1.1. Controlador nominal orientacion
Control PD convencional orientacion

El control PD convencional para el sistema nominal estd dado por

N (kpie; + kaiéi)

U = 1 =¢,0,7. (3.7)
Vi
Por la Ecuacion 3.5, la Ecuacién 3.6 y la Ecuacién 3.7 el modelo se reescribe como
0 1 0
Ai: ) B; = ; i:¢797wa
—kpi  —kai 1

donde ky; y kq; (i = ¢,0,1) son las ganancias del controlador. Entonces las ganancias k; y

kq; son elegidas de tal forma que la matriz A; (i = ¢,0,1) sea Hurwitz.

Control PD Difuso de Ganancias Programables orientacion

El CPDDGP que se propone se disena a partir de ganancias constantes obtenidas
utilizando técnicas de la ubicacién de polos que estabilizan el comportamiento del vehiculo.
Las ganancias del PD se pueden hacer variar con respecto al tiempo multiplicando las
ganancias constantes kp; y kq; por un término variante en el tiempo resultado de la aplicacién
de un SID del tipo Mamdani. Es decir, el término kyp;(t) que multiplica a la ganancia
proporcional constante se calcula a partir del error de posicién. El término kyg(t) que
multiplica a la ganancia derivativa constante se calcula de la derivada del error de posicion.
El control CPDDGP para el sistema nominal esta dado por

(kpikpi(t)ei + kaikpai(t)é:)

u = — < D i=,0,1. (3.8)
i
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Por la Ecuacion 3.5, la Ecuacién 3.6 y la Ecuacién 3.8 el modelo se reescribe como
0 1

0 -
7k;1i(t) *k?Qi(t) » Bi= [ 1 ] ;1 =9,0,1,

con ki;(t) = kpikpi(t) v kai(t) = kaikai(t), donde ki;(t), koi(t) > 0Vt > 0. Ademas, krpi(t)

¥ kai(t) (i = ¢,0,%) son las ganancias programables proveniente de un sistema de inferencia

Api(t) = [

difusa (SID). Se disenan ganancias ky; y kg; positivas para estabilizar los dngulos de Euler.
Sobre estas ganancias fijas se introduce una variaciéon, multiplicindolas por un término
variable entre 1 y h, donde h es una constante positiva. Esto hace que kgpi(t) v kfa;i(t)

siempre sean positivas V¢ > 0. Considerando solamente el sistema nominal se tiene
éi = Agi(t)ei, (3.9)

se propone la funcién candidata de Lyapunov

V(t,e)) = el P(t)e;, P(t)=PT(t)>0, P(t)ecR¥>2

Evaluando las trayectorias de la Ecuacién 3.9, se tiene

V(t,ei) = QeiTP(t)éi—i—eiTP(t)ei,
V(t,e)) = e [P(H)Ag(t) + AL (t)P(t) + P(t)]es,

considerando a P(t) = I, donde I es la identidad de 2 x 2 se obtiene

V(t.e;) =e] [Af(t) + AT (t)]e;

01—kt

T —
A +Ar M) =1 | _ kui(t)  —2kai(t)

Entonces
V(t, ei) = 2(1 — k‘u(t))eﬂeig — 2]621(15)6?2,
aplicando la desigualdad de 2ab < a? + b?, se tiene

V(t,e) < —(kui(t) — Dejy — (kni(t) + 2kai(t) — 1)edy.

Puesto que kyi(t), kai(t) > 0y kyi(t), koi(t) >> 1Vt > 0, se puede concluir que V < 0

Ve;1, €0 # 0, entonces tlz'm e; — 0, por lo tanto, el sistema nominal es asintoticamente estable
—00

(Khalil, [32]).
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Un sistema de inferencia difusa estandar (Sobrevilla,[33]) se ejemplifica en la Figura 3.1.

Las etapas que conforman este sistema de inferencia son:

= Fusificacion: El primer paso en el proceso de generacién de valores difusos, asigna

etiquetas difusas al universo de discusién, para cada una de nuestras entradas reales.

= Base de reglas: Es el segundo paso en el procesamiento de la légica difusa. La logica
difusa utiliza reglas lingiiisticas para determinar qué accién de control deberd ejecutar,

en respuesta a un conjunto de valores de entrada.

s Defusificacion: El ltimo paso en el procesamiento légico difuso, es el proceso de la
combinacién de todas las salidas difusas en una especifica, resultando una salida real,

que es aplicada al sistema de salida.

[ > 1™\
v F
Z
U
7
Entrada lI: dereglasi | ‘ I SHiga
Base de reglas (si, entonces).
—_—> € \ IF >
A .
c ’
|
: :
& 6
\_ 3y,

Figura 3.1: Diagrama a bloques del sistema de control de lazo cerrado del control
difuso.

Para el CPDDGP se requerird minimizar el error y la taza de cambio del error. El tamanio
de los universos de discusién dependera del nivel de saturacién, es decir, lo propuesto en la

suposicion 1.

La fusificacién se trabajard con las siguientes variables lingiiisticas:

» ¢;(t) cambia a la variable lingiiistica error, con los siguientes términos lingiiisticos:

1. error positivo grande (epg),

2. error positivo pequeno (epp),
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3. error cero (ec),
4. error negativo pequeno (enp),
5. error negativo grande (eng),
» ¢;(t) cambia a la variable lingiiistica cambio-error, con los siguientes términos lin-
giiisticos:
1. cambio-error positivo grande (cepg),
2. cambio-error positivo pequetio (cepp),
3. cambio-error cero (cec),
4. cambio-error negativo pequeno (cenp),
5. cambio-error negativo grande (ceng),
» kypi(t) cambia a la variable lingiiistica ganpro, con los siguientes términos lingiiisti-
cos:

1. ganpro pequeno (gppq),

2. ganpro mediano (gpmed),

3. ganpro grande (gpgd),

» kfq;(t) cambia a la variable lingiiistica gandev, con los siguientes términos lingiiisti-

COS:

1. gandev pequeno (gdpq),
2. gandev mediano (gdmed),

3. gandev grande (gdgd),

donde ganpro (kfpi(t)) va aumentar a la ganancia proporcional del control convencional
de acuerdo al error y gandev (kfq;(t)) va aumentar a la ganancia derivativa del control
convencional de acuerdo a la dinamica del error. Las funciones de membresia a utilizar son
las triangulares y trapezoidales y su diseno se muestra en la Figura 3.2-3.4. Los limites de los
errores y de cambio-error se eligieron a partir de las posiciones y velocidades de operacion del
vehiculo. Las salidas de las ganancias programables fueron elegidas a partir de variaciones
pequenas e ir aumentando poco a poco hasta obtener una respuesta deseada del sistema.
Cabe mencionar que la funcién de membresia del cambio-error es la misma al del error, es

por eso que no se incluye.
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o
©

o
o

©
~

Grado de pertenencia
o
o

-4 -2 0 2 4
error (metros)

Figura 3.2: Funcién de membresia para el error de posicion en la orientacion.

1 ——gppq
—gpmed
o d
5038 grg
(0]
c
Los6 1
(0]
o
S04 |
o
®
(B 0.2 B
0 1 1 1 1 1 1
8 9 10 11 12 13 14 15

Figura 3.3: Funciéon de membresia para la ganancia nominal.

1 —gdpq
—gdmed
.Q d d
co08 gdg
(0]
C
206 1
[0}
o
S04 |
o
®
(B 0.2 B
0 1 1 1
1 2 3 4 5

Figura 3.4: Funciéon de membresia para el control nominal.
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La base de reglas estd compuesta como se muestra a continuacién:

= Regla 1: Si error estd en cero y cambio-error estd en cero entonces ganpro estd en cero

y gandev esta en cero.

= Regla 2: Si error estd en cero y cambio-error esta en positivo pequeno entonces ganpro

estd en negativo pequeno y gandev esta en negativo pequeno.

= Regla 3: Si error estd en cero y cambio-error estd en negativo pequeno entonces ganpro

estd en negativo pequeno y gandev estd en negativo pequeno.

Para este caso se tienen 25 reglas, las cuales se pueden tabular como se muestra en la

Tabla 3.1.

eng enp ecC epp epg
cepg | gp/edgd | gp/gdmed | gp/gdmed | gp/gdmed | gp/gdgd
cepp | gp/gded | gp/gdmed | gp/gdpq | gp/gdmed | gp/gdgd
cec | gp/gded | gp/gdmed | gp/gdpq | gp/gdmed | gp/gdgd
cenp | gp/gded | gp/gdmed | gp/gdpq | gp/gdmed | gp/gded
ceng | gp/gdegd | gp/gdmed | gp/gdmed | gp/gdmed | gp/gdgd

Tabla 3.1: Base de reglas.

en este punto se va a tener que el conjunto D va a contener los elementos del error y el
conjunto E va a contener a los elementos cambio-error. Aplicando el proceso de inferencia

de min de las definiciones 4, 5 y 6 del apéndice A, se puede obtener

te(upn) = min(pp(error), up(cambio — error)), (3.10)

en el caso de la defusificacién se utiliza el método de centro de drea, cual se expresa como

by 4 tmbteln)du e () du
fpi fuc(un)du ) fdi f”c(un)du 5

donde fi es el grado de membresia obtenida del min y kyp;(t) y krqi(t) son los valores reales

i=¢,0,1, (3.11)

de las ganancias programables.
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3.1.2. Compensador robusto de orientacion

Ahora para la cancelacién de los efectos de la perturbaciéon ¢; (tomada de la Ecuacién
3.4) se utiliza el compensador robusto uf*¢ basado en un filtro robusto de segundo orden, el

cual se expresa como (Liu, [22])

2
g; .
Fi=—=—o i=0¢,0,7, 3.12
por lo tanto, el compensador se expresa como
F. .
uFC — _ Z(S)Q’L(S); i=¢,0,1, (3.13)

i N
i

donde el pardmetro g; es el encargado de reducir o eliminar los efectos de las perturbaciones
equivalentes y asi no permitir que estas perturbaciones equivalentes intervengan en la
dindmica del sistema. La perturbacion ¢; no puede ser medida directamente. Por lo tanto,

de la Ecuacion 3.4 se puede tener la siguiente expresion

aplicando la transformada de Laplace a 3.14

Qz(s) = SQEH(S) — S€;1 (O) — éil(O) — ’)/ZNUz

Puesto que $(0), 6(0), 1(0) = 0y $(0), 8(0), 1(0) = 0 y F,(0) = 0 es decir que comenzara

€N Cero y por e;1 y e;o se tiene

61'1(0) =0 éﬂ(O) = 0,
por lo tanto
Qi(s) = s2Ei (s) — N Ui(s), (3.15)
sustituyendo 3.15 en URY(s)
2
F;
UZRC(S) = _8 CLN(S) Eﬂ(s) + E(S)UZ(S),

donde los términos
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sustituyendo en Uf'(s)

Fow = ~Zema)+ 2 | (a5 ) (20 2y ) Bat)+ o). 516

Definiendo algunos términos de la Ecuacién 3.16 se definiran como
N

o) = () (20 i ) Eulo) + Ly )

s+ gi s+ gi ;

En z,(s) sustituimos Fj(s) obteniendose

1 NUi(s) — ¢?En (s

definiendo z;1(s)

por lo tanto

2ials) = ( ! gi> [20iEan(s) + 211(s)]

podemos reescribir

9 9
UR9(s) = ==L Eu(s) + “kzia(s),
i i
aplicando transformada inversa de Laplace
o} 9 g
uf% (t) = —711\[61‘1 (t) + 7711\72"2(15)’ (317)
i i

de la definicién de z;2(s) se tiene

52i2(5) = 29iEi1(s) + 2i1(s) — gizia(s),

aplicando transformada inversa de Laplace

29 (t) = 2gi€il(t> + Zil (t) — GiZi2 (t), (3.18)

y de la definicién de z;1(s) se tiene

zi1(s) = 7 Ui(s) — g2 En(s) — gizin(s),
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aplicando transformada inversa de Laplace

za(t) = 2V ui(t) — gien(t) — giza(t), (3.19)

3.17, 3.18 y 3.19 forman la realizacién del compensador robusto. Por lo tanto

. 2 N
zZil = —gi%i1 — g; €1+ Ui,
zio = —@izi2 + zi1 + 2giei,
2
RC g; (zi2 — eil). o
U; = L 'YN , 1= ¢a 05 ¢7
i

donde z;1, z;2 son los estados del filtro robusto (Liu, [22]).

Una forma de visualizar el controlador en lazo cerrado que utiliza la combinacién de un

CPDDGP y el compensador robusto es a traves del diagrama a bloques siguiente.

6 =x,9,2¢,0,Y
l €51 (S‘CD —Ts

’ CPDDGP N
s asé

€51 €52

€51 e
kps 78 ) Fo2

Algoritmo de logica Controlador PD Micro Helicoptero de

difusa I k f as I : Estandar \U Cuatro Rotores

Figura 3.5: Diagrama a bloques del sistema de control en lazo cerrado.

3.2. Controlador de traslacion

Para este caso se trata la posicién longitudinal z, posicion lateral y, posiciéon vertical
z, que corresponde a la siguiente referencia r;, ry y 7. respectivamente. Ademads, que el
procedimiento para obtener el controlador nominal y el compensador robusto es muy similar

al de orientacién.
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Definiendo los errores de seguimiento para las tres posiciones de traslacién como

T o= %(Sin¢sin¢ —+ COSQZ)COS'(#Sin 9) + Am + Wy, (320)
m

i = “£(cospsinBsing — cosvsing) + A, + w,,
m

z = %COSQCOSQZS_g'i_Az_{—wZ'
m

Se desea obtener un sistema reducido, se comienza con la construccién de z, donde el error

de z este dado por

U
éz:'2’—1'“'2:icochos¢—g+Az+wz—7"z,
m

Y u¢ puede expresarse como

ug = fi+ fatfs+ fa,
us = kwuz; uZ:w%—i-w%-i-w%-i-wi,
por lo tanto
; K :
€, = —uycosfcosp—g+ A, —7,,
m
k
b. = —,
m
& = bu.+ (buscosfcosd —bNu, — i, + A, +w,) — g,
€, = biV(UZ—qu)_g,

donde

B bou, cosfcosp —bNu, — i, + A, +w,

QZ bév )

ahora para el error de x se tiene

Ep =& — Ty = %(sin¢sinw+cos¢cos¢sin9) + Ay +wy — Ty,
m

proponiendo b, = g y debido a que se considera que el valor de la gravedad es g = 9.81 a

nivel del mar, entonces b)Y = g, por lo tanto

6 o+ % <u§sin¢sinw N ug €os ¢ cos P sin f VA, bg@+wx> ’
bl m m

€r = biv(e‘*'%:)a



36 Capitulo 3: Estrategia de control

donde

Ug sin ¢ sin ¢ n Ug cos ¢ cos P sin @

+ Ay — 7y — YO+ w,
m

qz = bC]CV )

ahora para y se plantea

€y =19 —Ty= %(cosqﬁsinGsinw —cossing) + Ay — iy,

proponiendo bév = g donde g = 9.81, se tiene

bN
€y = —bévgb— —zN [%(cosdmin&sinw—cos¢sin¢)+Ay+wy—@—Fbévqb ,
y
&y = —0)(¢+qy),
donde

ugcosPsing  ug cos ¢sinfsin

7A . 7bN o
m m y T Ty y¢ Wy

Qy = pN ’
y

Por lo tanto, la dindmica del error del helicoptero miniatura de cuatro rotores se expresa

como

éx1 = bY(0+qp), (3.21)
éyl = _bév((b + Qy)a
€1 = biv(uz“‘Qz) - g.

los parametros estan definidos como

k
bx:by:ga bzzﬂa
m
donde bﬁv son los pardmetros nominales de i = x, y 2,y ¢; (i = z, y, z) son las perturbaciones

equivalentes que contienen la siguiente forma

ug cospcosysind  wug sin ¢ sin
€C0SOCOSPSING | ugsNOSINY |\ Ny gy,

G = m TZN : (3.22)
xX

ugcosPsing  ug cos ¢sin b sin

_A . _bN o
m m y T Ty y¢ Wy

qy = b?])f )
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U, cos 0 cos ¢b .
ZTm—biVuz—errAerwz

qz = béV

Considerando el siguiente modelo nominal del error en z de la misma forma que en el caso

de la orientacién se obtiene

DR R P (G SR

donde e, es el error en z y e,9 es la derivada del error e,;. El disefio de la ley de control u,

consiste de una parte nominal y un compensador robusto urc como se muestra a continuacién

RC

uzzuiv—i—uz .

3.2.1. Controlador nominal de z
Control PD convencional de z

La ley de control nominal es disenada como una realimentacién de estado para el modelo
antes mencionado, de tal forma la ley de control es expresada como
_kpzezl —kq.e.2+g

u = N , (3.24)

donde k,. y k4. son ganancias del control PD. Utilizando la Ecuacién 3.23 y la Ecuacién

3.24 se puede rescribir el modelo del error en z por

é. = Ase. + B, (vl + q.), (3.25)

0 1
; Bz = 0
—kp.  —kq. bév

entonces las ganancias k. y kq. son elegidas de tal forma que la matriz A, sea Hurwitz.

donde
A, =

Control PD difuso de ganancias programables de z

La ley de control nominal es disenada como una realimentacién de estado para el modelo

antes mencionado, de tal forma la ley de control es expresada como

N _ —kpekpz(t)ear — kazkraz(t)ez2 + g

u, = oy (3.26)
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donde kyp.(t) v ktq-(t) son las ganancias programables. Utilizando la Ecuacién 3.23 y la

Ecuacién 3.26 se puede rescribir el modelo del error en z por

é. = Ap(t)e, + B, (b ulC +0Y¢q,), (3.27)

donde

0 1 0
Ap(t) = ; B, =
—k1:(t) —ko(2) 1
con ki;(t) = kp.kpp.(t) v koz(t) = kg.kra-(t), donde kfi.(t), kpa-(t) > 0 Vt > 0. Ademas,

kgpz(t) y kq-(t) son las ganancias programables proveniente de un sistema de inferencia
difusa (SID). Se disefian ganancias k. y kq, positivas para estabilizar los 4ngulos de Euler.
Sobre estas ganancias fijas se introduce una variaciéon, multiplicandolas por un término varia-
ble entre 1 y h, donde h es una constante positiva. Esto hace que kyp.(t) y kfq-(t) siempre
sean positivas V¢ > 0. Por un procedimiento muy similar al presentado en la orientacion
vamos a obtener que el sistema nominal es asintéticamente estable en el sentido de Lyapunov
(Khalil, [32]).

Se sigue el mismo procedimiento utilizado para el control de nominal de orientacién. Por

lo tanto, la defusificacién se trabajard con las siguientes variables lingiiisticas:

» e,(t) cambia a la variable lingiiistica error, con los siguientes términos lingiiisticos:

1. error positivo grande en z (epgz),
2. error positivo pequeno en z (eppz),
3. error cero en z (ecz),
4. error negativo pequeno en z (enpz),
5. error negativo grande en z (engz),
» ¢,(t) cambia a la variable lingiiistica cambio-error, con los siguientes términos lin-
giiisticos:
1. cambio-error positivo grande en z (cepgz),
2. cambio-error positivo pequetio en z (ceppz),
3. cambio-error cero en z (cecz),
4. cambio-error negativo pequeno en z (cenpz),

5. cambio-error negativo grande en z (cengz),
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» kfp.(t) cambia a la variable lingiiistica ganpro en z, con los siguientes términos

lingiiisticos:
1. ganpro pequenio en z (gppqz),

2. ganpro mediano en z (gpmedz),

3. ganpro grande en z (gpgdz),

» kfq-(t) cambia a la variable lingiiistica gandevz en zcon los siguientes términos

lingiiisticos:

1. gandev pequeno en z (gdpqz),
2. gandev mediano en z (gdmedz),

3. gandev grande en z (gdgdz),

donde ganpro en z (kyp.(t)) va aumentar a la ganancia proporcional del control convencional
de acuerdo al error y gandev en z (kyq.(t)) va aumentar a la ganancia derivativa del control
convencional de acuerdo a la derivada del error. Las funciones de membresia a utilizar son
las triangulares y trapezoidales, el disenio de las funciones se muestra en la Figura 3.6-3.8. La
eleccién de los limites en el error, cambio del error, ganpro en z y gandev en z se realizaron
a partir de la respuesta del sistema, y se manipularon hasta obtener una respuesta deseada
en simulaciéon numérica. Cabe mencionar que la funcién de membresia del cambio-error es la

misma que del error, es por eso que no se incluye.

—_

o
e

o
o

Grado de pertenencia
o
~

o
[N}

-0.1 -0.05 0 0.05 0.1
error (metros)

Figura 3.6: Funcién de membrasia para el error de posicion en z.
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1r ——gdpaz
——gdmedz
« gdgdz |
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Figura 3.7: Funcién de membrasia para el control nominal.
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Figura 3.8: Funcién de membrasia para el control nominal.

La base de reglas se tabula en la Tabla 3.2.

engz enpz ecz eppz epgz

cepgz | gdgdz | gdmedz | gdmedz | gdmedz | gdgdz

ceppz | gdgdz | gdmedz | gdpqz | gdmedz | gdgdz

cecz | gdgdz | gdmedz | gdpqz | gdmedz | gdgdz

cenpz | gdgdz | gdmedz | gdpqz | gdmedz | gdgdz

cengz | gdgdz | gdmedz | gdmedz | gdmedz | gdgdz

Tabla 3.2: Base de reglas.
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Para la inferencia y de fusificacion se usan las Ecuaciones 3.10 y 3.11 respectivamente.

3.2.2. Compensador robusto en z

Para la cancelacién de los efectos de la perturbacién equivalente ¢, se utiliza un compen-

sador robusto «f¢ similar al utilizado para la orientacién, el cual se expresa como
g2
F.(s)= —%— 3.28
Z( ) (S 4 gz)27 ( )
por lo tanto el compensador robusto esta dado por
ull® = —F.(s)qs, (3.29)

donde g, tiene las mismas caracteristicas que g;. La perturbacién ¢, tiene la misma restriccién
qi (i = ¢,0,1) y tampoco puede ser medida. Por lo tanto, de la Ecuacién 3.22 se puede
tener la siguiente expresion

ézl + g

bzl

RC

sustituyendo la Ecuacién 3.30 en 3.29 y haciendo la realizacién para u}

(siguiendo los
mismos pasos hechos en la orientacién se puede llegar a este resultado) con el estado z,1 y

z,9 se obtiene (Liu, [22])

. 2 N
21 = —G:%:1 — g,ex1 + b, u, — g,
Zy2 = —02%22 + 221 + 29262'17
RC gz(ZZQ - ezl)
(0 = Ty

z

3.2.3. Controlador para x-y

Para el caso del controlador para la traslaciéon longitudinal y lateral se define a u, y u,
como las entradas de control para la posicién en x y y respectivamente. Debido a que es un
sistema subactuado estas entradas actuaran como las referencias deseadas para los angulos
de cabeceo y alabeo, eso quiere decir que u, = rg y u, = 74, por lo tanto, de la Ecuacién

3.22 se puede tener las siguientes expresiones

€rl = biv(ux'i‘qAx)a (331)

€yt = *bgj;v(uijqu)v
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donde ¢, = ¢z +0—719 y Gy = qy+@—rg. El controlador virtual para la traslacién longitudinal

y lateral esta dado por
ui = ul +ulc, (3.32)
en este control no son ignorados los errores de los dngulos cabeceo y alabeo, de hecho, son

considerados como inciertos y son introducidos en §; (i = x, y).

Control PD convencional para x-y

Para este caso se hacen consideraciones similares a las planteadas para el control nominal

de la traslacién vertical z y se obtienen los siguientes controladores nominales

—kz1ex1 — kaoe kyrey1 + kyoe
N _ z1Cxl x2Cx2 N _ hylCyl y2€y2
uy = y y Uy = by , (3.33)

donde e, es el error de la traslacién longitudinal, e, es el error de la velocidad de traslacién
longitudinal, e, es el error de la traslacion lateral, e es la velocidad del error de la traslacion
lateral, k;1, kz2, ky1 ¥ ky2 son las ganancias de los controladores nominales para = y y.

Combinando las Ecuaciones 3.31, 3.32 y 3.35 se obtiene

éi = Aje; + Bi(b)ulC +bYq) i=u, vy, (3.34)
donde
0 1 0 1
A, = , Ay ,
—kz1 —ka2 kyr kyo

0
—1 1’

siguiendo el planteamiento realizado para z, kg1, kz2, ky1 ¥ ky2 son ganancias que deben

cumplir con el criterio de estabilidad de Hurwitz para la matriz A; (i = x, y) (Liu,[22]).

Control PD difuso de ganancias programables en x-y

En este caso tenemos

u

N _kxlkfpx(t)e:pl — kakfdx(t)er uN k:ylszpy(t)eyl + k‘yzk‘fdy(t)eyz (3.35)
- i s % e
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donde e, es el error de la traslacion longitudinal, es es el error de la velocidad de
traslacion longitudinal, e, es el error de la traslacion lateral, eyo es la velocidad del error de la
traslacién lateral, k1, kz2, ky1 ¥ ky2 son las ganancias de los controladores y &y, (t), kfax(t),
Efpy(t) v kpay(t) son las ganancias programables para z y y. Combinando las Ecuaciones
3.31, 3.32 y 3.35 se obtiene

¢ = Ani(t)ei + Bi(buf' +4;) i=u,y, (3.36)
donde
0 1 [0 1
Afm(t) = L ) Afy(t) = ,
op(t)  —kza(t) L kyp(t)  kya(t)
0 0 ]
B.”L‘ = 1 9 By = _1 9

con kyp(t) = kyikgpy(t), kya(t) = ky2kpay(t), kap(t) = kerkgpa(t) ¥ kaa = Ka2kpdo(t), donde
kyp(t), kya(t), kap(t), kza(t) > 0Vt > 0. Ademas, kyp(t), kya(t), kzp(t) v kza(t) son las ganan-
cias programables proveniente de un sistema de inferencia difusa (SID). Se disefian ganancias
ky1, ky2, kz1'y kg2 positivas para estabilizar los 4ngulos de Euler. Sobre estas ganancias fijas
se introduce una variacién, multiplicindolas por un término variable entre 1 y h, donde h es
una constante positiva. Esto hace que kyp(t), kya(t), kap(t) y kza(t) siempre sean positivas
Vt > 0. Por un procedimiento muy similar al presentado en la orientacién vamos a obte-

ner que el sistema nominal es asintéticamente estable en el sentido de Lyapunov (Khalil, [32]).

Para este caso se siguen los mismos pasos que se utilizaron para el control de nominal de
orientacién, es decir, se construye el control difuso de la misma manera que se construyé
en la orientacién. Por lo tanto, la defusificacién se trabajard con las siguientes variables

lingiiisticas:
» ¢;(t) cambia a la variable lingiiistica error, con los siguientes términos lingiiisticos:
1. error positivo grande en x/y (epgx/y),
error positivo pequeno en x/y (eppx/y),

error cero en x/y (ecx/y),

error negativo pequeno en x/y (enpx/y),

RARE S S

error negativo grande en x/y (engx/y),

» ¢;(t) cambia a la variable lingiiistica cambio-error, con los siguientes términos lin-

giiisticos:
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1. cambio-error positivo grande en x/y (cepgx/y),
2. cambio-error positivo pequeno en x/y (ceppx/y),
3. cambio-error cero en x/y (cecxy),
4. cambio-error negativo pequeno en x/y (cenpx/y),
5. cambio-error negativo grande en x/y (cengx/y),
» kfpi(t) cambia a la variable lingiiistica ganpro, con los siguientes términos lingiiisti-
cos:
1. ganpro pequeno en x/y (gppax/y),
2. ganpro mediano en x/y (gpmedx/y),

3. ganpro grande en x/y (gpgdx/y),

» kfq;(t) cambia a la variable lingiiistica gandev, con los siguientes términos lingiiisti-
cos:
1. gandev pequeno en x/y (gdpgx/y),
2. gandev mediano en x/y (gdmedx/y),

3. gandev grande en x/y (gdgdx/y),

Las funciones de membresia a utilizar son las triangulares y trapezoidales, el disefio de
las funciones se muestra en la Figura 3.9-3.11. Cabe mencionar que la funcién de membresia

del cambio-error es la misma que del error, es por eso que no se incluye.

1
—engx/y
——enpx/y

o8 ecx/y

5] —eppx/y

Sose ——epgxly

I}

Q

Boaf ]

o

o

©

&o.2 J

0

-8 -6 -4 -2 0 2 4 6 8
error (metros)

Figura 3.9: Funcién de membresia para el error de posicion en la orientacion.



Capitulo 3: Estrategia de control 45
1r ——gppax/y
——gpmedx/y
Sos gpgdx/y
Sos
g
1"3’ 04+
S
G 0.2
0 1 1
0.5 1 1.5 2
kfpx/y
Figura 3.10: Funcién de membresia para el control nominal.
1r ——gdpax/y
——gdmedx/y
S o8 gdgdx/yi
Sos
g
1"3’ 04+
S
G 0.2
0 1 1 1
1 1.5 2 2.5 3
kfd></y
Figura 3.11: Funcién de membresia para el control nominal.
La base de reglas para x y y se tabula en la Tabla 4.3.
engx/y enpx/y ecx/y eppx/y epgx/y
cepgx/y | gp/gdgdx/y | gp/gdmedx/y | gp/gdmedx/y | gp/gdmedx/y | gp/gdgdx/y
ceppx/y | gp/gdgdx/y | gp/gdmedx/y | gp/gdpax/y | gp/gdmedx/y | gp/gdgdx/y
cecx/y | gp/gdgdx/y | gp/gdmedx/y | gp/edpax/y | gp/gdmedx/y | gp/gdgdx/y
cenpx/y | gp/gdedx/y | gp/gdmedx/y | gp/gdpax/y | gp/gdmedx/y | gp/gdgdx/y
cengx/y | gp/gdgdx/y | gp/gdmedx/y | gp/gdmedx/y | gp/gdmedx/y | gp/gdgdx/y

Tabla 3.3: Base de reglas.
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Para la inferencia y defusificacién se usan las Ecuaciones 3.10 y 3.11 respectivamente.

3.2.4. Compensador robusto en x-y

Para la construccién del compensador robusto se sigue el mismo criterio que se utilizé
para z, entonces, el filtro para reducir los efectos de la perturbacién equivalente §; (i = x, y)

es

2
9; .
Fi(s) = m 1=17, Y, (3.37)

v el compensador robusto esta dado por

URC = _Fi(s)(jh i = z, Y, (338)

]

realizando la sustitucién de la Ecuacién 3.38 en 3.37 y haciendo la realizacién (siguiendo

los mismos pasos hechos en la orientacion se puede llegar a este resultado) para ulRC con el

estado z;1 y zi2 (i =z, y) se obtiene (Liu, [22])

. 2 N
Zil = —gi%i1 — g; e + b ug,
Zio = —gizi2 + 21 + 2g:€1,

2
RC g; (zi2 —ea) .
Ui — L bN y 1=, y

3.3. Conclusiones del capitulo

En este capitulo se mostré la manera de obtener un modelo basado en el error de las
posiciones traslacionales y angulares de un helicoptero miniatura de cuatro rotores, ademés
de la obtencién de las perturbaciones equivalentes que actiian en el vehiculo. Por igual, se
presenté el compensador robusto que comprende de dos partes, la parte nominal es un control
PD difuso de ganancias programables por Mamdani que comprende de una fusificacién, una
inferencia donde se contiene la base de reglas y una defusificacion en la cual obtendremos
a la salida de esta defusificacién una ganancia programable proporcional y otra ganancia
programable derivativa. La segunda parte consistié en un compensador robusto construido
a partir de un filtro de segundo orden en la frecuencia y es el encargado de tratar con las
perturbaciones equivalentes que se mencionaron dentro de este capitulo, ademés de presentan

algunos diagramas que ayudan a entender de mejor manera al controlador.
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Capitulo 4
Plataforma experimental.

En el presente capitulo se aborda la descripcién de la plataforma experimental construida
para el desarrollo de las pruebas experimentales compuesta por un helicéptero miniatura de
cuatro rotores (Vease Figura 4.1) cabe senalar que el micro helicéptero de cuatro rotores es

grande debido a que se desea tener gran capacidad de carga.

Figura 4.1: Helicoptero miniatura de cuatro rotores.

48
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4.1. Estructura del micro helicoptero de cuatro rotores

La estructura del micro helicoptero de cuatro rotores es el Turnigy Talon V2 como
se ve en la Figura 4.2 a), el cual es una estructura compuesta de acero y mayormente de
fibra de carbono. Ademads, es de piezas desmontables para el facil reemplazo de las mismas.
Como piezas complementarias se diseiaron en SolidWorks dos estructuras adicionales y se
construyeron por medio de una impresora 3D con el material acido polildctico (PLA, del
inglés polylactic acid), la intencién de estas piezas es soportar los instrumentos del vehiculo.
La primera pieza de PLA es la que se muestra en la Figura 4.2 b), la cual se utiliza para
soportar la bateria y receptor del radio control, mientras que la pieza de la Figura 4.2 ¢)
va a soportar el Pixhawk, el GPS, el botén de seguridad y el convertidor de a senal PPM.
Por tltimo, se construyé un soporte piramidal (se puede observar en la Figura 4.1) con el

objetivo de poder agarrar al vehiculo con mayor seguridad.

b) 0

Figura 4.2: Conexién del Pixhawk.

4.2. Instrumentacion

4.2.1. Conexion del sistema de procesamiento

Para una buena manipulacion del sistema de procesamiento se debe conocer los sistemas
que intervienen en el uso del Pixhawk. El inciso a) de la Figura 5.4 muestra donde se debe
conectar correctamente el botén de seguridad (del inglés safety switch, en algunos textos
es muy utilizado el término en inglés) es el tltimo paso para poder armar al vehiculo (el
término armar viene del inglés arm, el cual es muy usado por los pilotos que se dedican a
volar los VANTSs tanto para hobby como para aquellos que los usan de forma profesional)
lo cual permite poner en marcha los motores del vehiculo y la alarma (del inglés buzzer)
cumple con la funcién de indicar el estado del Pixhawk como el estado de los sensores y el
nivel de bateria por medio de patrones de sonido. El inciso b) muestra la conexién de la
telemetria, la telemetria es usada para poder tener una comunicacién en tierra con el vehiculo
via inaldmbrica. El inciso ¢) muestra la conexién del GPS+giroscopio, el cual proporcionara

al Pixhawk con la posicién actual del vehiculo durante el vuelo y ayudarad a mejorar el
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desempeno del giroscopio que ya se tiene adentro del mismo Pixhawk. El inciso d) muestra la
conexion del médulo de energia que nos permite una conexién directa y segura de la bateria

LiPo y medird la corriente y voltaje de la bateria.

a)

Figura 4.3: Conexién del Pixhawk.

En la Figura 4.4 se puede observar que la comunicacién entre la telemetria y la estacion
de control donde se tiene algin programa de estacién de control previamente cargado en
una computadora, Tablet o celular. En el programa de estacion de control en tierra se puede
observar la posicién del vehiculo por medio de un mapa (normalmente el mapa utilizado son
los mapas de Google), ademds proporciona el voltaje y la orientacién en tiempo real. Por
otro lado, el transmisor de radio control (RC) realiza la manipulacién del vehiculo deseada
por un operador y también puede realizar cambios de vuelo, entre otras configuraciones. El
transmisor tiene comunicaciéon permanente con el receptor de RC y el receptor de RC tiene
la funcién de recibir la informacion del transmisor y enviarla al Pixhawk por medio de una

senal Spectrum.
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Receptor de RC Controlador de vuelo

Estacion de control en tierra (tablet,

Transmisor de RC
celular o PC)

Figura 4.4: Conexion de la estacién en tierra con el helicoptero miniatura de cuatro

rotores.

4.2.2. Sistemas de procesamiento y sensores

4.2.2.1. Pixhawk

El Pixhawk (Figura 4.5) es un médulo de entradas/salidas y estd compuesta de aceleré-
metro, giroscopio, altimetro, medidor de voltaje para la bateria y el microcontrolador y a
su vez nos permite trabajar con cualquier tipo de vehiculo no tripulado, esto quiere decir
que puede ser una aeronave, un barco o un carro. El Pixhawk nos proporciona los siguientes

componentes.

= Microprocesador.

e 32-bit STM32F427 Cortex M4 core con FPU.
e 168 MHz/256 KB RAM/2 MB Flash.
e 32 bit STM32F103 failsafe co-procesador.

= Sensores.

e ST Micro L3GD20 3-axis 16-bit giroscopio.
e ST Micro LSM303D 3-axis 14-bit acelerometro / magnometro.
e Invensense MPU 6000 3-axis acelerometro/giroscopio.

e MEAS MS5611 barometro.
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s Interfaz.

5x UART (puertos seriales).
2x CAN.

Spektrum DSM / DSM2 / DSM-X®) Satellite compatible con entrada del DX8

(DX9 y superiores no soportados).

Futaba S.BUS entrada y salida compatible.
PPM senal sumada.

RSSI (PWM or voltage) entrada.

12C.

SPI.

Entradas de 3.3 and 6.6V ADC.

Puerto externo microUSB.

= Sistema de enérgia.

Controlador de diodo ideal con conmutacién por error automaética.
Servo rail de alta potencia (7 V) y listo para alta corriente.

Todas las salidas periféricas protegidas contra sobrecorriente, todas las entradas

protegidas contra ESD.

= Dimensiones y peso.

Peso: 38g (1.310z).
Ancho: 50mm (1.96”).
Grosor: 15.5mm (.613”).

Largo: 81.5mm (3.217).



Capitulo 4: Plataforma experimental. 53

Figura 4.5: Pixhawk.

4.2.2.2. NEO-6M Ublox/u-blox GPS module for MWC flight control board

El médulo NEO-6M (Figura 4.6) de Ublox es un Sistema de Posicién Global (GPS, por
sus siglas en inglés) que pertenece a la gama media. Este médulo en especial nos permite
tener una comunicacion del tipo GPS pero no permite tener una comunicacién del tipo
Sistema Global de Navegacién por Satélite (GNSS, por sus siglas en inglés) o cualquier
otra. La comunicacion GNSS en pocas palabras es la comunicacién del médulo GPS con los
satélites de Rusia; mientras que la comunicacion GPS se comunica con los satélites de los
Estados Unidos.

Figura 4.6: Ublox NEO-6M.
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4.2.3. Alimentacion
4.2.3.1. Bateria de polimero de litio

La baterfa de polimero de litio (LiPo) funcionan siguiendo el principio del intercambio
de electrones entre el material del electrodo negativo y el material del electrodo positivo
mediante un conductor. Para evitar que haya un corto circuito, se coloca un material con
poros microscépicos de tal forma que solo permite que los electrodos circulen en un solo

sentido.

Los cuidados que se deben seguir para tener un buen rendimiento de la bateria son los

siguientes:

= Nunca dejar desatendidas las baterias mientras se cargan, utilizar bolsas inflamables.
s Cargar la bateria con un cargador en especifico para baterias LiPo.

= Nunca cargar las baterias por arriba del voltaje indicado por el fabricante.

» Nunca usar una bateria que estd danada o abultada.

s Nunca hay que descargar completamente la bateria para poder prolongar la vida ttil

de la misma.

Cuando acabe la vida 1til de la bateria (carga menos del 80 % de la carga méxima), se

recomienda llevarla a un centro de reciclado debido a que es altamente contaminante.

4.2.4. Sistema de potencia
4.2.4.1. Motores brushless

Los motores brushless se pueden entender que son motores sin escobillas, las escobillas
son los elementos que hacen contacto en el colector de un motor. Estos motores al no tener
escobillas trabajan de DC a AC, la mayoria trabajan con una sefial trifasica. Esta senal
deberia de ser idealmente sinusoidal, pero en la practica son pulsos, haciendo que la senal
sea continua pulsante o bien una continua con muchos componentes de AC pero se les
clasifican de DC debido a que utilizan imanes. Estos imanes son atraidos por la polaridad de
un campo magnético generado en las bobinas, las cuales reciben la senal con un patrén en
especifico. Si se requiere que el motor gire mas rapido, simplemente se hace girar el campo
magnético secuencial a mayor velocidad, mediante el aumento la frecuencia de los pulsos de

alimentacion.
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Figura 4.7: Motor Brushless.

4.2.4.2. Controlador electronico de velocidad

Los controladores electrénicos de velocidad (Figura 4.8) son los encargados de poner en
marcha a los motores, en el caso de un radio control, lo que hacen es medir el tiempo de
1lms a 2ms como un servo estandar y transformarlo en un maximo y minimo de RPMs para
el motor.

Tienen basicamente dos formas de operar, puede ser configurado a una cierta cantidad de
vueltas, supongamos 7000 RPMs, para la cual deberia entregar cierta corriente programada.
Si la carga aumenta, como podria ser el caso de un rotor de helicoptero, entonces el regulador,
deberia entregar mas corriente para que se mantengan esas 7000 RPMs. El regulador controla
el ciclo de trabajo contra la fuerza electromotriz (EMF) y asi ajusta la corriente de salida.
La otra forma, la cual es la mas comin y que usa la mayoria es que el motor inyecta un
cierto valor de corriente y luego mide cual es la velocidad del motor al medir el EMF. De

esta forma se auto ajusta.

Figura 4.8: ESC.
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4.2.5. Conexion de los controladores electronicos de velocidad y de

los motores.

Para poder realizar la calibracién se necesita conectar el positivo (+), el negativo (-) y

la senal (s) de los ESC a las salidas del controlador Pixhawk.

Ahora se explicard el orden en el cual los motores deberan de ser conectados al piloto
automatico y como deben de ser conectadas las hélices (en la Figura 4.9) se muestra como
los motores que tienen el color verde giran en sentido horario y aquellos motores que estén
de color azul giran en sentido antihorario (en este documento se mostrara el que es adecuado

para un helicéptero miniatura de cuatro rotores).

QUAD X

Figura 4.9: Configuracion cuadrada del helicoptero miniatura de cuatro rotores.

Para colocar las hélices se debe de reconocer una de otras, esto es porque se tiene dos

tipos diferentes de hélices: las hélices que giran en sentido horario son llamadas hélices de
empuje (pushers) y las que giran en sentido antihorario son llamadas hélices de arranque
(pullers). Las hélices pusher a menudo marcadas con una P. Pero no todas las hélices estan
marcadas y es indispensable poder reconocer las hélices.
Para poder reconocer las hélices hay que tener en cuenta que las hélices deben de tener un
borde con la curva constante en el borde delantero en la direccién de rotacién y el festoneado
més radical (y por lo regular es el borde mds fino), como el borde de salida. Se puede utilizar
estas caracteristicas para reconocer el sentido de las hélices como se muestra en la Figura
4.10.
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SENTIDO SENTIDO
HORARIO ANTIHORARIO

Figura 4.10: Eleccién de las hélices segiin su diseno.

4.3. Conclusiones del capitulo

Se muestra la plataforma experimental construida para realizar la implementacién de la
ley de control propuesta en el capitulo anterior. También se dan a conocer cada uno de los
componentes que intervienen en la plataforma experimental y una breve explicacién de ellos.
Por igual se incluyé la manera de como colocar las hélices y los motores para que tengan
un sentido de giro adecuado para x, la cual dota al vehiculo de una mayor estabilidad en

comparacién a la configuracién +.
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Capitulo 5

Resultados

En el presente capitulo se presenta los resultados experimentales realizados en simulacién
y en campo. Ademas, se muestran la obtencion de los parametros nominales del vehiculo y
como fueron obtenidos. También se da a conocer como se realizaron las simulaciones y bajo
qué criterios se realizaron. En las pruebas de campo se aborda bajo qué caracteristicas se

realizaron las simulaciones en las cuales se realizé un vuelo estacionario.

5.1. Simulaciones numéricas

Para poder obtener los parametros del helicéptero miniatura de cuatro rotores se pueden
usar instrumentos de medicién tales como basculas para adquirir la masa del vehiculo (m),
regla para medir la distancia entre el centro de masa (l.,) y el motor del vehiculo e incluso
una herramienta de CAD para obtener los momentos principales de inercia (Jy, Jg, Jy (el
dibujo en CAD se puede observar en la Figura 5.1). Sin embargo, hay algunos pardametros
que no pueden ser medidos tan facilmente y requieren instrumentos de medicién que son muy
especificos y que el costo para adquirirlos es elevado, por lo tanto, los parametros como el
factor de escalamiento fuerza-momento (kf,,), constante de escalamiento entre la velocidad
angular del motor y la fuerza lineal producida (k) son obtenidos a partir de articulos en
donde se utilice un micro helicéptero de cuatro rotores parecido al que se tiene para realizar
pruebas experimentales para la presente tesis. Por lo tanto, el uso de equipo de medicién como
los ya mencionados pueden ser imprecisos en sus mediciones y aquellos parametros que son
obtenidos a partir de articulos solo pueden ser aproximados, esto implica que los parametros

no sean los reales, pero si se puede decir que son los parametros nominales que si son conocidos.

Para estas simulaciones con las leyes de control PD, PD con compensador robusto y

control difuso de ganancias programables con compensador robusto. Se tienen los siguientes

59
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parametros del helicéptero real de cuatro rotores:

= mY =1.6 Kg.

= 1N = 0.28 metros.
= g=9.8m/s?

« kf, =2 N/rad?

. ki\; =1m

125 0
« JN = 0 1.25
0 0

0.54 0.22
I'=1|0.81 042
0.25 0.88

0
0

1.25 |

0.81
—0.42
0.40

N- m/rad?

Para los pardmetros mostrados anteriormente se obtuvieron del articulo de Liu, [31]. El

articulo proporciona los parametros siguientes: k}vm y ki\; Los parametros obtenidos por

medio del modelo en CAD son J¥. Los valores de los pardmetros para las simulaciones se

muestran en la Tabla 5.1

Figura 5.1: Dibujo en CAD del helicéptero miniatura de cuatro rotores.
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Parametro | Valor | Parametro | Valor | Parametro | Valor
kps 1 Epy 1 kp 10
ks 4 Eay 4 kg, 7
kpe 1 Fpo 1 Epy 50
Eag 3 ko 3 Eay 5
G 1 9y 1 g 0.6
9o ) 9o ) Gy 1

Tabla 5.1: Pardmetros del control.

Para la primera simulacién se implementé tinicamente control en la orientaciéon donde se
deseaba que, a partir de condiciones iniciales diferentes al cero, el vehiculo lograra llegar a
una altura deseada y ademés que convergird al cero para las posiciones angulares. Por otro
lado, también se controlé la posicién en z para poderlo llevar a una altura deseada, todo
esto se realizé sin ninguna perturbacién y el resultado de la simulacién se puede observar en
la Figura 5.2. Cabe sefialar que para esta simulacion no se presenté el desplazamiento en z y

en y debido a que para este caso de control en la traslaciéon no es de interés.
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Figura 5.2: Control de la orientaciéon para convergencia a la referencia deseada.
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Una vez obtenido la simulacién para la convergencia en cero, se opté por seguir dos
trayectorias en la orientacion, la primera es un seno en el angulo ¢ y la segunda trayectoria
a seguir es un coseno en el angulo §. Nuevamente, el principal interes es el control de la
orientacion, ademas, el modelo matematico del vehiculo no presenta perturbaciones. En la
Figura 5.3 se observan las trayectorias del sistema, donde se aprecia como el sistema sigue a
las referencias deseadas.

—~4r = 04
E g
N =
c3r g
5} o 021
o o
32 S
= Q2
g § of
S 1 N
X a
8 @
L )
“o : ‘ 1 002t : ‘ )
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< 04r 5
8 8 0.15
; e 0.1
& 02 s
2 2
5 5 0051 4
E o £
3 I of !
Q. [eX
%] (2]
[0 [
002t : : 0 -0.05 : *
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tiempo (s) tiempo (s)

Figura 5.3: Control de la orientacién para seguimiento.

Posteriormente se procedié a realizar un vuelo estacionario, donde, el interés del control
recae en la manipulacién de los ejes = y y. En las Figuras 5.4 y 5.5 se puede observar los
resultados obtenidos en la estabilizacién del eje x y del eje y. Las leyes de control a utilizar
para esta simulacién es el control PD, el controlador PD mé&s compensador robusto y el
controlador difuso de ganancias programables méas compensador robusto propuesto en el

capitulo 4. Las funciones de membresia a utilizar son las presentadas en el capitulo 4.

Las referencias para seguir son 7, = 0 metro, 7, = 0 metro, r, = 4 metros, y las
condiciones iniciales en orientacién son diferentes a cero, siendo que ¢(t0) = 6(t0) = ¢ (t0) =
0.8. Para las Figuras 5.8-5.12 se observa el comportamiento de las posiciones angulares donde

se debe prestar atencién a que el dngulo de ¢ y #, debido a que estas afectan directamente
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la sustentacion del vehiculo y si las posiciones angulares de ¢ y 0 se acercan al valor de 7/2
la sustentacion podria ser nula, lo que provocaria una evidente colision del vehiculo. Por lo
tanto, observar el comportamiento de estas variables es significativo para la simulacién, aun
cuando no se tenga una referencia directa como en los casos anteriores. Las Figuras 5.4-5.12
se muestra que el control con mejor desempeno ante perturbaciones es el control difuso de
ganancias programables méds compensador robusto, tanto en traslacion como orientacién. En
la Figura 5.6 de la posicion en z se observa que el vehiculo tuvo un desplazamiento negativo,
esta caida es normal debido a que como se coment6 anteriormente hay perdida de sustentacién
en presencia de cambios en las posiciones angulares ya antes mencionadas, y como se aprecia
el control difuso de ganancias programables mas compensador robusto tiene mejor respuesta
ante este evento. Cabe sefialar que para estds simulaciones si se perturbo al vehiculo, las
perturbaciones ocurrieron tanto en traslacién y orientacién. Ademads, la referencia de la
altura es la misma que la condicién inicial debido a que las pruebas experimentales seguiran
ese mismo enfoque como se verd mas adelante. Las funciones de membresia y la base de

reglas para esta simulacion de estabilizacién fueron presentadas en el capitulo 4.
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Figura 5.4: Controlador PD, controlador PD mas compensacién robusta y control

difuso méas compensador robusto para la posicién en x.
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Figura 5.5: Controlador PD, controlador PD mas compensaciéon robusta y control
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Figura 5.6: Controlador PD, controlador PD mas compensacién robusta y control

difuso mas compensador robusto para la posicién en z.
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Figura 5.7: Controlador PD, controlador PD mas compensaciéon robusta y control

difuso mas compensador robusto para la posicién en ¢.
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Figura 5.8: Controlador PD, controlador PD mas compensacién robusta y control
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Figura 5.9: Controlador PD, controlador PD mas compensaciéon robusta y control

difuso mas compensador robusto para la posicion en 6.
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Figura 5.10: Controlador PD, controlador PD més compensacién robusta y control

difuso mas compensador robusto para la posicion en 6.
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Figura 5.11: Controlador PD, controlador PD més compensacién robusta y control

difuso mas compensador robusto para la posicién en ).

—PD

= Difuso mas compensador robusto
0.03 [ ——PD mas compensador robusto |

0.02

0.01

Posicién angular v (rad)
o

o
o
N

o

o

w
T

15 20 25 30
Tiempo (segundos)

35 40

Figura 5.12: Controlador PD, controlador PD més compensacién robusta y control

difuso mas compensador robusto para la posicién en ).



68 Capitulo 5: Resultados

Por ultimo, se presenta la simulacién realizada en el seguimiento de una trayectoria

cerrada.
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Figura 5.13: Controlador PD, controlador PD més compensacién robusta y control

difuso mas compensador robusto para la posicién en x para una trayectoria.
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Figura 5.14: Controlador PD, controlador PD més compensacién robusta y control

difuso mas compensador robusto para la posicién en y para una trayectoria.
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Figura 5.15: Controlador PD, controlador PD més compensacién robusta y control

difuso méas compensador robusto para la posiciéon en z para una trayectoria.
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Figura 5.17: Controlador PD, controlador PD més compensacién robusta y control

difuso méas compensador robusto para la posicién en ¢ para una trayectoria.
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Figura 5.19: Controlador PD, controlador PD més compensacién robusta y control

difuso méas compensador robusto para la posiciéon en # para una trayectoria.
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Figura 5.20: Controlador PD, controlador PD més compensacién robusta y control

difuso méas compensador robusto para la posicién en 1) para una trayectoria.



72

Capitulo 5: Resultados

0.1
0.08
S 0.06

o

\

-0.04

Posicién angular en v (ra

-0.06
-0.08
-0.1

e o

o o

N A
T

-0.02 -

T T T
== Difuso mas compensador robusto |7
=—=PD mas compensador robusto

PD

15 20 25 30
Tiempo (segundos)
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En este caso es un circulo que tiene un radio de cinco metros, estd trayectoria se realizo
en el plano z-y, nuevamente en este caso el control difuso de ganancias programables tuvo el
mejor desempeno. Esto puede ser apreciado en las Figuras 5.13-5.22, en la Figura 5.22 es
donde se resalta la diferencia de los comportamientos de los controladores y donde se puede
aprecias mejor las caracteristicas del compensador robusto en presencia de perturbaciones. Las
perturbaciones en esta simulacién como en la anterior son persistentes, tanto en orientacién

como en traslacién.

5.2. Resultados experimentales

Una vez armada la plataforma experimental se procedié a realizar una prueba de vuelo,
utilizando un control PD para la orientacién y la traslaciéon. Para la sintonizacién de las
ganancias se realizé una prueba que consistia en tomar al vehiculo desde el soporte que se
observa en la Figura 5.1 (es la estructura piramidal que se localiza sobre el vehiculo) y evaluar
el comportamiento del vehiculo para decidir si las ganancias del control eran las adecuadas.
Para la implementacién en el Pixhawk se realizaron unas modificaciones al firmware para
poder realizar lectura de la senal de la IMU, lectura del barémetro, envié de senales de
control a los motores (PWM) y lectura de los canales del radio control. Posteriormente se

procedié a hacer la prueba en exterior

s Una vez encendido todos los dispositivos de vehiculo, se coloca al vehiculo orientado

al norte. La orientacién al norte se realiza porque es la posicién deseada en la ginada.

= Como se observa en la Figura 5.23 del segundo cero al veintidés hay un tiempo de
espera. El tiempo de espera sirve para que el GPS logre conectarse a doce satélites
de forma satisfactoria. Por esta razon en el segundo cinco se puede ver que hay un
desplazamiento negativo, pero no significa que el vehiculo se haya desplazado, sino
que en ese momento la precision del GPS aun no es la adecuada y el GPS capturo

una lectura errénea. Cabe mencionar que el GPS tiene un error de dos a cinco metros.

= Posterior al segundo veintidds se elevé al vehiculo con el radio control hasta que llega
a una altura deseada y se activa el control de altura. Este control de altura toma como
referencia su posicién en ese instante y permanece ahi hasta que se desea bajar al
vehiculo. Esto también pasa con la traslacién, pero se tiene otra palanca para activar

el control de traslacién.

= Finalmente, en el segundo cincuenta y tres se desactivan todos los controles excepto el
de orientacién y se baja al vehiculo. Las Figuras 5.23-5.25 se graficaron hasta el segundo

cincuenta y tres porque en ese instante los controles de traslacion se desactivaron.
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Figura 5.27: Senales PWM de orientacién.

Las Figuras 5.28-5.32 corresponden al control PD con compensador robusto. Para esta

prueba experimental se tiene que

= Nuevamente contamos con un tiempo de espera para que se conecte el GPS a los doce

satélites. Pero como se observa del segundo ocho al dieciocho hay un error de medicién,
esto se debe al error de medicién del GPS. Para saber que el vehiculo se ha conectado
a doce satélites, el Pixhawk cuenta con un led que por medio de programacion cambia

de color cuando el GPS se conecta a doce satélites.

Para el segundo diecinueve se activo el control de altura y de traslacién. Entonces la
referencia para la altura y la traslacion es la posiciéon en la que se encuentre en ese
instante el micro helicéptero de cuatro rotores. En el segundo veintidés se activa el

compensador robusto por una tercera palanca del radio control.

Para el segundo cuarenta y cuatro se decidié descender el micro helicéptero de cuatro
rotores, por lo tanto, se recortaron las Figuras 5.28-5.30. Los controles de orientacién
se graficaron hasta el segundo cincuenta y tres porque el control de orientacién siempre

debe estar activo para evitar cualquier incidente.
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Figura 5.32: Senales PWM de orientacién.

Por tltimo, se tiene la prueba realizada con un control difuso de ganancias programables
con el compensador robusto que comprende de la Figura 5.33 a la Figura 5.37. Para esta

prueba experimental se tiene

= Un tiempo de espera de quince segundos, donde las lecturas del GPS no son precisas.
Por consiguiente, se puede observar que en la altura tenemos lecturas negativas cuando

el vehiculo no se ha movido.

s Posteriormente se eleva al vehiculo hasta una altura adecuada y se activd el control
de altura, de traslacién y compensador robusto en el mismo instante. Por lo tanto,
toma como referencia la posicién que tiene el vehiculo en ese momento y trata de

permanecer ahi.

» Para la Figura 5.33 y la Figura 5.34 el desplazamiento del vehiculo cuando sigue la
referencia (esto es del segundo dieciséis al veinticinco) estd dentro de una vecindad
de £+0.5 metros para y y x, lo cual es importante porque no se aprecia esto en las
Figuras, ademas en el caso del control PD con compensador robusto la vecindad es de
+1 metro aproximadamente. También se utilizaron las mismas escalas en la mayoria
de las Figuras, esto se hizo con la intencién de mostrar de forma més clara la diferencia

del comportamiento del vehiculo con las diferentes técnicas de control.
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Figura 5.37: Senales PWM de orientacién.

EL PWM que se presentan en los resultados experimentales no son los pares de control,
el PWM que se presento es una pequeiia correccion al PWM que afecta a la senal PWM
del acelerador. EL acelerador proporciona una senal muy grande en comparacion a las
presentadas en las Figuras de las pruebas experimentales. El par de control se puede obtener
a partir de la caracterizacién de los motores de acuerdo al PWM, pero no se contaron con

los instrumentos necesarios para poder realizar la caracterizaciéon de los motores.

El compensador robusto se inicié después del despegue, dado que las condiciones iniciales
en orientacién son diferentes a cero. Si el compensador robusto se hubiera dejado activo en
el tiempo de espera del GPS, la senial de control del compensador robusto tenderia a crecer
hasta saturarse debido a que para el compensador no existe dicho tiempo. Ademaés, como se
vio en el capitulo cuatro en la realizacién se consideré condiciones iniciales iguales cero y
esto explica de forma matematica lo antes mencionado.

En la Figura 5.38 se presenta un diagrama de los subsistemas que se utilizaron para
programar al vehiculo. El primero es el bucle réapido (conocido también como fast loop), el
cual es la funcién critica del cédigo principal, donde se contiene instrucciones que deben
llamarse con la méxima prioridad. El bucle rédpido es llamado directamente desde el bucle
principal y no desde el planificador porque garantiza la ejecucién en cada ciclo y tiene una

frecuencia de 400Hz y un tiempo de muestreo de 2.5 milisegundos (Mottola, [34]). En el
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bucle rapido se introdujo la lectura de la posicién de orientacion y su respectivo control,
también se introdujo la escritura de la sefial del radio control y de las senales del control a

los motores. Por otro lado, el planificador va a contener diversas tareas, tales tareas son:

s Lectura del radio. - En esta tarea se lee la senal proveniente del convertidor PPM, que
va ser utilizada en el bucle rapido. Esta tarea se ejecuta a una frecuencia de 100 Hz y

tiene un tiempo de muestreo de 10 milisegundos.

» Lectura del GPS. - Aqui se va a leer la sefial proveniente del GPS y que posteriormente
va a ser utilizada por el control de traslacién y de altura. Esta tarea se ejecuta a una

frecuencia de 40 Hz y tiene un tiempo de muestreo de 25 milisegundos.

= Control de traslacién y altura. - La tarea contiene los controles de traslacion y
orientacién, es decir, contiene el control PD estandar, control PD con compensador
robusto y CPDDGP con compensador robusto. Esta tarea se ejecuta a una frecuencia

de 100 Hz y tiene un tiempo de muestreo de 10 milisegundos.

» Datos de vuelo. - Se almacenan los datos de vuelo provenientes del bucle rapido, del
control de traslacién y altura, y lectura del GPS. Esta tarea se ejecuta a una frecuencia

de 20 Hz y tiene un tiempo de muestreo de 50 milisegundos.

Lectura
del radio
control

Control
Lectura de
del GPS traslacion

y altura

Datos de
vuelo

Figura 5.38: Diagrama del programa del Pixhawk.
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Capitulo 6

Conclusiones y trabajo futuro

6.1. Conclusiones

El objetivo es realizar un vuelo estacionario y de seguimiento de trayectoria de un heli-
c6ptero miniatura de cuatro rotores por medio de una ley de control difusa mas compensador
robusto que permita tener un mejor desempeno en comparacién con un control PD y un
control PD méas compensador robusto. El control robusto mostrado en el capitulo 4 da a
conocer que es un control formado de dos partes. La primera es una parte nominal y la
segunda es el compensador robusto. La parte nominal permite implementa una ley de control
para un sistema lineal, en este caso se eligié el control difuso de ganancias programables
de Mamdani y se comparé con un control PD estandar con y sin compensador robusto.
Los resultados mas interesantes en simulacién son los realizados para la estabilizacién del
helicéptero en los ejes = v y para el seguimiento de una trayectoria cerrada que en este caso
fue un circulo. En estas pruebas realizadas en simulacién se observé que se cumplié con
el objetivo de tener un mejor desempeno con el control difuso de ganancias programables
en comparacién de los otros dos controles. En los resultados experimentales, se muestra
tres vuelos, para el caso del controlador PD se realizé una prueba de vuelo estacionario,
en la cual se mantuvo el vehiculo en una referencia constante por un lapso de tiempo
considerable, en donde se logré con éxito mantener al vehiculo en una referencia. Para el
control PD con compensador robusto se obtuvieron resultados favorables, en los cuales, el
control robusto obtuvo un mejor desempenio en comparaciéon con el control PD. Debido a
como se ejecutd el experimento hay un lapso de tiempo donde el control PD actué bajo las
mismas condiciones que el control PD mas compensador robusto y en esa prueba se puede
observar las ventajas de usar este compensador robusto. Por ultimo, se realizé la prueba
experimental con el control difuso de ganancias programables con el compensador robusto

para un vuelo estacionario, en el cual se obtuvo el mejor desempenio en comparacién de las
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otras dos pruebas. El compensador robusto oscilo en un rango de medio metro a partir de
la referencia, con los otros dos controles el micro helicéptero se desplazaba en un rango de
un metro para el PD con compensador robusto y en el caso del PD sobre pasa el metro
en algunas ocasiones. Por lo tanto, el mejor desempeiio del vehiculo se logré con el control

difuso méas compensador robusto.

6.2. Trabajo futuro

El trabajo futuro proveniente de la presente tesis es el siguiente:

= Realizar pruebas experimentales con el seguimiento de una trayectoria abierto y

cerrada.

s Introducir un control adaptable en la parte nominal del controlador difuso presentado

en esta tesis.

s Realizar la caracterizacién de los motores para conocer la fuerza de empuje de los

motores.
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Apéndice A

Definiciones del control difuso de

Mamdani.

Las ganancias programables estd basada en logica difusa que parte del hecho de conceptos
como alto, bajo, ruidoso, dulce, caro, amargo, barato, delgado, entre otras. Esto ultimo
puede ser considerado de forma diferente dependiendo de la percepcion de la persona. La
l6gica difusa asigna a cada elemento del discurso U un grado de pertenencia que va entre 0
v 1. Este grado de pertenencia se define mediante una funcién caracteristica o funcién de
pertenencia o funcién de membresia asociada al conjunto. Se presentan algunas definiciones
de la légica difusa (Mamdani, [35]).

Definicién 1: Sea D C U la funcién pp : D — [0, 1] asigna a cada elemento x € D un

grado de pertenencia entre 0 y 1. Esta funcién es conocida como funcién de pertenencia.

up(x) € [0,1].

Definicion 2: Un conjunto difuso es representado como un conjunto de pares ordenados

de elementos de x y su valor de pertenencia, esto es

A={(z,pp(x)):x U & pp(x)<c[0,1]}.

Definicién 3: El soporte de un conjunto difuso D C U es un conjunto numérico que
contiene todos los elementos de U que tiene un valor de pertenencia distinto de cero en D,

se define como

sop(z) :={x €U : up(z) > 0}.

Definicién 4: Sea D, E C U, la unién de D y E es un conjunto difuso D U E en U cuya

funcién de pertenencia es upug(x) = max{up(z), ur(x)}, por lo tanto se define como
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DUE ={(z,ppue(x)) :x €U & ppup(z) € [0,1]}.

Definicion 5:Sea D, E C U, la interseccién de D y E es un conjunto difuso D N E en U

cuya funcién de pertenencia es pupng(x) = min{up(z), up(z)} es decir,

DNE= {(vaDﬁE(x)) rz el & HDOE($) € [07 1]}

Observacion: Estas tres dltimas definiciones para conjuntos difusos cumplen asociatividad,

conmutatividad y distrubutividad, asi como las leyes de DMorgan

(DN E)Y = A°UBC°.

Definicién 6 (composicién entre relaciones difusas):Sea R(U, V') y S(V, W) dos relaciones
difusas con funciones de pertenencia pgr(x,y) v ps(y,z) respectivamente. Entonces, la

composicion difusa se define como

pres(2, 2) = supyev{pr(z,y) ® us(y, 2)},

donde el operador sup es el supremo y el operador & puede ser cualquier T-norma. Las dos

composiciones mas usadas son: La composiciéon max-min y la composicién min.
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