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Abstract

In this thesis an optimal control strategy with integral action is synthesized to stabilize
the altitude of a Quadrotor helicopter. The system is subdivided in four subsystems, to make
easier the attitude and position stabilization tasks. The integral action is considered as an
additional state variable, it means that the new system has an extended state vector. In order to
achieve the altitude stabilization an exact linearization (feedback state) together with an optimal
control with integral action are applied to aerial robot. The remained controllers are obtained
under the assumption of pitch, roll and yaw angles are always inside of a bounded region and
the whole vector state is available. So the optimal control law with integral action is used to
drive the attitude and position on the =z and y axes. The proposal is experimentally tested
considering a specific routine composed by the takeoff phase and altitude stabilization task,
using the Optitrack vision system to compute the whole state of the aerial vehicle. Satisfactory
results have been obtained when the proposed control strategy is applied. Finally, in order to
do an energy consumption analysis of the optimal control strategy with integral action, it was
compared with a PID controller, which was heuristically tuned with the dynamic system under
similar conditions to those experienced when the optimal control was tested. Simulations results
using optimal control are also presented.



Resumen

En este trabajo de tesis se presenta la estabilizacion en altura para un vehiculo aéreo no
tripulado, mediante un control integral éptimo con el enfoque de programaciéon dindmica. Lo
anterior con el fin de ahorrar energia en funcién de un indice de desempeno preestablecido,
ademés de absorber perturbaciones causadas por el viento y dindmicas no modeladas en el
sistema. Se controlan tanto la posicion y orientacion del vehiculo. Para lograr lo anterior, el
sistema es dividido en cuatro subsistemas y una accién integral es agregada como una variable
de estado adicional en dichos subsistemas. En el control en altura, una linealizacién exacta y un
control 6ptimo con accién integral son propuestos. El resto de los controladores son sintetizados
asumiendo que el alabeo, el cabeceo y la guinada estan dentro de una regién acotada. El control
integral es usado también en la orientacion y posicion del plano horizontal (z, y), dicho control
se aplica en una planta en donde se permite la recuperaciéon del estado completo mediante un
sistema de visién que captura en tres dimensiones a través del programa Motive de Optitrack.
Ademés un controlador PID sintonizado empiricamente es aplicado a la misma plataforma,
y se hace una comparacién del consumo de energia entre ambos controladores. También son
presentados resultados de simulaciéon al aplicar el algoritmo del controlador éptimo integral.
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Capitulo 1

1. Introduccién

Los vehiculos aéreos no tripulados (Unnamed Aerial Vehicle, UAV por sus siglas en inglés),
también conocidos como drones, se han convertido recientemente en una plataforma viable para
tareas de vigilancia, monitoreo y exploraciéon donde la presencia humana es peligrosa, imposi-
ble o inadecuada [1]. El alto namero de pilotos caidos durante misiones del tipo de rastreo de
enemigos en la segunda guerra mundial alenté la idea de emplear vehiculos aéreos no tripulados
[2], por esta razon los primeros UAV fueron desarrollados a finales de dicha guerra y a partir de
entonces un considerable niumero de investigadores han trabajado en el disefio, anélisis, control
y operacion de estos dispositivos [3]-[4].

Dentro del conjunto de los UAV se encuentran los mini helicopteros de cuatro rotores mejor
conocidos como cuadricopteros, éstos se caracterizan por ser capaces de despegar y aterrizar de
forma vertical y poseer un diseflo mecanico relativamente simple [1] en comparacion con un heli-
coptero convencional cuyo disefio mecanico es mas complejo. El primer cuadricoptero registrado
fue construido por los hermanos Breguet en 1907, lo nombraron The Breguet-Richet Gyroplane
N.1, este primer modelo presentd graves problemas de estabilidad por lo que fue volado a bajas
alturas, ademaés solo se controlé su ascenso y descenso. En 1922 Jerome de Bothezat contruyé
uno de los cuadricépteros méas grandes que se hayan hecho, controlando vuelos a bajas alturas y
movimientos hacia adelante y hacia a tras, sin embargo debido a su bajo rendimiento el proyecto
fue cancelado. Dos afios antes el constructor francés Etienne Oemichen fabricé un cuadricéptero
similar al realizado por Bothezat pero con un nimero adicional de rotores para controlar posi-
cion. El diseno inicial no era alimentado y tenia que usarse un globo de hidrégeno atado a él
para generar fuerza de elevacion y estabilidad [5].

Un cuadricoptero es un dispositivo que posee 6 grados de libertad: las tres posiciones en el
espacio x, y, z y las tres orientaciones alabeo (¢), cabeceo (6) y guinada (). De forma general
puede decirse que es un arreglo de cuatro hélices en forma de cruz. Los dos pares de propelas
(1,3) y (2,4) giran en direccion opuesta. Variando la velocidad de las hélices se puede modificar la
fuerza de elevacion y generar movimiento vertical. Cambiando la velocidad de las cuatro hélices
puede lograrse modificar los angulos de alabeo, cabeceo y guinada, y desplazar por ende el drone
en diferentes direcciones [4]

La principal ventaja de los cuadricopteros es la versatilidad que presentan para generar
movimientos verticales y su fécil construccion, sin embargo el modelo dindmico que define su
comportamiento es altamente complejo debido a que se trata de un modelo no lineal [1]. En el
mundo real no es posible encontrar sistemas ideales que no presenten incertidumbres o pertur-
baciones que afecten su desempeno o comportamiento, por esta razon en las tltimas décadas,
alrededor del mundo los investigadores se han enfocado en crear leyes de control robustas que
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1 INTRODUCCION

permitan estabilizar UAVs [6]. Algunos enfoques de control aplicados a los cuadrirrotores para
controlar su vuelo son redes neuronales artificiales, controladores lineales, control basado en mo-
dos deslizantes, “backstepping”, control adaptable, linealizacién por retroalimentacién, controles
no lineales con entradas acotadas [3], control 6ptimo, etc.

Debido al buen desempeno de los cuadricopteros para generar movimientos verticales y ho-
rizontales estables, asi como para realizar vuelos estaticos en un punto, se han aplicado en
diferentes tareas de caracter civil, cientifico y militar, por ejemplo en Europa la empresa Endesa
ha iniciado con el uso de drones para revisar el estado de la red eléctrica en toda Espafia [7]. En
catastrofes como lo ocurrido en Fukushima Japon, se emplearon drones para observar el reactor
nuclear y poder planear el procedimiento de limpieza de la zona afectada [8]. Algunos paises
como Estados Unidos de Norte América emplean los drones con fines bélicos, realizando ataques
a distancia en zonas de conflicto [9]. Estas son sélo algunas de las aplicaciones que se les ha
dado a los drones en todo el mundo. En México por citar algunas otras aplicaciones se puede
mencionar que, en Sinaloa bajo la supervision del Centro de Investigacion y Estudios Superio-
res en Antropologia Social (CIESAS) se emplean drones para estudiar zonas arqueologicas [10].
En el Instituto Nacional de Astrofisica, Optica y Electronica (INAOE) ubicado en Puebla se
desarroll recientemente un sistema de visién y aprendizaje para control y navegacion de dro-
nes sin depender de la sefial GPS o de personal capacitado [11]. El Instituto de Investigaciones
Estéticas de la Universidad Nacional Auténoma de México (UNAM), utiliza un drone con una
camara fotografica integrada para hacer levantamiento topografico y recoleccion de datos para
el estudio de sitios arqueologicos [12] . La Unidad Mixta Internacional-Laboratorio Franco Me-
xicano de Informéatica y Automatica (UMI-LAFMIA) del Centro de Investigacion y de Estudios
Avanzados del Instituto Politécnico Nacional (CINVESTAYV), desarrolla drones y algoritmos de
control avanzados para mejorar el desempeno de éstos [13]. En el CINVESTAV Guadalajara
se ha desarrollado un sistema de monitoreo mediante el uso de un drone y una cdmara para
monitorear la temperatura del cableado en la red eléctrica e incendios [13].

1.1. Revision bibliografica de resultados previos UAV

En este trabajo de tesis se aplica un control subéptimo (este término se aplica debido a
que para usar la técnica se considera una linealizacién exacta sobre la altura, la cual podria
no darse si existen dinamicas no modeladas o perturbaciones) via regulacién integral a un mini
helicoptero de cuatro rotores. El control éptimo aplicado a vehiculos aéreos no tripulados (UAV)
ha sido estudiado recientemente, sin embargo éste representa todo un desafio para la teoria de
control, aunado a esto, en casi todas las aplicaciones en tiempo real, el controlador Proporcional
Integral Derivativo (PID) es empleado ampliamente en los UAV. Una de las razones por la que
el controlador PID es ampliamente usado, es que éste puede ser sintonizado de forma heuristica
lo que permite que sea aplicado facilmente, ademéas puede usarse tanto en sistemas lineales como
en no lineales, para los primeros existen diversos métodos que permiten sintonizar este tipo de
controlador, para el segundo caso no existen técnicas generales. La presencia de incertidumbres
causa que no pueda asegurarse que el error sea cero, sin embargo, gracias a la parte integral el
control PID puede reducir el error debido a las incertidumbres o dindmicas no modeladas [14].

El controlador PID ha demostrado ser una poderosa herramienta, a pesar de que para al-
gunas tareas especificas no es eficiente, puede ser implementado modificando los parametros de
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1 INTRODUCCION

control bajo un esquema adaptativo o agregando términos no lineales. En este trabajo se usa la
ventaja de la accién integral del PID mediante la aplicacién de un controlador integral, con el
fin de mejorar el desempeno en la estabilizaciéon de altura de una vehiculo aéreo no tripulado.

El control integral aplicado a UAV’s ha sido explorado en algunos trabajos reportados. Pude
citarse [15], donde se usa un controlador no lineal predictivo de horizonte infinito H., para
seguir una trayectoria y estabilizar los movimientos rotacionales de un mini robot aéreo de
cuatro rotores, en dicho trabajo son reportados resultados experimentales exitosos. En [16] un
estrategia de control “backstepping” integral y una planeacién de trayectorias, son combinadas
para controlar un helicoptero mediante la estabilizaciéon de direccién punto a punto, se presentan
resultados de simulacién con el fin de mostrar el desempeno del sistema y su robustez. La
misma técnica de control es presentada en [17], con el objetivo de controlar la orientacion,
altura y posicion, en despegue, hover y aterrizaje, resultados de simulacién y experimentales son
presentados sobre un dispositivo OS4. Una comparacion entre un controlador PID, un Regulador
Cuadratico Lineal (Linear Quadratic Regulator, LQR de sus siglas en inglés), y un control no
lineal (Adaptive Integral Backstepping Controller) se present6 en [18], en este trabajo se empled
una aproximacioén para el control no lineal basada en una metodologia recursiva mediante el
enfoque de Lyapunov, para ello se empled la técnica “backstepping” y un esquema adaptivo,
se reportaron resultados de simulacién y experimentales. En [19] con el objetivo de mejorar
el desempenio de un UAV, es usado un Regulador Cuadratico Lineal (LQR) con un término
integral agregado, los estados no medibles son estimados mediante un observador, resultados
experimentales satisfactorios son presentados.

1.2. Hipotesis

Debido a que la accién integral da robustez a un lazo de control, la regulacién en un sistema
via control integral permite reducir la afectacién causada por perturbaciones externas, ademaés
de corregir aquellas producidas por dindmicas no modeladas en éste. Por lo anterior se puede
decirse que aplicar un control que contemple una accién integral a un vehiculo aéreo no tripulado,
permitird reducir las afectaciones causadas por el viento y por términos no contemplados en el
modelo matematico de éste.

1.3. Justificaciéon

La principal desventaja de la configuracion de los cuadricopteros es que al poseer 4 motores
consumen mas energia que un helicoptero convencional, reduciendo el tiempo de vuelo. Aproxi-
madamente el vuelo de un cuadricoptero dura 20 minutos. Actualmente los vehiculos aéreos no
tripulados (UAV) son empleados en diversas aplicaciones de caracter civil, militar y cientifico,
como por ejemplo entretenimiento, vigilancia, exploracién, reconstruccién de zonas arqueolédgi-
cas, monitoreo ambiental, etc. En algunas de estas tareas los drones deben volar en ambientes
donde el viento perturba su desempeno, ademas los modelos empleados para aproximar su com-
portamiento no son exactos por lo que algunas dindmicas son despreciadas o no modeladas.
Por lo anterior es indispensable aplicar técnicas de control avanzadas, que permitan absorber
perturbaciones en vuelos al exterior y aquellas causadas por dindmicas no modeladas, cuidando
el ahorro de energia, para dar la robustez necesaria al sistema sin comprometer demasiado el
tiempo de vuelo del UAV.
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1 INTRODUCCION

1.4. Objetivos
1.4.1. Objetivo general

Sintetizar un control 6ptimo integral en un vehiculo aéreo no tripulado de cuatro rotores,
empleando el enfoque de programaciéon dindmica, para ahorrar energia al estabilizar su altura y
absorber incertidumbres y dindmicas no modeladas.

1.4.2. Objetivos particulares

= Diseniar un control integral en la posicién y orientacién de un quadrotor en ambiente
controlado empleando el sistema de visiéon Flex 3 para obtener todo el estado del sistema.

= Implementar el control integral al modelo discretizado del sistema en ambiente controlado,
empleando visual C+—+ y librerias de Optitrack.

» Implementar un controlador Proporcional Integral Derivativo (PID) a un cuadricoptero en
ambiente controlado usando lenguaje C++, con el fin de comparar el consumo de energia
entre éste y el controlador integral.

= Disenar y armar un circuito que permita adquirir el consumo de corriente en tiempo real
de la plataforma en ambiente controlado empleando MATLAB, para comparar el consumo
real de corriente en el UAV al aplicar el controlador PID y el control integral.

s Realizar un andlisis de consumo de energia entre los controles aplicados a la plataforma.

1.5. Planteamiento del problema

El uso de los vehiculos aéreos no tripulados (UAV) presenta principalmente cuatro problemas
fundamentales:

s FEl modelado y la identificacién de los parametros del sistema es altamente complejo.

= Son sistemas MIMO no lineales cuyo control es complicado y requiere de la aplicaciéon de
técnicas avanzadas.

= El consumo de energia es alto, lo que implica un corto tiempo en la duracién de la bateria
que alimenta al sistema.

= Los sistemas de navegacién precisos son de un costo muy elevado, lo que genera la necesidad
de emplear sistemas menos precisos y compensar esto mediante algoritmos complejos.

En este trabajo se debe aplicar un control éptimo integral y un controlador PID a un UAV.
Se emplea una plataforma la cual se nombrara plataforma en ambiente controlado esto debido
a que los vuelos se realizan en un salén cerrado y condiciones controladas, ademés se usa un
sistema de visién que permite obtener todo el estado del sistema. El problema que se aborda es
minimizar el consumo de energia empleando un control 6ptimo con accién integral para aumentar
el tiempo de vuelo en el UAV, para demostrar esto se realiza una comparacion entre los indices
de desempeno del PID y el control éptimo.
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1 INTRODUCCION

1.6.

Limitaciones

Este trabajo presenta algunas limitaciones que son importantes de mencionar:

El sistema de visién empleado presenta un retardo en la transmision de datos, sin embargo,
respecto al control de posicion es posible calcularlo en una Computadora Personal (PC)
y enviarlo a un procesador a bordo del UAV, con respecto a la orientacion, el retardo
inducido por el sistema de visién es suficientemente importante y no es posible enviar
la senial de control desde la PC, por lo que el control de orientacion se realizdé a bordo
empleando un microprocesador Rabbit.

La altura maxima a la que se puede trabajar en esta plataforma es de 60 cm, ya que a partir
de valores superiores las cAmaras no son capaces de detectar el vehiculo correctamente.

La distancia entre la PC y el UAV no debe ser mayor a los 100 m ya que se emplean
modems X-Bee S1 RF para esta tarea.

El tiempo de muestreo usado en esta plataforma es de 50 ms, para tiempos menores no es
posible aplicar el algoritmo debido al retardo causado por el sistema de vision.

En esta plataforma se emplea un cable para alimentar al sistema electrénico, dicho cable
va de la fuente de alimentacion al UAV por esta razon existe una perturbacion no mo-
delada que afecta su desempeno, ademés la fuente de alimentacioén siempre entrega una
corriente constante sin importar el tiempo de vuelo, lo que no pasa con la baterias que van
sufriendo una descarga conforme pasa el tiempo de vuelo, puede decirse que los resultados
presentados en este trabajo dependen de que la fuente de alimentacién entregue carga
constante.

Las pruebas son realizadas en una habitacién con ambiente controlado, donde la tempe-
ratura, presion, humedad, intensidad luminosa, y velocidad del viento no sufren cambios
drasticos.
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Capitulo 2

2. Plataforma experimental

En este trabajo se emplea una plataforma para aplicar el control 6ptimo integral y el control
PID, la cual se nombrara “Plataforma para ambiente controlado”, ésta cuenta con un sistema de
visién que permite tener la medida de todas las variables de estado del sistema. En el presente
capitulo se da una descripcion general de dicha plataforma, ademas se explica el modelo mate-
matico que la describe.

La plataforma expérimental para vuelo en ambiente controlado emplea el sistema de visién
Flex 3 de OptiTrack, el cual es capaz de sensar la posicion y orientaciéon de un objeto, me-
diante marcadores colocados en éste, 12 camaras envian informacion al software Motive, dicho
programa reconstruye la trayectoria del objeto. Mediante una libreria creada por la empresa
OptiTrack se comunican los softwares Visual C++ y Motive, para que éste tltimo envie la posi-
cién y orientacion del UAV a Visual C++. Las leyes de control se programan en lenguaje C, las
velocidades son calculadas numéricamente y se usa un filtro digital FIR pasa bajas para reducir
afectaciones causadas por el ruido, a una velocidad de muestreo de 50 ms. Entre la PC y el UAV
existe comunicaciéon a través de un modem que usa un Xbee Pro S1 como transceiver mediante
comunicacion RS232 a una velocidad de 38400 bps (ver figura 1).

El UAV empleado estd armado sobre un frame del Parrot y posee embarcados en él, un
microprocesador Rabbit RCM4300, una IMU 3DM-GX3 de MicroStrain, un transceiver Xbee
Pro S1 y un receptor de radio, como se muestra en la figura 2.

El sistema de vision de Optitrack envia las posiciones espaciales y angulares z(k), y(k), z(k),
0(k), ¢o(k) y (k) del UAV a la PC, mediante el programa Motive se reconstruyen y envian al
software Visual C++ dichas posiciones. En el programa Visual C++ son calculados los controles
upc (k) (control de altura calculado en la PC), 74pc (k) (control de alabeo calculado en la PC)
y Topc(k) (control de cabeceo calculado en la PC), dichos controles son enviados mediante el
modem Xbee via RS232 inalambrico al modem que estd embarcado en el UAV, para que éste
los envie al microprocesador Rabbit.

Se emplea un Radio RF Futaba como calibrador, mediante las sefiales de control (las cuales
son fijas) enviadas a través de él, se modifican, la altura y las orientaciones en el UAV, esto
para compensar errores en la orientacion causados por lecturas de la IMU o el sistema de vision.
Las sefiales de calibracion enviadas por el Radio son: u.(k), Tec(k), Toc(k) ¥ Type(k), la prime-
ra de ellas sirve para modificar la altura y las tres tultimas para compensar variaciones en las
orientaciones angulares del UAV, estas senales son recibidas por el receptor de radio que esta
embarcado en el UAV y son enviadas via I2C' al microprocesador Rabbit.

El procesador Rabbit lee las orientaciones angulares de la IMU O pr0 (k), draru (k) y Yrmo (k),
via protocolo I2C, para calcular controles en orientacién de una forma mas rapida que la PC ya
que el sistema, de vison causa un retardo que afecta la estabilidad en orientacion. Por lo anterior
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2 PLATAFORMA EXPERIMENTAL

Céamaras

A

RF RS232

Figura 1: Plataforma experimental para ambiente controlado.

Marcador

Xbee Pro S1 \

Rabbit
RCM4300

Frame del Parrot

Figura 2: Quadrotor basado en Parrot.

las senales de control debidas a las orientaciones angulares son calculadas en el Rabbit, y suma-

das a las senales de control calculadas en la PC (calculadas exclusivamente para las posiciones
espaciales z(t), y(t), z(t)) y a las senales de calibracion enviadas por el radio.

Al sumar las sefiales de control y de calibracion se generan los controles u(k), 74(k), 7o(k) y
Ty (k) los cuales modifican las velocidades en los motores del UAV para modificar su posicién y
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2 PLATAFORMA EXPERIMENTAL

orientacion. El esquema funcional mostrado en la figura 3 ilustra lo anterior. En el Apéndice A
son mostrados los diagramas de flujo de los algoritmos empleados en la PC y en el microproce-
sador embarcado en el UAV.

Camaras
x(k) yk) z(k) Ok) ¢(k) w(k)
Programa S luav MU
~ O (®) G () (K)
MOTIVE g
x(k) yk) z(k) Ok) ¢k) (k) ° & U g
1 @ e B - H
e (k) ) arc(K)| 3 5 b4
Programa ret®luse) < |\l et 2 %
. T, (k N B X!
Visual C++ |7#rc®) £ ek | BT x =
Tope (K) 3 et | 88
g 3o
o » © o
7, c(k)
PC = - |
RF/\\ / RF
N RF-RS232
uck) t,ek) 7 e(k) T, e(k)
Control RF

Figura 3: Esquema funcional de la plataforma.

Para la plataforma la distribucion de los motores y sus sentidos de giro, son fijados como se
muestra en la figura 4, dicha distribucién es el estandar usado por 3D Robotics en el autopilot
Pix Hawk. Para generar movimientos en el quadrotor se procede a variar la velocidad de los
motores tal y como se muestra en la figura 5, en funcién de las combinaciones mostradas en
dicha figura se logra crear las sefales de control u, 79, 75 y Ty, por tanto, por ejemplo, si se
desea incrementar la fuerza de elevacion en el UAV se procede a aumentar la velocidad de los
cuatro motores forma homogénea, para decrementar dicha fuerza se reduce la velocidad de los
cuatro motores de la misma manera, se procede igual para variar los torques, asi que, para
modificar la senal de control 7y (relacionado con el dngulo de cabeceo, es decir que permite
avanzar hacia adelante y atras) se aumenta la velocidad de los motores 2 y 4 y a decrementar
la velocidad de los motores 1 y 3, con lo anterior se estaria generando un torque positivo en 7y,
para generar un par negativo se realiza la accién contraria. Lo mismo ocurre con los otros dos
pares Ty Y Ty-

2.1. Modelo dinamico

En este apartado el modelo dindmico de un helicéptero con cuatro rotores es presentado,
dicho modelo ha sido obtenido aplicando el método de Euler-Lagrange. Sean R, y Ry dos sis-
temas de coordenadas. R, es definido como el sistema de coordenadas inercial de referencia y
R es otro sistema de coordenadas ligado al cuerpo del robot volador. El vector de coordenadas
generalizado para el robot es v € RS, descrito como:

v:(xyzwﬂgb)T
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2 PLATAFORMA EXPERIMENTAL

Motor 1

B
‘

Adelante Atras Giro a la derecha Giro a la Izquierda

N
mms)  Alta velocidad sentido antihorario
— Baja velocidad sentido antihorario
=) Alta velocidad sentido horario
— Baja velocidad sentido horario

Figura 5: Movimientos del UAV.

Donde el vectores (z y z) representa la posicion del centro de masa del robot volador respecto
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2 PLATAFORMA EXPERIMENTAL

al sistema R,,. el vector compuesto por (¢ 0 ¢) define los tres angulos de Euler, el cabeceo, el
alabeo y la guinada respectivamente. Con ellos es representada la orientacién del robot.

De manera que se tienen dos subsistemas, un subsistema £ referente a la parte traslacional y
otro n para la parte rotacional, es decir, £ = ( T Yy z )T €ER3 n= ( v 0 ¢ )T € R3, ver
figura 6.

Figura 6: Esquema de helicoptero con cuatro rotores.

La energia cinética de traslacién del helicoptero estd dada por la expresion:

m¢ .
Ttras = 55:’15

Donde m representa la masa del helicoptero, contemplando ahora la parte rotacional la ener-
gia cinética es dada por:

1
Trot = 5QT]IQ (2.1)

Donde 2 es el vector de velocidades angulares e 1 es la matriz de inercia. Sea W el vector de
velocidades angulares expresado respecto al marco de referencia Ry, éste esta ligado directamente
con las velocidades generalizadas 7 por la relacion cinematica estandar [20].

Q=w,n (2.2)

Reemplazando (2.2) en (2.1) se tine:
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2 PLATAFORMA EXPERIMENTAL

1. .
Trot = 5 nTWr]T]IWn n (23)
Siendo.
—sen 6 0 1 I.. O 0
W, = | sen¢cos@ cos¢p 0 I= 0 I, O
cos¢pcosf —sengp 0 0 0 I,

Entonces el vector 2 esta dado por:

¢ —sen)
Q= | Ysendcosd + fcosp
¢COS¢COS€*986H¢

Definiendo:

J(n) = W, "IW,

Implica que la ecuacién (2.3) se puede escribir como:

1. .
Trot: 577T0H77

Donde J es la matriz de inercia para la energia cinética de rotacién, expresada en bajo las
coordenadas generalizadas 7.

La fuerza que contribuye a la energia potencial presentada en el sistema dindmico es la fuerza
U debida a la aceleracién gravitacional, expresada como:
U =mgz

Siendo z la altura del helicoptero. Considerando las ecuaciones anteriores el Lagrangiano esta
dado por:

5(97 g) = Ttras + Trot -U
 RETEL TN T m
= 2 2 9z

Para obtener el modelo dindmico del helicoptero, se consideran las ecuaciones de Euler-
Lagrange, tomando en cuenta el vector de fuerzas externas generalizado, esto es:

d (0L oL
i (a«‘;) - (m) =
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2 PLATAFORMA EXPERIMENTAL

Donde F = (F¢, 7). F¢ es el vector de fuerzas aplicado al robot aéreo. Dichas fuerzas son
debidas a las entradas de control aplicadas para producir movimientos de traslaciéon y 7 es el
vector de momentos generalizados producidos por las entradas de control aplicadas para efectuar
movimientos de rotacion. Todas las otras fuerzas aerodinamicas presentadas en el sistema no son
tomadas en cuenta debido a que son despreciables comparadas con las fuerzas producidas por
la entradas de control. Las fuerzas aplicadas al mini helicoptero respecto al marco de referencia
Ry son:

I
oo

Iy
donde:

u=fi+fotfs+fa
fi:kiwf, 221,4
Donde k; > 0 es un parametro que depende de la densidad del aire p,, del area Ay, de la hélice,
de su forma y del angulo de sus palas. w; es la velocidad angular de cada motor i (M;,i=1,...4),
este conjunto de fuerzas expresado en R,, se transforma en:

F; =RF,

Donde R € R3*3 es la matriz de rotacién del mini helicoptero de cuatro rotores, ésta es:

cos 6 cos ) sen ¢ sen § cos Y — sen 1) cos ¢ sen ¢ sen 1) 4 sen 6 cos ¢ cos Y
R=| sent¢cosd sen ¢ sen 6 sen 1) + cos ¢cosy sen 6 sen 1) cos ¢ — sen ¢ cos Y
—sen 6 sen ¢ cos 6 cos ¢ cos 0
(2.4)

Esta representacion de la matriz R es muy empleada en aeronautica [20]. El vector de mo-
mentos generalizado sobre las variables de 7 es:

Ty

T¢

siendo:

4
Ty = Z TM;
i=1

9 = (fa— fa)le
™ = (fs—fi)le
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2 PLATAFORMA EXPERIMENTAL

. es la distancia entre los ejes de los motores y el centro de gravedad del helicoptero y s,
es el momento producido por el motor M; alrededor del centro de gravedad del vehiculo.

Debido a que el Lagrangiano no contiene términos en la energia cinética combinando ¢ con
7, las ecuaciones de Euler-Lagrange pueden ser divididas en las dindmicas para las coordenadas

de £ y las coordenadas de 7.

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

i 6£t7~as B 6£tras _ F
dt | p¢ 29 ¢
se obtiene:
B 0
mé+| O = It
mg

De manera similar, para las coordenadas de 7 se puede escribir:

ﬁ 8Acrot o aﬁrat -7
dt | an o )

obteniendo:

T ; T .
ro= &2 - (3% 1)
(2.5)
= Ji+Jn-120" 1)

3

Definiendo el vector de Coriolis como:

o 1 g
C(n,m) =1In 26)77(77 In)

Reemplazando el vector C(n,7) en (2.5), se tiene:

JN+C(n, 1) =7

Reescribiendo (2.5), se obtiene:

. .19 . .
J77+(J—2677(77J)>77—7’
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IN+Cn,mn=r

Donde C(7,7) es la matriz de coriolis, en ella estdn comprendidos los términos giroscopicos
y centrifugos relacionados a la dependencia de 1 sobre J. Con el fin de simplificar el analisis se
propone un cambio de variable en la entrada.

=:
Il
Rl

lo que implica que:

Jr+Clnmn=r

T = [Ty, 70, %¢]T es el vector con las nuevas entradas, las cuales son aplicadas directamente a
los momentos angulares generalizados 7y, 79 y Te.

Por lo anterior el sistema puede ser reescrito como [21]:
e = mg + mgkFE,
=7

F¢ estd definido como:

—usenf
Fe=| usen¢cosf
U €S ¢ cos 0

Figura 7: Posiciones y dngulos en un UAV.

Finalmente al multiplicar se obtiene que un robot aéreo puede ser representado por el si-
guiente sistema de ecuaciones no lineales:
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max = —usenf
my = ucosfsen ¢
mz = ucosfcosp —mg

b=7 (2.6)
6=
Y ="Ty

Donde x, y son los desplazamientos en el plano horizontal y z es la posicién vertical, ¥ es el
angulo de guinada en torno al eje z, 6 es el angulo de cabeceo respecto al eje y, ¢ es el dngulo
de alabeo entorno al eje z. Las entradas de control son: u, 74, 79, ¥ Ty. u es la fuerza generada
por los motores para elevar el UAV. 74, 7y, y 7y son los torques generados en torno a cada eje
respectivamente, como se muestra en las figuras 7 y 8.

Figura 8: Orientacion del UAV.

2.2. Conclusiones

En el presente capitulo fue descrita la plataforma experimental usada para aplicar el control
PID y el control integral éptimo, ademas se da una descripcién de el proceso realizado para llevar
acabo dichas tareas. Es mostrado brevemente el modelo matematico empleado para describir el
comportamiento dindmico de un mini helicoptero de cuatro rotores, mediante el enfoque Euler-
Lagrange.
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Capitulo 3

En este capitulo se describe la estrategia de control aplicada a la plataforma experimental
previamente mostrada en el Capitulo 2. Para controlar el UAV se procede como en [22], donde el
sistema es dividido en cuatro subsistemas y una linealizaciéon por retroalimentacién en el control
es aplicada en la dindmica z que representa mateméticamente el comportamiento en altura del

minihelicéptero.

3. Estrategia de control

Para iniciar el proceso de sintesis de la estrategia de control a aplicar en este trabajo, se
realiza la asignacién de variables de estado sobre el modelo matematico del minihelicoptero
descrito en la ecuacion (2.6) dentro del Capitulo 2. Esta asignacion de variables esta descrita de

la siguiente manera:

5 88388888
© 0o N O Utk W N =

| | (A
Tee w @ B R

1:1 = T2

Ty = —%sen(xg)

Tr3 = X4

Ty = 2+ cos(wg) sen(wr)
Irs = Tg

Te = = cos(wg)cos(xr) — g
Ty = T8

.’L;g =T¢

Tg = T19

T10 = Tp

T11 = T12

xig =Ty

(3.1)

Al utilizar esta asignacion de variables de estado (3.1), evidentemente se obtiene la ecuacion

de estado siguiente:

s
To
T3
7y
75
Tg
T7
g
Tg
T10
T11
T12

T2

T4

L6

T8

Z10

Z12

0
__sen(zg)
0
cos(zg) sen(x7)

0

cos(xg) cos(x7)

+ m

0

o O o oo

OO OO OO OO0 OO o

OO R OO OO OO O

H O OO OO OO OO O

To
To

Ty

(3.2)
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A partir de la ecuacion de estado (3.2) se realiza la sintesis de la ley de control 6ptima con
accion integral. Como anteriormente se menciono, la estrategia consiste en dividir el sistema en
4 subsistemas los cuales estan definidos de la siguiente forma:

e Subsistema z.

i5 = T
Tg = ~ cos(wg)cos(x7) — g (3.3)
e Subsistema .
11 = T12 (3.4)
T19 = Te )
e Subsistema y-¢.
T3 =14
Ty = = cos(wg)sen(xr) (3.5)
T7 = T3 '
.'i?g = 7‘4)
e Subsistema 2-0. )
T = T2
iy = — sen(zg) (3.6)
Tg = T10
L10 = To

Apoyéndose en el trabajo presentado en [22], se propone la aplicacion de una ley de control
u(t) que permite realizar una linealizacién por retroalimentaciéon de estado en el subsistema
(3.3). Este control linealizante esta definido como:

- (T(Egﬁlcjsfb)) (3.7)

Entonces lo que se busca primeramente es sintetizar las leyes de control 79 y 74, que sean
lo suficientemente robustas y de dinamica rapida de tal forma que las condiciones tan(f) ~ 6 y
tan(¢) ~ ¢ se cumplan para un tiempo relativamente pequenos. Suponiendo, que las condiciones

anteriores se cumplen, entonces cada uno de los subsistemas descritos en (3.3)-(3.6) pueden ser
representados de la siguiente manera:

BRRIBEHE
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~—— ~——
Ad) B«/)
T3 01 0 O T3 0
g | |0 0 g O T4 0
i | =100 0 1 ||a |0l
JL:g 00 0 O xs 1
—_— ——
Ay<¢> By¢>
.13'1 0 1 0 0 I 0
58'2 _ 0 0 —g 0 To 0
do | =100 0 1] a |T]o]|l
l’io 0 0 0 0 T10 1
——
Aze Bgye

Es claro que los subsistemas presentados anteriormente son lineales y con representacién
genérica indicada a continuacién respectivamente:

iz = Azxz + Bzuz

Ty = Ayzy + ByTy
Typ = Aypys + ByeTy
Tpo = AroTzo + BroTo

(3.8)

Ahora bien, retomando la ecuacién (3.7) se define a la sefal u; como la ley de control
optimo. Para obtener la ley de control 6ptima se debe resolver de forma numérica una Ecuacién
Algebraica de tipo Riccati, este control esta definido como:

up = —R;'BIP,x. (1)

donde u; esté sujeto al indice de desempeno cuadratico J, dado por:

o0
J, :/(xZTQZxZ+ufRZ)dt
0

El control ¢ptimo 7 para la regulacion del dngulo de guifiada v del cuadricoptero, estd
definido de la manera siguiente:

Ty = —R;lngw.ﬁw (t)
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el cual estd sujeto al indice de desempeno .J; definido por:

Jy = (l‘imew-‘rTiRw)dt

Para el caso del control 6ptimo 74 dedicado a regular el dngulo de alabeo ¢ del UAV, se
encuentra definido como:

—1pT
Typ = _Ry¢ Byqspwxw(t)

con indice de desempeiio Jy4 asociado definido por:

T 2
Jy¢>:/(wawwarqubRw)dt
0

Finalmente la senal de control éptimo relacionado con el angulo de cabeceo 6 que esta
denotado por 7y se encuentra definido de la forma siguiente:

oo = =Ry BlgProtro(t)

y su respectivo indice de desempeno J,¢ es:

oo

J:L’G 2/($£9Qze$m9+7'§eRm9)dt
0

3.1. Modelo dindmico discretizado

En razén de que en la presente tesis se desarrollan validaciones experimentales de la estrate-
gia de control propuesta para la estabilizaciéon del cuadricéptero, es importante considerar que
estas validaciones involucran la utilizacion y aplicacion de dispositivos de computo (microcon-
trolador). En funcién de esta reciente condicion, se hace necesario encontrar la representacion
discreta tanto del modelo como de las leyes de control hasta ahora sintetizadas. Para tal fin se
emplea la aproximacion de Euler sobre los subsistemas definidos en la ecuacion (3.8) con tiempo
de muestreo T, obteniéndose lo siguiente:

e Subsistema z(k).
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3 ESTRATEGIA DE CONTROL

r5(k+1) = ()+955()
z(k+1) = T | "B cos(wg(k))cos(x7(k)) — g| + w6 (k)

e Subsistema (k).

xn(k + 1) = Txlg(k) + xn(k)

e Subsistema y-¢(k).

x3(k +1) = Taa(k) + z3(k)
za(k+1) = T | “ cos(wg(k))sen(zr (k)| + za(k)
z7(k+1) = Tﬂfs( ) +a7(k)
Ig(k + 1) = TT¢( ) + l‘g(k)
e Subsistema z-0(k).

) =
zo(k+1)=T [ “(k) sen(mg(kz))} + x2(k)
rg(k+1) = Tﬂcw(k) + @9 (k)
x10(k + 1) = T1e(k) + z10(k)

Para eliminar las no linealidades se aplica un proceso analogo al aplicado para el caso conti-
nuo. Entonces, realizando una linealizacién exacta con la ley de control u(k) propuesta, queda
de la siguiente forma:

u(k) = m(us(k) + g)(cos(xg(k))cos(x7(k))) "

Lo cual causa que los subsistemas discretos queden definidos de la forma que a continuacion
se presenta:

ws(k+1) ] [ 1 T [ xs(k) 0
{ xZ(k+1) 1o 1 ]| ajz(k) } + { T } [u (K)] (3.9)
Az() B.(k)
Ill(k + 1) | I 1 T 1T xll(k> r 0
{ zipk+1) | 7 [0 1 ]| 21a(k) } Tl ] [y (k)] (3.10)
Ay (k) By k)
3(k +1) 17 0 077 as(k) ] 0
€ (k+ 1) _ 0 1 T 0 T (k;) 0
xi(k+ n| |00 91 T :ci(k) 1 o | (3.11)
ws(k+1) 00 0 1] |asth)| | T
Ayo k) Byg k)
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3 ESTRATEGIA DE CONTROL

1k +1) 17T 0 0 21 (k) 0
zo(k+1) | _ |0 1 —¢gT 0 zo(k) 0
zo(k+1) 00 1 T wo(k) | T | o | [ (3.12)
——
Az (k) Baok)

Para que la linealizacion anterior de los subsistemas sea valida debe garantizarse que 74 (k)
es tal que tan(6(k)) = (k) y que 74(k) es lo suficientemente robusta para que tan(¢(k)) ~ ¢(k).
Entonces si estas condiciones son satisfechas, los cuatro subsistemas linealizados estan dados en
la ecuacién como a continuacion:

z(k+1)= A,z (k) + Bui(k)
wy(k+1) = Ayxy (k) + Byy (k)
zyg(k +1) = Aypzye(k) + Byge (k)
wxg(k + 1) = Awgwxg(k) =+ Bmng(k)

3.2. Control integral aplicado al modelo dindmico discreto

De lo abordado en el Apéndice A, se sabe que para considerar la acciéon integral, se define
una nueva variable de estado &, la cual define el error de estado de la siguiente forma:

5(t) £ e(t) = z(t) — zr(t) (3.13)

Donde e(t) representa el error, x(t) la variable de proceso y xzr(t) la referencia fijada para
dicha variable. Retomando 7" como el tiempo de muestreo y aplicando la aproximacién de Euler
se puede decir que:

o olk+1)—o(k))
5(t) ~ 7 (3.14)

Sustituyendo la ecuacion (3.14) en (3.13), se tiene:

o(k+1)—o(k)
)=o) _ oy

o(k+1) =o(k) + Te(k)

Sustituyendo el error (3.13) en la ecuacién anterior, ésta puede ser reescrita de la siguiente
manera:

o(k+1)=0(k)+Tz(k) — Txg(t)

A continuacion se procede a aplicar el algoritmo del control integral a cada uno de los
subsistemas discretos (3.9)-(3.12) que representan al UAV. Para el subsistema relacionado con

la altura (z(k)) del vehiculo aéreo, se consideran las siguientes definiciones: x5(k) £ x1.(k) y

A . . . . . _
x6(k) = w2, (k), a partir de las definiciones anteriores dicho subsistema puede reescribirse como:

=l TR ] 2w
—_— —_—

ALk B (k)
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3 ESTRATEGIA DE CONTROL

Continuando con el proceso de sintesis de la accion integral se define ey, (k) 2 21.(k)—z1.r(k)

y e2.(k) = 22, (k) — 22.r(k) como los errores en los estados z1.(k) y z2.(k), donde z1.5(k) y
x2,r(k) son las referencia dadas para x1.(k), z2. (k), respectivamente. Considerando o1 (k+1) =
e1-(k) y o2.(k + 1) = ea,(k) el vector del sistema aumentado para el subsistema z(k) queda
entonces definido por:

w12 (k+1) 1 T 0 0 12 (k) 0 0
w1 | L0 1 0 0| zau(k) T - 0
G (kb +1)= o12(k+1) T 0 1 0 o1 (k) o | m) z1:r(k)
O'Qz(k + 1) 0 7T 0 1 ng(k) 0 mng(k)
~—— —
Az B XzZref

A, 0 B.

Con respecto al subsistema relacionado con el angulo de guifiada 1, se tiene x11(k) 2 z1y (k)

y x12(k) = x94(k), por tanto el subsistema (k) esta definido como:

ety =l T ] +L%l[7w<k>}

Ay (k) By (k)

donde de manera similar al estado z(k) se tiene que ey (k) = 1y (k) — z1gpr(k) y ey (k) £

Zay (k) —x2yr (k) son los errores en los estados x14 (k) y 22y (k), con z1yr(k) y 22y r (k) definiendo
sus respectivas referencias. Nuevamente asignando o1 (k + 1) = e14(k) y o2p(k + 1) = eay(k),
el vector de estado extendido para el subsistema (k) queda definido como:

(Z)
Epiy (k) = Iwgkg
(k)
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3 ESTRATEGIA DE CONTROL

Siendo su correspondiente representa en espacio de estado la siguiente:

1y (k + 1) 1 T 0 0 z1y (k) 0 0
mzw(k} + 1) 0 1 0 O Jigw(k}) T 0
1 = = -
S+ = ki) T 0 1 0| | owmk | T o™ snm
oop(k + 1) 0O 7 0 1 o2y (k) 0 z2yr (k)
—— —_—
Ay By Xyres

El procedimiento se aplica y desarrolla de manera anéloga para los dos subsistemas restantes
y— (k) y x — 0(k). Para el subsistema y — ¢(k) se realizan las siguientes definiciones:

8
w
)

Sy

&
'
e e e e

8 8 8 8
w
©
Sy

=

5
—~ o~~~
>
NN NN

)
)

de tal manera que al ser aplicadas se llega a la siguiente representacién en espacio de estado
para este subsistema.

z1y(k+1) 1T 0 0 z1y(k) 0
xoy(k+1) | | 0 1 ¢T O Zay (k) 0
vagk+1) | =10 0 1 T || ask) | T| o [le®)]
Z‘4¢(k‘ + 1) 0 0 1 .134¢(]€) T

Ayo) Byor

Definiendo ahora las variables del sistema aumentado y los errores, se tiene que:

o1y (k+1) = ey (k) = 21, (k) — 21,r(k)
ooy (k + 1) 2 €9y (k) = 2y (k) — 22y (k)
03k +1) = eag(k) = w30 (k) — w35R(k)
o1p(k +1) = eap(k) = 249(k) — 249r (k)

Donde x1,r (k) es la referencia para x1,(k), zoyr(k) es la referencia para xoy(k), 34r(k) €s
la referencia para x34(k) y z4¢r (k) es la referencia para x4, (k). El vector del subsistema y —¢(k)
aumentado est4 dado por:

35



3 ESTRATEGIA DE CONTROL

§u¢(k) =

lo que lleva a la siguiente ecuacion de estado representando en forma discreta la dindmica del

subsistema y — ¢(k):

z1,(k +1) 1 T 0 0 0 0 0 0 z1, (k) 0 0

22y (k +1) 0 1 gI' 0 0 0 0 O 22y (k) 0 0

239 (k + 1) 00 1 T 0 0 0 0 w30 (k) 0 0

| zagk+1) | | 0 0 0o 1 0 0 0 o0 T4 (k) T 0
Eypry (k+1) = o'jzj(k +1) || T o 0o 0o 1 0 0 0 ajj(k) oo [ W] Rk
o2y (k +1) 0T 0 0 0 1 0 0O o2y (k) 0 2oy r (k)
0’3¢(k) + 1) 0 0 T 0 0 O 1 0 0’34)(](7) 0 ZE3¢R(k))
0'4¢(k + 1) 0 0 0 T 0 0 0 1 O’4¢(k) 0 CE4¢R(]€)
Ay Bye Xypref

o+ = | 70 D )+ | Pt |

Finalmente para el subsistema x — 0(k) se proponen los siguientes asignaciones de variables:

ST

)
~—

[y
8

)
~—

8 8 8
w N
> 8
Sy
N

8
N
B}
—~

=N
~

Lo cual implica que la representacion espacio estado para este subsistema esta definida como:

Tog(k+1) | |0 1 —gT" 0O Zoz (k) n

.%'39(]6 + 1) 10 0 1 T .7;39(/6)

za9(k+ 1) 0 0 0 1 249 (k)
Azor)

0

0
T

Beo(k)

[70 (k)]

Las variables auxiliares y los errores para construir el sistema aumentado son:

o1 % e12(k) = 212 (k) — 210 (k)
02y = 62z(k) = 962z(k) - xzzR(k)
T30 = eso(k) = z30(k) — z30R (k)
049 = eag(k) = 240(k) — z40r (k)




3 ESTRATEGIA DE CONTROL

Donde z1,r(k) es la referencia para x1,(k), z2.r(k) es la referencia para xo,(k), z3or(k) es
la referencia para x3g(k) y x49r (k) es la referencia para x49 (k). El vector del subsistema x — (k)
aumentado esta dado por:

£L‘1z<k7)
J)Qw(k)
z30(k)
oot = | 70
ng(k’)
Ugg(k‘)
| a0(k) |

Claramente se puede deducir que la ecuaciéon de estado asociada a esta asignacion y aumento
en dimensién del vector de estado es la siguiente:

Tiz(k+ 1) 1 T 0 0o 0 0 0 O 14 (k) 0 0
Tox(k+ 1) 0 1 —gT 0O 0 O 0 O 2z (k) 0 0
z30(k + 1) 0 0 1 T 0 0 0 O z30 (k) 0 0
z49(k+1 0 0 0 1 0 0 0 O x40 (k T 0
Lao(r) (b+1) = mEk + 1% =lT o o o0 1 0 0 o0 ME;@% oo | ®—] artk)
0'2:,;(]9 -+ 1) 0 T 0 0 0 1 0 0 Uzw(k)) 0 :EQzR(k))
G’gg(k + 1) 0 0 T 0 0 0 1 0 G’\;g(k) 0 IggR(k)
U49(k’ + 1) 0 0 0 T 0 0 0 1 049(k) 0 149R(k)
——— —_—
Ago Bao XzGref

A, 0 B,
Sao iy (K +1) = { ch;]:;) L ]fxe(k)(k‘) + [ o }Te(k)

Los controles optimos ui(k), 74 (k), 74(k) y 7o(k) han sido hallados utilizando la funcién e
indice de desempeno asociado a cada uno de los subsistemas aumentados. Es claro que para
que estos cuatro controles puedan ser aplicados es necesario verificar la controlabilidad de cada
subsistema. Por lo tanto, se procede de la siguiente forma: si el par A, (k), B,(k) es controlable

{ A(K) Ba(k)
C.(k) 0
ndmero de controles, entonces (A,, 3,) es controlable. Suponiendo que esto se cumple, se puede
calcular el control 6ptimo u} (k) estd definido como:

}, es de rango 2 + 1, donde 2 es el numero de variables de estado y 1 es el

ut (k) = —(R. + BIP.B.) ' BI'P. A.2* (k)

sujeto al indice de desempeno dado por la siguiente ecuacion.

o0

J. = Z (x?(k)szz(k) + “?(k)RZ)

k=1

donde @, >0, R, > 0y P, es la solucién a la ecuacion algebraica del tipo de Riccati asociada
definida como:
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3 ESTRATEGIA DE CONTROL

P. = ATP.A. - ATP.B.(R. + BIP.B.) BT + Q.

De forma similar si el par Ay (k), By (k) es controlable y é,wgg Bw()(k)
»
donde 2 es el numero de variables de estado y 1 es el nimero de controles, para este subsistema,
entonces (Ay,By) es controlable, si es asi el control 6ptimo para el angulo de guifiada 1 del
UAV es:

} ,es de rango 2+1,

(k) = —(Ry + By PyBy) ' By Py Ay, (k)

con indice de desempeno J, definido por:

Ty =Y (@h (k) Quwy (k) + 75 (k)Ry)
k=1

Donde Qy > 0, Ry > 0y Py es la solucién a la ecuacion algebraica del tipo de Riccati para
este subsistema y definida como:

Py = Ag'Pd,.Aw — ./45731/,311,(7311, + Bipd,lgw)_llgg + Qw

Trabajando ahora con el subsistema y-¢ (k) se tiene que si el par Ay (k), By (k) es controlable
Ayo(K) Byo(k)
Cyo(k) 0

el namero de controles, entonces (Ay4, Bys) es controlable, lo que implica que el control 6ptimo
para el alabeo del UAV es 7, (k) es:

, es de rango 4 + 1, donde 4 es el nimero de variables de estado y 1 es

7{;(7)(]‘3) = _(Ryd) + BZJ’wa)7lByT¢7’y¢Ay¢IZ¢(k)

Sujeto al indice de desempeno J,4 mostrado en la siguiente ecuacion:

(oo}

Tyo = Z ($Z¢(k)Qy¢xy¢(k) + Ty2¢(k)Ry¢)

k=1

Donde Q4 > 0, Ryp > 0y Pye es la solucién a la ecuacién algebraica del tipo de Riccati,
dada por:

Pyg = A§¢Py¢-’4y¢ - -Azqﬁpyaﬁlquﬁ(quﬁ + Bg¢7)y¢3y¢)_135¢ + QW

Finalmente para el subsistema z-0(k) de igual manera, si el par A, (k), Byo(k) es controlable
Cro(k) 0
el numero de controles, entonces (A,g, Bzg) es controlable, lo que implica que el control 6ptimo
para el angulo de cabeceo 6 del UAV es:

, es de rango 4 + 1, donde 4 es el nimero de variables de estado y 1 es

Tro(k) = —(Rao + Ba:cFePrGBz@)_lBgoprzﬁxze(k)

con indice de desempeno 7, definido como:
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3 ESTRATEGIA DE CONTROL

oo

Too = Y (w15(k) Quowao (k) + 775 (k) Rae)

k=1

Donde Q.9 > 0, Rzp > 0y Prp es la solucion a la ecuacion algebraica del tipo de Riccati
dada por:

Pmﬁ = Agelpxﬂ-Aze - AgelprBzO (Rzﬁ + BgelprBm())ilng + QIO

3.3. Conclusiones y Comentarios

En este Capitulo se presentdé de una manera detallada la estrategia de control empleada,
la cual consiste en dividir el sistema en cuatro subsistemas, agregando una accién integral,
dicha estrategia, ha sido sintetizada directamente de cada uno de los subsistemas discretizados.
Se muestra el algoritmo aplicado a dichos subsistemas para la sintesis del control, tanto en
tiempo continuo como en discreto. Ademas se expresan los controles optimos hallados para
cada subsistema en funcién de su representacion espacio estado, la cual es obtenida al aplicar
inicialmente una linealizacion exacta.
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Capitulo 4

En este capitulo son mostrados los resultados de simulacién y experimentales obtenidos durante
la realizacion del presente trabajo de tesis. Primero es mostrada la simulacion la cual permitio
verificar la viabilidad de aplicar a un vehiculo aéreo de cuatro rotores el algoritmo de control
propuesto en el Capitulo 3. A continuacién se muestran los resultados que arrojo el uso de un
controlador PID en la planta, de igual forma los resultados obtenidos cuando se aplico el control
6ptimo integral. El utilizar un control PID es para establecer un criterio de comparacién entre
este controlador y el algoritmo de control 6ptimo con accién integral, el criterio comparativo
utilizado es el consumo de energético medido en un total de cinco experimentos para cada caso y
promediando los resultados obtenidos. Lo anterior se hizo con el fin de comprobar el porcentaje
de ahorro de energia presentado por el control integral 6ptimo respecto a un PID. Este tltimo
fue sintonizado empiricamente lo que implicé una ardua tarea, mientras que el control 6ptimo
se sintonizo mediante la resoluciéon numeérica de las ecuaciones algebraicas del tipo de Riccati
empleando el codigo mostrado en el Apéndice D. Al final las conclusiones generales del trabajo
son abordadas.

4. Resultados

4.1. Resultados de simulacion

La simulacion del sistema se hace en el programa SIMULINK de MATLAB 2013 utilizando
la funcién "S-function". Para realizar las tareas de simulacién se construyé el modelo dindmico
del robot aéreo utilizando los bloques disponibles en SIMULINK, el resultado es mostrado en
la figura 9. Asi también, las Ecuaciones Algebraicas de Riccati son resueltas en MATLAB uti-
lizando el comando DARE (Discrete Algebraic Riccati Equation), lo cual puede ser consultado
dentro del programa desarrollado y que se muestra en el Apéndice D. Para simular el vuelo
del UAV se emplea un tiempo de muestreo T= 10 ms, la referencia se fija en: z,.r(t) = 10cm,
Yref(t) = 20cm, zper(t) = 30cm, Oref(t)=@res(t)=1rer(t) = 0°. Las matrices de penalizaciéon
utilizadas para el control y el estado son las siguientes:
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100 0 0 0 0 0 0 0
0 1000 0 0 0 0 0 0
0 0 1000 0 0 0 0 0
0._0,_| 0 0 0 100 0 0 0 0
e 0 0 0 1000 O 0 0
0 0 0 0 0 00 0 0
0 0 0 0 0 0 1000 0
.0 0 0o 0 0 0 0 1000
Ry = Rap = (1]
o | * %
C——pmem Thm ﬁ W e Xj»@
B DDIJIE:integrad:r—I fuj=tm sin(The) Dobke v, xsp
angulo Theta integrcor x Y
& | NG
v pp Y J VP
i ¥p » 5
.—’ phi pp D:: | o P Dable : =
TPhi e ()= m cos(The) sin(Phi)  INtEgrCry —m’?
anguloPhi : n
N f(u) l—»z = ="
i zpp e i B
(33 7.' f(u)L)/mcos(The) cosPhi) g Dﬂh: Phi J,:.T_ip)
integradarz. e
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@ The P :10
u TheP
— Y
psi pp - - ?
DDIJ_IE: inre?:ra_djr PsiP
anqulo Psi

Figura 9: Diagrama a bloques del modelo del UAV cargado en SIMULINK.

En la figura 10 se muestra el esquema de control cargado al simulador, los bloques de ga-
nancias son hallados mediante la ejecucion del codigo mostrado en el Apéndice D. Como puede
apreciarse en la figura mencionada, existe un bloque denominado “cuadrirrotor” dentro del cual
se encuentra el diagrama ilustrado en la figura 9, de dicho bloque se obtienen las 12 variables de
estado del sistema. Como se explico en los capitulos precedentes, éstas son divididas en cuatro
subsistemas y se aplican las ganancias 6ptimas halladas para el controlador de cada subsistema.
Es asi que se obtienen los 4 controles 6ptimos que sirven para cerrar el lazo en el modelo del
UAV. Todo lo anterior se realiza una vez establecidas cada una de las referencias que son mos-
tradas en los bloques “SP".
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Las graficas de los resultados generados por la simulacién son mostradas de la figura 11 a la
figura 18. Pueden observarse los comportamientos de las variables que definen las 3 posiciones y
las 3 velocidades traslacionales y angulares del UAV. Todas ellas alcanzan la respectiva referencia
previamente establecida. Asi también, se observa el comportamiento de los cuatro controles
aplicados para la manipulacion del robot. Es de resaltar que la trayectoria seguida por el UAV
es libre, esto en el sentido que no obedece a alguna previamente fijada y es sélo el resultado de
intentar alcanzar el estado deseado.
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Figura 10: Esquema de control en SIMULINK.
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Figura 11: Posiciones z(t), y(t), z(¢)
simuladas.
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Figura 13: Velocidades en z(t), y(t),
z(t) simuladas.
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Figura 15: Velocidades angulares

0(t), ¢(t), ¥(t) simuladas.
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Figura 12: Errores en posicion x(t),
y(t), z(t) simulados.
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Figura 16: Senales de control 6pti-
mas 7p(t), T (t), Ty(t) simuladas.
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307
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Figura 17: Control éptimo wu(t) si- Figura 18: Trayectoria del UAV en
mulado. 3D simulada.

4.2. Controlador PID

En esta subseccién se presentan los resultados obtenidos al aplicar el controlador PID sin-
tonizado heuristicamente. El algoritmo usado es el mostrado en el Apéndice A dado por la
ecuacion (A.19). El tiempo de muestreo usado es T= 50ms, el set point es fijado en z(t) y y(¢):
Zref(t)=Yres(t)=0cm. Para la dindmica z(t) la referencia es variante en el tiempo en el intervalo
0 <t < 5s se tiene z.y = Ocm, para t > 5s se tiene z,.y = t * 0.45cm saturado a 30cm, es
decir una vez alcanzada esta altura el valor deseado permanece constante. Para 0(t), ¢(t), ¥(1):

Oref(t)=dres(t)=1rer(t)=0°. Se realizaron 5 experimentos el tiempo de vuelo es de 180 segundo
para cada uno de ellos, de la figura 19 a la figura 34 se muestran los resultados para uno de los
experimentos realizados al emplear el controlador PID en el UAV. Para aplicar el controlador
PID el sistema fue dividido en 4 subsistemas como se indica en el Capitulo 3.

0.3r

—ex(t)

Posicion (m)
Error (m)

0 50 100 150 200 0% 50 100 150 200
Tiempo (s) Tiempo (s)
Figura 19: Posiciones y referencias Figura 20: Errores en posicion x(t),
x(t), y(t), z(t) aplicando PID. y(t), z(t) aplicando PID.
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4.3. Controlador Optimo Integral

Al igual que en los experimentos para el caso de la aplicaciéon del controlador PID, también
para el control 6ptimo integral se realizaron 5 experimentos, el tiempo de muestreo usado para
calcular los controles 6ptimos fue seleccionado en T= 50ms, y la referencia fue establecida en
z(t) y y(t): Tref(t)=Yres(t)=0cm, mientras que para la dinadmica z(t) su referencia es variante
en el tiempo, en el intervalo 0 <t < 5s: 2.y = Ocm, con comportamiento regido por la funciéon
Zref = t* 0.45cm para t > bs, hasta alcanzar 30cm donde es saturado. Es decir para t > 5s
la altura permanece constante en 30cm. Para 6(t), ¢(t), ¥(t): Ores(t)=¢res(t)=tref(t)=0°. Las
matrices usadas para penalizar los controles estdn definidas como:

50 0 0 0
0 1 0 0
=190 01 0] R= =490 ;
0 0 0 1
18 0 0 0
0 171 0 0
Q=119 0 01 0] Ry =180 ;
0 0 0 1
o9 o 0 0 0 0 0 0 T
09 0 0 0 0 0 0
0 0 1x107¢ 0 0 0 0 0
0, —0,— |00 0 1x1077 0 0 0 0 Rao =40 ;
ve = =20 = | g o 0 0 4 0 0 0 ' Rys =31 ;
00 0 0 0 10 0 0
0 0 0 0 0 0 1x107° 0
L0 0 0 0 0 0 0 1x107° |

Los Resultados experimentales obtenidos al aplicar el control éptimo de horizonte infinito,
para una de las 5 pruebas realizadas, son mostrados en las figuras (35 a la 50). Como puede
apreciarse el sistema es estable en toda la regién de operacién, lo que hace al control adecuado
para la tarea de estabilizaciéon encomendada, pero ademas los resultados obtenidos son muy
aceptables con respecto al comportamiento dinamico de la plataforma.
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4.4. Comparaciéon entre controlador PID y controlador 6ptimo inte-
gral

La comparacién de porcentaje de ahorro de energia entre el controlador PID y el controlador
optimo integral de horizonte infinito es hallada en funcion de la integracion de los indices de
desempeno para cada uno de los 4 subsistema dindmicos, lo anterior es mostrado en la tabla 1.

Indice de desempeno PID Integral | Ahorro PID % | Ahorro Integral %
VN 10849 4026 — 62.89
Jrs] 1545 3966 61.04 —
Jirol 6238.80 3847.85 — 38.32
T 3930.01 2028.20 — 48.39

Tabla 1: Tabla de comparacion de indices de desempeno entre el controlador PID y el controlador
6ptimo integral.
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Adicionalmente, para obtener otra caracteristica comparativa entre los controladores aplica-
dos se ha empleado el sensor de corriente ACS712 acoplado a un microcontrolador PIC18F4550
de Microchip (para méas detalles ver Apéndice E). Al utilizar este sensor se es capaz de medir
la corriente consumida por los motores que proporcionan sustentacion al helicoptero (ver figura
51). Los datos adquiridos fueron guardados en SIMULINK de MATLAB, durante las 5 ocasiones
en que se desarrollaron los experiementos tanto para el controlador PID y el controlador 6ptimo
integral de horizonte infinito. Los resultados obtenidos son mostrados en las figuras 52-53 (figura
52 para el control integral 6ptimo y figura 53 para el controlador PID).

Cable de

alimentacion \

Sensor de corriente

Figura 51: UAV Conectado al sensor de corriente.
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Figura 52: Senales de corriente al aplicar el control integral éptimo de horizonte infinito.
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Figura 53: Senales de corriente al aplicar el control PID.

Para determinar el tiempo de adquisicion de los datos referentes al consumo energético se
realizo el siguiente procedimiento, se desactiva durante 100ms una salida del microcontrolador y
solamente se activa durante la adquisicién y envio de datos, realizando lo anterior y con la ayuda
de un osciloscopio DSO-2090 el tiempo de adquisicion se estimo6 en 98ms (como se muestra en
la figura 54). Con el dato anterior y sabiendo que el UAV fue alimentado a 11.5V, se procede a
calcular la potencia eléctrica. La tabla 2 muestra la potencia consumida por cada controlador

durante los experimentos realizados.
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T
S

iy T .,\
\ \
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CH1Peiiod = 138ms

200V

Time 100ms

Figura 54: Senal PWM que permite saber el tiempo exacto de adquisicién empleado.
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N. de Prueba | Controlador PID P(Watts)

C. Optimo Integral P(Watts)

11240.57538

10881.30559

11277.81777

10980.20998

11105.32321

10917.09009

11272.88084

10999.95773

QY | W DN+

11530.29733

10915.11559

Tabla 2: Tabla de consumo de energia por cada experimento realizado.

Obteniendo la media de los consumos energéticos estimados en cada uno de los experimentos
realizados para cada uno de los 2 controladores, se puede establecer una comparacién del ahorro
de energia real del controlador 6ptimo integral con respecto al controlador PID. Dicho anélisis

es mostrado en la tabla 3.

Control

P. promedio (Watts)

Ahorro %

C. PID

11285.37891

C. Optimo Integral

10938.73580

3.071612514

Tabla 3: Tabla de ahorro de energfa enfoque consumo eléctrico.

A continuacién es presentado un tercer andlisis el cual esta basado en el enfoque de energia
cinética y potencial, para los 5 experimentos realizados se hace el calculo de la energia total en
funcién de los valores medidos y se obtiene el promedio. El consumo de energia es mostrado en
la figura (55), en la tabla 4 se muestra el ahorro energético obtenido desde esta perspectiva.
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Figura 55: Potencia consumida por los dos controladores desde el enfoque energia cinética y

potencial.
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Control P. promedio (Watts) | Ahorro %
C. PID 7721.82443 -
C. Optimo Integral 3608.97545 53.26265

Tabla 4: Tabla de ahorro de energia desde el enfoque energia cinética y potencial.

4.5. Conclusién General.

Con los resultados obtenidos se demuestra que las técnicas de control 6ptimo avanzadas,
como es el caso que se estd abordando que ademas tiene agregado una accién integral permiten
ahorrar energia sin tener que buscar heuristicamente las ganancias del controlador. Este no es el
caso del controlador PID, ya que no existe un método directo para sintonizarlo sobre sistemas
no lineales, y el hallar sus ganancias que le permitan operar correctamente puede resultar una
tarea muy complicada, laboriosa y en ocasiones con un éxito muy limitado.

Al analizar el ahorro de energia comparando los indices de desempeno, éste pareciera ser
considerablemente grande, pero al realizar las mediciones en la potencia consumida por el UAV,
y de acuerdo a los resultado obtenidos el ahorro no es muy significativo, sin embargo este ahorro
existe. Considerando un vuelo promedio estdandar de 20min para un UAV de talla pequena y
aplicando este algoritmo se incrementaria el tiempo de vuelo 36.95s mas. El analisis de energia
desde el enfoque cinética-potencial muestra un ahorro del mas del 50 % sin embargo el analisis
de energia desde la perspectiva de consumo eléctrico denota que esto no es un valor efectivo,
lo anterior se debe a que en el modelo no se contempla el consumo energético del controlador
electronico (microprocesador) y los deméas componentes que forman parte del UAV (motores,
regulador, etc.), lo que demuestra que el mayor consumo energético se concentra en dichos ele-
mentos.

Es importante resaltar que la linealizaciéon exacta aplicada permite garantizar la estabilidad
del sistema no sélo en una regién de operacién sino en toda la trayectoria del sistema como
se demuestra en [22]. Ademaés, se demuestra que el controlador éptimo es lo suficientemente
robusto ya que al aplicar perturbacion al UAV se observd que el control integral es capaz de
mantenerlo en una zona de operacién, absorbiendo las perturbaciones causadas por viento y por
las dinamicas que no hayan sido modeladas.
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Apéndices
Apéndice A

A. Métodos empleados

Para el desarrollo de este trabajo se emplean las siguientes metodologias.

A.1. Control 6ptimo de horizonte infinito via programacién dindmica

Considere el siguiente sistema no lineal variante en el tiempo:

'r(t) = f(‘r(t)vu(t))v {E(to) = X9 (A].)

donde z(t) € R™, u(t) € R™ y f es una funcién continuamente diferenciable en un dominio
incluido en R™ x R™. El control u(-) pertenece a un conjunto U, donde U denota el conjunto
de funciones continuas a tramos, subconjunto de R™, al aplicar el control u(-) se genera una
trayectoria z(-) con condiciones iniciales z, en el instante ty. Sea z,.f(t) € R”, la senal de
referencia establecida para A.1.

Suponga que se desea hallar un control u(t) € U, tal que el sistema en lazo cerrado en (A.1)
genera una trayectoria que converja lo mas rapido posible a la referencia fijada, en funcién de
un indice de desempeno establecido. Para hallar una solucién a este planteamiento se procede
a definir dicho indice de desempefo, el cual, debe penalizar al estado del sistema y al control.
Dicho indice se define como sigue:

3Ot 0) = [ Lo(0) )t (4.2)

to

donde L es una funcion escalar definida positiva que representa una penalizacién en el estado
z(+) y en el control aplicado u(-). Para penalizar unicamente la energia aplicada al sistema, se
puede definir L(z(t), u(t)) = uT (t)u(t).

Suponga que u*(t) es un control que permite minimizar J*()(to, o), esto implica que:

Ju*(')(to,l‘o) < Ju(')<t0,$0)7 ’U,*<> clU

Si lo anterior se cumple, u*(t) se dice control 6ptimo. El cientifico estadounidense Richard
Bellman present6 el método de programacion dinamica para resolver problemas de optimizacion
con restricciones que involucran ecuaciones diferenciales. Una aplicacién particular de este mé-
todo, es el problema del control 6ptimo, en este problema las restricciones se interpretan como
la ecuacién de estado que representa al sistema a controlar. Este método consiste en reemplazar
el problema de optimizacién dado por (A.1) y (A.2), el cual contiene una minimizacion en el
espacio de controles admisibles U, por una ecuacion diferencial matricial en derivadas parciales,
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llamada ecuacién de programaciéon dindmica o ecuacién de Hamilton-Jacobi-Bellman, definida
€omo:

0= Iunel'urjl{L(Jc(t), u(t)) + Vi V(z) - flz(t),u(t))}, YVt € [tg,00), z(t) € R" (A.3)

donde d‘gﬁw) =V, V() f(z(t),u(t)). La ecuacion de Hamilton-Jacobi-Bellman se satisface por

una funciéon de Bellman V(z), la cual se define como:

V(zo) = migJ“(‘)(tO,xo) (A4)
ue

Para que la funcién de Bellman satisfaga la ecuacion (A.3) es necesario que la funcién V(-)
sea continuamente diferenciable a lo largo de las trayectorias del sistema (A.1). A continuacion
se explica brevemente el uso de estas ecuaciones para resolver el problema del control éptimo
de horizonte infinito para el caso de los sistemas lineales.

Considere el siguiente sistema lineal:

i = Ax(t) + Bul(t) (A.5)

donde el vector de estado z(t) € R", la matriz A € R™*", u(t) € R™, B R"*™, sea J un indice
de desempeno cuadratico dado por:

J = /Oo (T ()Qz(t) + u™ (t) Ru(t))dt (A.6)
0

Q € R"™™ y R € R™™ ambas son matrices constantes siendo ) semidefinida positiva y R
definida positiva. Sea U el conjunto de controles admisibles para el sistema (A.5).

U = {todas las funciones u(t) \ u(t) es una funcion continua a tramos de forma que el sistema
(A.5) es estable en lazo cerrado}, lo anterior implica que el par (A, B) es controlable o al menos
estabilizable. u(t) es una funciéon del estado x(t), es decir u(t) = u(x(t)). Suponga que existe un
control u*(z*(t)) admisible tal que se minimice el indice de desempefio (A.6).

u(z(t)) = u*(2"(t)) (A7)

Con el fin de sintetizar la ley de control (A.7) se busca una funcién V(z(t)) definida positiva
de manera que su derivada a lo largo de las trayectorias del sistema (A.5) sea:

dv(z*(t)) _ . .
= L), (1) (A-8)

siendo :
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L*(x(t), u" (1) = 27 (t)Qu(t) + wT (x(t)) Ru* (x(t))

Integrando ambos miembros de la ecuacion (A.8) desde 0 hasta oo se tiene:

lim V(x(t)) — V(xo) = — /000 L* (2" (t, x0),u*(t))dt

t—o0

Se supone que u* es un control admisible, de esta forma estabiliza al sistema por lo que:

V(xp) = /000 L*(x* (¢, z0),u™(t))dt

x*(t, z0) es la solucion del sistema en lazo cerrado aplicando el control u*(t), dado que L*(z*(¢), u*(¢)),
es definida positiva, se puede probar que la funcion de Bellman V(x(¢)) es una funcién de Lya-
punov para el sistema (A.5) en lazo cerrado con el control u*(¢)). A partir de la ecuacion (A.8)

se puede deducir que:

WO 4 1), (1) = 0 (4.9)

Lo anterior puede ser escrito como:

min

uelU

( dV(z(t))
dt

+ 2T () Qx(t) + uT(t)Ru(t)> =0 (A.10)
(A.5)

La ecuacién anterior es conocida como ecuacién de Hamilton-Jacobi-Bellman para sistemas
lineales y la funcién que satisface dicha ecuacion es llamada funciéon de Bellman. Cuando la fun-
cion de Bellman V (z(t)) es conocida o propuesta, la solucion de la ecuacion (A.10) con respecto
a u(t), proporciona el control 6ptimo u*(¢). Dicha solucién es mostrada a continuacion.

La funcion V (z(t)) puede ser considerada como una funcién de Lyapunov, aplicando u*(t)
al sistema en lazo cerrado, debido a que el sistema considerado es lineal, dicha funcién puede
proponerse como:

V(z(t)) = 2T (t)Px(t) (A.11)

donde P € R™*" es definida positiva. Ahora se procede a calcular la derivada de la funcion
propuesta a lo largo de las trayectorias del sistema (A.5)

dv(x(t))

= 227 (t)P(Ax(t) + Bu(t)) (A.12)
dt | oas

sustituyendo (A.12) en (A.10), se obtiene:
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min (227 (t)PAz(t) + 227 () PBu(t) + («" ()Qux(t) + u” (t)Ru(t))) = 0 (A.13)

Teniendo en mente esto, es posible hallar de forma explicita la ley de control 6ptima u*(t)
observe que la ecuacion (A.13) es una funciéon cuadrética y fuertemente convexa [14] respecto
a u(t), por lo anterior la existencia de un minimo para la ecuacién (A.13) esta garantizada
globalmente. De acuerdo con el enfoque de célculo de variaciones la primera variacion de la
funcién a optimizar con respecto a u(t) debe ser cero.

dult)

De esta ultima expresion se obtiene:

(22" () PAx(t) + 227 (t) PBu(t) + 27 (£)Qx(t) + u” (t)Ru(t)) = 0

2BT Px(t) + 2Ru(t) =0

Por lo tanto la ley de control 6ptima para el sistema (A.5) es:
u*(t) = —R7'BT Pz(t) (A.14)
La ecuaciéon anterior es 6ptima debido a que:

82
(1)

(22" (t)PAz(t) + 227 (t)PBu(t) + 2" (¢)Qx(t) + u” (t)Ru(t)) = 2R (A.15)

Debido a que la matriz R es estrictamente definida positiva, la condicion suficiente para la
optimalidad del célculo de variaciones, implica que u*(t) de la ecuaciéon (A.14) es 6ptimo.

La matriz P de la funcién V(x(t)), es desconocida, sin embargo, puede hallarse a partir de
matrices conocidas como se describe a continuacién. Primero se calcula la derivada temporal de
la ecuacion (A.11) y se evalia a lo largo de las trayectorias del sistema (A.5) en lazo cerrado
con la ley de control 6ptima (A.14), para obtener la siguiente expresion:

v (x(t))

y7 = (2" (t)(AT"P + PA)z(t) + u*" (t)B" Px(t) + 27 (t)PBu*(t)) (A.16)

(A.5)

Sustituyendo la expresion dada en (A.16) y la ley de control 6ptima dada por (A.15) en la
ecuacion (A.9), se tiene que para todo valor del estado z(t):
2T (t)(ATP+ PA+Q — PBR'BTP)2(t) =0 (A.17)

La ecuacién anterior es conocida como ecuacion algebraica del tipo de Riccati, la cual puede
ser resuelta numéricamente para hallar el control éptimo w*(¢) [21].
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A.2. Control PID

Sea e(t) la sefial de error, definida como la diferencia entre la referencia r(t) y el valor me-
dido y(t), en un sistema de control en lazo cerrado. Un controlador PID (Proporcional Integral
Derivativo) consiste en la sumatoria de tres acciones aplicadas a dicha sefial de error, éstas son
la accién proporcional, la accién integral y la accién derivativa, las cuales son descritas a conti-
nuacion.

Accidén proporcional: La accién proporcional actia de forma gradual en funcién de la
magnitud de la senal de error, como lo indica la siguiente expresion:

u(t) = Kpe(t) = Ky [r(t) — y(t)]

donde K, es la ganancia proporcional, la cual puede definirse como la funcién de transferencia
de un controlador meramente proporcional, es decir:

C(s) = U(s)/E(s) = K,

Accidn integral: La accion integral genera una senal de salida proporcional a la integral de
la senal de error, ésta esta dada por la siguiente ecuacion:

u(t) = K; /O t e(r)dr

siendo K; la ganancia integral. En cierta forma esta accion, estd relacionada con los valores
anteriores del error, ya que podria decirse que es la acumulacién de errores anteriores y esté en
funcion de éstos. La funcion de transferencia para la accion integral es:

K
Cls) = U(s)/B(s) = =

Accién Derivativa: Mientras la accion proporcional estd basada en los valores actuales de

la senal de error y accién integral esta basada en los valores pasados de dicha senal, la accién deri-

vativa acttia sobre valores futuros. Una ley de control derivativa ideal puede ser expresada como:

de(t)

u(t) = Kq 7

K es la ganancia derivativa. La correspondiente funcién de transferencia es:

C(s)=U(s)/E(s) = Kgs

Defina:
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K, = 3
K, = K,T,

donde T; es el tiempo de integracién y Ty es el tiempo de derivacién, ambos constantes. La
funcién de transferencia de un controlador PID puede escribirse como:

K;
C(s):Kp—i—S—i-de:Kp(l—i—T

Z

+ Td8>

Implementacion digital: Para aplicar un control PID de forma digital, se requiere discre-
tizar las leyes de control antes mencionadas. Considere la expresion en tiempo continuo de un
controlador PID en su forma ideal:

u(t) = Kp (e(t) +%/0 e(r)dr + Ty dz(t)) (A.18)

%

Defina AT como el tiempo de muestreo. La accién integral en (A.18) puede ser escrita como:

th
/o e(r)dr = Z e(t;) At

i=1

donde e(t;) es el error del sistema en tiempo continuo, en el i-ésimo instante de muestreo. La
accién derivativa discretizada via una aproximacién de Euler resulta:

de(tk) - e(tk) — €(tk,1)

dt At

De lo anterior, la ley de control discretizada es:

k
u(ty) = K, ( % Z e(t (e(tr) — e(tk_l))> (A.19)

?

De esta manera, el valor de la variable de control es determinada directamente. Alternati-
vamente, la variable de control en el tiempo t; puede ser calculada empleando su valor anterior
u(tg—1). Substrayendo u(ty_1) de uty, se obtiene:

u(ty) = u(tp—1) + Kp Kl + g + ij) e(tr) + ( 1- 25:) e(tg—1) + idte(tk_Q)] (A.20)

La ecuacion (A.20) puede ser reescrita como:
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u(ty) — u(tp—1) = Kie(ty) + ng(tk_1) + Kse(tg—_o2)

siendo:

At Ty
K=K, (1+20 424
2Ty
Ky=-K,(1+24
=-a (1455
Ty
Ks=K,—
N

Definiendo el operador ¢~ ! como el operador de recorrido hacia atras en tiempo discreto, es
decir:

g "u(te) = u(te_1)

El controlador PID discretizado puede ser escrito como:

K+ Kyqg ' 4+ Ksq™?
1—gq!

Cq') =

donde K3, K5 y K3 pueden ser vistos como los parametros de sintonizacion [23].

A.3. Regulacién via control Integral

Las ventajas de la parte integral de un control PID, pueden también extenderse para un
control por retroalimentacion de estado. Considere el sistema no lineal:

donde x € R™, u € RP, f y h son funciones continuamente diferenciables en un dominio incluido
en R" x RP, y € RP es la salida a regular.

Sea yr € RP una senal de referencia constante, se desea disenar un control en realimentacién
tal que:

y(t) = ygr cuando t — oo

aqui se supone que se mide la salida y. Se desea estabilizar el sistema en lazo cerrado tal que y
= yr. Es claro que, para que esto sea posible, deben existir valores x¢ y uy tales que:
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O:f(xf’uf)
0= h(zy) —yr

Se considera que la ecuacién anterior tiene una solucién tnica en el dominio de interés. Defina

. A . .
el error de seguimiento como: e = y — yg. Al integrar el error e se obtiene:

o=e=Yy—Yr

Considere a o como otra variable en la representacién espacio estado del sistema como sigue:

jj:f(mfu)
&= h(x) — yn

El control se disena como una realimentacion de las variables de estado (z o), tal que el
sistema en lazo cerrado tenga un punto de equilibrio en (z,0) con = = xy.

Ahora, se asume que el sistema no lineal es linealizable alrededor del punto de equilibrio
considerado, por lo que (z,0,u) = (zyf,d,uy), de esto se obtiene:

g:[é 8}54—{]3}1)%./454-8@

con
= { S } (A.21)
g —0
donde:
N B Y oo
r (zu)=(xf,uf) u (zu)=(xf,uyf) T r=xf

C ]3 , tiene rango n + p, entonces (A, B) es
controlable. Suponga que esto se cumple, esto implica que es posible calcular K tal que A+ BK
sea Hurwitz. K se puede dividir en dos submatrices [K; Ks]. El control es entonces:

Si el par (A, B) es controlable y la matriz [ A

u=Ki(x —z5)+ Ko(oc — 7)

por lo que:
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t

u=Ki(r —zr) +’C2/(y—y3)dt
0

t
Observe que si y = z (el estado del sistema esta disponible), u = Ky (z—zg)+Ks [ (2 — zg)dt.

0
El calculo de las submatrices K1 y Kq se hace de tal forma que se minimize el indice de desem-
peno J, definido como:

J:/@%xﬂﬁRmﬁ
0

=u=-R'BTP¢

con:

Q c RQnXZn’ Re RPXP, Pc RZnXQn

El esquema del control integral es mostrado en la figura 56 [14].

Yr 4 P 4w T T
—{ ) —d K St flz,u A-D h(z)
I _’E T J ) [ (z)

Figura 56: Esquema control integral.

A.4. Filtro Complementario

En ciertas ocasiones existen casos practicos donde se tienen dos sensores para estimar la
misma variables. Las caracteristicas del ruido de dos medidas simultaneas, pueden ser tales que
una de las fuentes genera informacion mas precisa a bajas frecuencias, mientras que la otra
fuente presenta una mayor precision a altas frecuencias. El uso de sensores que trabajan con la
tecnologia MEMS presenta esta problemética, al emplearlos para estimar los angulos de orien-
tacion en un UAV. Lo anterior debido a que los acelerometros generan una buena medida de
desplazamiento angular a bajas frecuencias, mientras un giroscopio es mejor midiendo la veloci-
dad angular a altas frecuencias.
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Para trabajar con este fenémeno debido a la naturaleza de los sensores, existen algunos mé-
todos de filtrado, como por ejemplo, el filtro complementario, el filtro de Kalman, el filtro de
Kalman extendido, etc.

El filtro complementario tiene la ventaja de ser aplicado de forma relativamente facil ade-
mas de no generar retardos grandes en el sistema al ser empleado. Mateméaticamente un filtro
complementario es representado de la siguiente forma:

&= Fi(s)zp + Fg(s)xs—h (A.23)

donde % denota la estimacion de la variable z. Fj(s) representa el filtro pasa bajas, Fa(s) se
refiere al filtro pasa altas, x; es la medida a baja frecuencia libre de derivar y x;, es la medida
a altas frecuencias. El término % indica que la medida a altas frecuencias debe ser integrada
primero antes de introducirla al filtro. El filtro es nombrado complementario si Fi(s)+ F»(2) = 1.

Por ejemplo.

k
Fifs) = s+ k

s
Fols) = s+ k

Siendo k la frecuencia de conmutacion. Por tanto, si k = 0 la ecuacion (A.23) se convierte
en un integrador puro, ya que Fi(s) = 0y F»(s) = 1. En este caso, la estimacién & diverge
de la derivada intrinseca del giroscopio. Por otro lado si k = oo se tiene F; =1y Fy, = 0, lo
que implica que toda la informacién generada por el giroscopio es eliminada. En consecuencia,
se debe calcular un valor de k para el cual se obtiene una buena estimacién de la variable.
El esquema elemental que representa un filtro complementario es mostrado en la figura 57. La
medida z; corresponde a la senal generada por el acelerémetro y la senal x;, es aquella producida
por el giroscopio [20].

xh g —P Fz(s)

0=

P

x, —| ()

Figura 57: Esquema del filtro complementario.

A.5. Filtro de Kalman

Debido a que los modelos matematicos son sélo una aproximacién del comportamiento de los
sistemas dinamicos, y a que las sefiales sensadas son afectadas por ruido, existe incertidumbre
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en las medidas y a pesar de usar modelos deterministicos, éstos se ven afectados por procesos
estocasticos, el filtro de Kalman permite estimar los estados de un sistema estocastico. Puede
definirse como un algoritmo de procesado de datos éptimo recursivo. Optimo en el sentido de
que minimiza un criterio determinado y porque incorpora toda la informacion que se le sumi-
nistra para determinar el filtrado. Recursivo porque no precisa mantener los datos previos, los
que facilita su implementacion en sistemas de procesado en tiempo real. Este filtro ha sido dise-
nado para ser implementado en sistemas discretos. El objetivo del filtro de Kalman es estimar
los estados de una forma 6ptima, de manera que se minimiza un indice de error cuadratico medio.

Un sistema lineal discretizado empleando un tiempo de muestreo AT puede ser representado
como:

z(k+1) = Ax(k)+ Bu(k) +v(k)
y(k) = Cuz(k)+w(k)
v(k) w(k)
x(k+1) x(k)
u(k)—p B(k)—bé—b AT C(k) y(k)

AK)

Figura 58: Esquema de sistema discretizado.

Siendo:
x(k) el estado del sistema.
y(k) la salida del sistema.

w(k) proceso estocastico asociado a la medida.
v(k) proceso estocéstico asociado al sistema.
A, B, C matrices deterministicas que definen la dinamica del sistema.

Para implementar este filtro, es necesario suponer las siguientes consideraciones:
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E[z(0)] = 2o
Elw(k)] =0Vk
Elv(k)] =0Vk
E[z(0),w(k)] =0Vk
E[z(0),v(k)] =0Vk
Ev(k),w(j)] =0Vk
Elw(k),w(k)] = R(k)
Elw(k),w(j)] =0Vk#j
Elv(k),v(k)] = Q(k)
Elv(k),v(j)] =0Vk#j
E[z(0), z(k = Py Vk

donde E[-| es la esperanza matematica, @), R y P son las matrices de covarianza las cuales
son diagonales y por tanto simétricas. Sea (k) la estimacion del estado (k) en el instante k.
Definiendo el error e(k) como la diferencia entre el valor real del estado y la estimacion se tiene:

e(k) = x(k) — (k)

El objetivo es minimizar:

P(n) = E{e(n)e(n)"}

(A.24)

P(n) es la matriz de covarianza del error. Dependiendo del valor que tome n en la ecuaciéon
(A.24), se tienen distintas representaciones del filtro de Kalman. Si n = k + 1, el filtrado es de

prediccioén, si n = k el filtrado es de alisado.

Prediccion

Filtrado

Figura 59: Representaciones del filtro de Kalman.

El objetivo del filtro de Kalman consiste en determinar los valores de Z(k) a partir de las
senales contaminadas y(0), y(1),...,y(k) para que la matriz de covarianza del error P(k) sea mi-
nima, o dicho de otra forma, determinar los valores de Z:(k + 1) a partir de las medidas afectadas
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por el ruido de la observacion y(k + 1) para que la matriz P(k + 1) se a minima.

El filtrado de #(k + 1), se realiza a partir del estado anterior y contemplando un factor de
correcciéon que estd en funcion del error. El algoritmo se compone de dos pasos los cuales son
ejecutados de forma iterativa. Prediccion antes de tener la medida y(k + 1) y correccién o ac-
tualizacion del estado. En la siguiente figura se puede ver el proceso de calculo.

L

Etapa de prediccion Etapa de correccion
1 Prediccién del estado 1 Calculo del vector de ganancias
Etapa de inicializacion x'(k+1) = AR(k)+ Bu(k) K(k+1)=CP'(k+1)-[CP'(k+1)C" + R(k+ 1]
Valores iniciales para -
(k) y Pk 2 Prediccion de la matriz de %Actualizacién del estado
covarianza X(k+1)=x'(k+D)+K(k+Dyk+1)-C-x'(k+1)]

P'(k+1)= AP(k)A" +Q
3 Actualizacion de la matriz de covarianza

T P(k+1)=[I-KC]P'(k+1)
]

Figura 60: Algoritmo del filtro de Kalman.

Paso 1 Prediccién-Extrapolacién-Estimacion.

Se calcula una prediccion del estado x(k + 1), sea a’(k 4+ 1) dicha prediccion, el valor de la
prediccion es hallado a partir del valor mas actualizado del estado.

' (k+1) = Az(k) + Bu(k)

Se predice el valor de la matriz de covarianza del error previo a la medida P’(k + 1). De
acuerdo a la definicion de error dada en (A.24), el error esta dado por:

dk+1)=ak+1)—2'(k+1)

Lo anterior implica que €/(k + 1) en esta etapa de prediccion vale:

e'k+1)

Az(k) + Bu(k) + v(k) — Az(k) — Bu(k)
= Alz(k) — 2(k)] + v(k)

La matriz de covarianza P’(k + 1) por tanto es:
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P'(k+1) = E{ [A(@(k) = (k) + o(k)] [A(2(k) - &(R)) + v (k)] " }

implica:

P'(k+1) = B{ [A(w(k) - 2(0)] [AG(k) — 20D} + B { o)}
Ya que P(k) = Ele(k)e(k)T] y que Q = E[v(k)v(k)T] la ecuaciéon anterior puede reescribirse
como:
P(k+1)=AP(k)AT +Q
Paso 2 Innovacién-Actualizacion-Correccidn.

El valor del estado es calculado a partir del estado anterior y de un factor de correccién que
estd en funcién del error. Esto es:

2k+1)=2"(k+1)+ K(k+1)[y(k+1)— Cx'(k +1)]

Donde el factor de correccion es:

Kk+1)[y(k+1)—Cx'(k+ 1))
y y(k + 1) es el ultimo valor observado, «'(k + 1) es el valor mas actualizado disponible del
estado, el cual, fue calculado en la fase de prediccion. Se busca el valor K (k + 1) para hallar un

valor 6ptimo de &(k + 1) tal que la matriz de covarianza del error sea minima. Por definicion se
tiene que el error es:

e(k+1)=a(k+1)—2(k+1) (A.25)

Sustituyendo el valor de Z(k + 1) en la ecuacion(A.25) se tiene:

elk+1)=xz(k+1)—2'(k+1)— Kly(k+1) — C2'(k + 1))

La observacion y(k + 1) tiene el valor:

y(k+1) =Cx(k+1) +w(k+1)]

Por lo tanto:

elk+1)=xz(k+1)—2'(k+1)— KCx(k+1) — Kw(k+1) — KCx'(k+ 1)
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Al agrupar términos se obtiene:

e(k+1)=[I-KC)((z(k+1)—2(k+1)) — Kw(k+1)
Ahora aplicando la la definiciéon de la ecuacion (A.24).

P(k+1)=E{{[I - KC]((z(k+1) —2'(k+1)) — Kw(k + 1)) {[I — KC|((z(k+1) —2'(k+1)) — Kw(k + 1)>T}

P(k+1) = E{(Il = KC((w(k+1) = &' (k + 1))} (Il = KC)((a(k + 1) =2 (k + 1)) }+E {Kw(k+1) wk+ 1)K}

E {Kw(k +1) wk+ 1)TKT} es la matriz de covarianza asociada a la medida R(k+1). Sus-
tituyendo dicha matriz en la expresiéon anterior y factorizando se tiene:

P(k+1) = [[-KC)E {{(x(k + 1) — 2’ (k + 1)) ((x(k + 1) — 2’ (k + 1)>T} I — KOT+KR(k+1)K”

Anteriormente se defini6 que:

P'(k+1) = E{{(w(k+1) = 2'(k+ 1)) {(@(k+1) - «'(k+1))" |

Con lo que:

P(k+1)=[I - KOJP'(k+1)[I - KC]" + KRK” (A.26)
Haciendo cambio de variable, P’'(k + 1) 2 pi y P'(k) = P, la ecuacion (A.26) puede ser
reescrita como:
P=P1+KCP+PCTK" + KCPCTK" + KRK"
TrP = TrP1+TrKCP+TrPCT KT +TrKCPCTK" +TrKRK”™  (Tr traza de la matriz)

Diferenciando respecto a K para obtener el minimo de la expresion e igualamos a cero.

oTrP

) —2TrCP + 2TrCPCT + 2KR =0

K = CP[CPCT + R}

es decir:
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K(k+1)=CP'(k+1)-[CP'(k+1)CT + R(k+1)]7} (A.27)

Se puede comprobar que es el minimo a través del Hessiano. Sustituyendo (A.27) en (A.26):

Pk+1)=[I—-KC|P'(k+1)

Inicializacion del algoritmo.

Para iniciar el algoritmo es necesario conocer las siguientes condiciones de contorno: Un valor
inicial del estado x(0). El valor de la matriz de covarianza del error, que para P(0). Se puede

asumir que P(0) = Q. Y los valores de las matrices de covarianza asociadas al sistema y a la
medida Q y R [24].
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Apéndice B

B. Herramientas

El problema es atacado empleando las siguientes herramientas y programas de computadora.

B.1. Central inercial

Los sensores inerciales son dispositivos electromecanicos, los cuales permiten medir magni-
tudes vectoriales cinematicas en un cuerpo, tales como la aceleracion, la velocidad y la veloci-
dad angular. Las centrales inerciales 6 unidades de medida inercial (IMU Inertial Measurement
Unity), se componen por lo general de al menos un acelerémetro de tres ejes y un giroscopio
de tres ejes, algunas mas sofisticadas contienen ademdas barémetro y/o magnetémetro. Debido
a que en una IMU existen multiples sensores es comun que éstas sean manipuladas a través de
los protocolos I°C' y RS232.

Una estimacion precisa en la orientacién, aceleracién, altura y velocidades, es esencial para el
control auténomo de vehiculos aéreos no tripulados. Los criterios a tomar en cuenta para elegir
una IMU son por lo regular su exactitud, su sensibilidad al ruido, su precio, ademas considerando
el corto tiempo de vuelo debido a la carga ttil limitada que presentan los vehiculos aéreos de
cuatro rotores, aspectos como el tamaiio, la forma y el peso se vuelven criterios muy importantes
a la hora le elegir una IMU. En términos de peso, de talla y de costo, los sensores de tecnologia
MEMS (Micro Electro Mechanical Systems) son una muy buena opcién para instrumentar un
mini vehiculo aéreo no tripulado, las desventajas que presentan este tipo de sensores es su alta
sensibilidad al ruido electromagnético.

B.1.1. Acelerémetro

Un acelerémetro permite medir la aceleraciéon de un cuerpo, dicha aceleracién esta regular-
mente dada en g que corresponde a la aceleracién promedio de la tierra, por tanto 1g corresponde
a 9.8m/s?, la seial entregada por el este sensor es generalmente una tension eléctrica, la cual es
proporcional a la aceleraciéon detectada.

Los acelerémetro construidos con tecnologia MEMS, utilizan diferentes fenémenos y efectos
para efectuar la medida de la aceleracién que sufre un cuerpo al que son fijados. Existen acele-
rometro basados en tecnologia capacitiva y otros que emplean feno6menos piezoeléctricos, etc [20].

Al emplear un acelerometro se debe contemplar el echo de que cualquier cuerpo que se en-
cuentre en la tierra es afectado por la aceleracion causada por la fuerza de gravedad de ésta,
por ende la lectura de la aceleracién estd integrada por una componente estatica, debida a lo
anterior, y por una componente dindmica que es la causada por el movimiento o movimientos
que realice dicho cuerpo. Por ejemplo, para el sistema presentado en este trabajo, si se define
Z(t) como la aceleracion presentada en el eje X, puede escribirse que ésta esta dada por:

B(t) = Fq + iy (B.1)
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Figura 61: Acelerometro basado en tecnologia MEMS.

donde &, es la aceleracion medida por el acelerémetro, &, es la aceleracion causada por la
gravedad y el angulo de cabeceo 0, en el eje X. El angulo de cabeceo para este caso es calculado
mediante el giroscopio. Si se contempla lo mostrado en la figura 62 puede definirse la aceleracion
real en eje X como:

&(t) = &g — gsin(0) (B.2)
Aceleracion
medida por
% Gravedad el sensor
2 N
kY Xa (t)

—

\\\\\ » xe (1) =~gsin(6)

Aceleracion
Linea del causada por
Horizonte la gravedad

XA
Figura 62: Componentes de aceleracion en el eje X.

B.1.2. Giroscopio

Los giroscopios permiten obtener la velocidad angular en torno a los tres ejes de referencia X,
Y y Z, mediante una aproximacién numeérica de una integral es posible calcular los tres 4ngulos
de orientaciéon del mini helicéptero de cuatro rotores (6,6 y ). En este trabajo se emplea la
aproximacion para la integral llamada regla del trapecio.

Existen dos tipos de giroscopios los cuales son frecuentemente empleados en la construccién
de sistemas de navegacién robética, los primeros trabajan empleando las propiedades de la luz,
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por ejemplo los giroscopios que emplean lasers, los segundos trabajan bajo el principio de la
vibracién mecdanica, éstos dltimos son menos precisos que los primeros, sin embargo son signi-
ficativamente mas pequefos y por tanto menos pesados, por esta razén son empleados en los
vehiculos aéreos no tripulados de pequena escala.

Se procede a describir brevemente el funcionamiento de los giroscopios que trabajan bajo el
principio de una estructura vibrante (VSG), los cuales son dispositivos que generan un voltaje
proporcional a la variacién del angulo aplicado a los ejes del giroscopio. Estos giroscopios operan
bajo el principio de detecciéon de fuerzas de Coriolis, que agitan un elemento vibrante cuando
el cuerpo estd en rotaciéon. La aceleracion de Coriolis es dirigida ortogonalmente a la velocidad
de rotacion y a la direccién de la vibracion, y ésta tiende a modificar la orientacién de la red
de vibracién proporcionalmente a la rotacién alrededor del eje sensado. La fuerza de Coriolis es
dada por:

F.=2m(w x v) (B.3)

Donde m es la masa, w es la velocidad angular y v es la velocidad lineal de la masa [20].

Fuerza de

Velocidad angular

Accion

g
g
8
&
Bl
=)
g

1

Figura 63: Giroscopio tecnologia MEMS referido al eje X.

B.2. Programa MATLAB

MATLAB, acronimo de MATrix LABoratory, es actualmente una de las principales herra-
mientas software que existen en el mercado para calculo matemaético, analisis de datos, simulacién
y visualizacién de resultados. Desde su apariciéon en los anos 70, ha ido introduciéndome con
fuerza en el ambito cientifico y universitario. En la actualidad e algo mas que una herramienta
de ayuda al calculo avanzado, es también un lenguaje de programacién con una elevada potencia
de calculo matricial. Una importante ventaja que presenta MATLAB es el entorno grafico de
trabajo, la claridad en la presentacién de los resultados y la versatilidad que presenta para la
creacién de nuevas funciones.

Todas las operaciones que realiza MATLAB se basan en una estructura de datos matricial.
Dentro del entorno de trabajo de MATLAB, se pueden definir nuevos comando o funciones,
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programadas por el propio usuario, a través de los ficheros con extensiéon m. Este tipo de fiche-
ros se encuentran en las llamadas toolbox de MATLAB, que son una coleccion de funciones ya
programadas y disponibles para el usuario. En este sentido, MATLAB funciona com un lenguaje
interpretado, es decir, reconoce y ejecuta los comandos que se le pasan a través del editor de
comandos (Command Window). Todas estas funciones o comandos se agrupan en las toolbozes
y abarcan diferentes campos, como son el andlisis y adquisicion de datos, procesamiento de
iméagenes y de senales, analisis y disenio de sistemas de control, comunicaciones, simulaciones en
tiempo real y también herramientas para finanzas, estadistica, economia o logica difusa.

Dentro del campo de control automéatico, MATLAB ha desarrollado un gran nimero de
funciones para el andlisis de los sistemas de regulacion. Todas ellas se encuentran dentro de
la Control System Toolbox y permiten el andlisis en el dominio del tiempo y de la frecuencia,
tanto de los sistemas continuos como discretos; asimismo permite la definicion de los sistemas
en distintos formatos y la conversion entre los mismo.

MATLAB incorpora interfases graficas muy précticas e intuitivas, como son la SISO Design
Tool o la Root Locus Tool para el anélisis y diseno de sistemas de control, o la System Identi-
fication Tool para la identificaciéon de sistemas. La interfase grafica por excelencia es Simulink,
que en realidad es una aplicacion integrada dentro de MATLAB, y que permite la realizacion
de simulaciones mediante la construccion grafica de diagramas de bloques.

Con la incorporacién del compilador de MATLAB es posible generar codigo C, C++, libre-
rias para Windows y Linux, aplicaciones ejecutables (stand-alone applications) y otro tipo de
componentes de software a partir de los ficheros .m; todo esto permite extender la funcionalidad
de MATLAB a equipos donde no se tenga instalada esta aplicacion [25].

En este trabajo MATLAB es usado para resolver la ecuacion algebraica del tipo de Riccati
de cada subsistema, mediante el comando DARE(Discret Algebraic Riccati Equation). Ademaés
se simula el sistema de control discretizado en Simulink con el fin de validar el comportamiento
del UAV y observar el comportamiento de las sefiales de control u(t), 9, 75 ¥y Ty.

B.3. Programa Dynamic C

Dynamic C es un sistema de desarrollo integrado para escribir software embebido. Esté
disenado para ser usado con controladores Rabbit y otros controladores basados en microproce-
sadores Rabbit.

Dynamic C integra las siguientes funciones de desarrollo:

e Edicion

e Compilaciéon
e Enlace

e Descarga

e Depuracion
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dentro de un programa. De hecho la compilaciéon, el enlace y la descarga contemplan una
etapa. Dynamic C cuenta con un editor versatil y poderoso, facil de emplear. Los programas
creados dentro del entorno de Dynamic C pueden ser compilados y depurados interactivamente
a nivel maquina, ademas se cuenta con rutas cortas mediante el manejo del teclado para mayor
comodidad del usuario.

Dynamic C también soporta programacién en lenguaje ensamblador. No es necesario dejar de
usar C o sus herramientas de desarrollo para escribir cddigos basados en lenguaje ensamblador,
por tanto C y ensamblador pueden ser mezclados en este entorno.

La depuracién bajo Dynamic C incluye la habilidad para usar comandos de impresién de da-
tos, monitoreo de datos y puntos de ruptura. Los datos pueden ser monitorizados en los puntos
de ruptura o mientras se ejecuta el programa. Pueden ejecutarse estructuras multitarea gracias a
la extension del lenguaje C empleada en Dynamic C, ademas se cuenta con demasiadas librerias
y funciones, que pueden ser agregadas a los codigos fuente, estas librerias soportan programacion
en tiempo real, I/O a nivel maquina, y proveen de funciones matemaéticas estandar. La compila-
cion se realiza directo a la memoria , en una PC rapida, Dynamic C deberia cargar 30,000 byte
de codigo en cinco segundos a una velocidad de transmision de datos de 115,200 bps [26].

Para este trabajo a través de Dynamic C es programado el microprocesador embarcado en
la plataforma experimental en ambiente controlado descrita en el Capitulo 2, gracias a su ver-
satilidad y a la gran ventaja que presenta al permitir programar multitareas, se puede gestionar
la comunicaciéon entre la PC y el controlador Rabbit al mismo tiempo que éste se comunica con
la IMU del UAV y controlar los motores mediante la gestion y tratamiento de la informacion
generada por las dos fuentes de datos mencionadas.

B.4. Programa Motive de OptiTrack

El programa Motive Tracker de Optitrack permite crear aplicaciones de ingenieria para ha-
cer seguimiento de objetos de seis grados de libertad con una alta precision. Motive cuenta con
soporte para trabajar en tiempo real y mediante librerias para C y C++ puede ser vinculado
con programas externos [27]. Esto se logra mediante el uso de marcadores colocados en el objeto
0 cuerpo a monitorear, un conjunto de cdmaras colocadas en torno al objeto y a una altura
adecuada, son las encargadas de mandar a la PC varias imagenes, las cuales son procesadas
mediante el software Motive para reconstruir la trayectoria, la posicién y la orientacién actua-
les del objeto observado. En la figura 64 es mostrada la interfase gréfica del programa Motive,
como puede apreciarse el usuario es capaz de monitorear en tiempo real la posicién de un objeto.

B.5. Visual C+-+

Visual Studio es un conjunto de herramientas de desarrollo para la generacion de aplicaciones
web ASP.NET, Servicios Web XML, aplicaciones de escritorio y aplicaciones moviles. Visual
Basic, Visual C# y Visual C++ utilizan el mismo entorno de desarrollo integrado (IDE), que
habilita el uso compartido de herramientas y hace mas sencilla la creacién de soluciones en
varios lenguajes. Asi mismo, dichos lenguajes utilizan las funciones de .NET Framework, las
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itiiay

Figura 64: Programa MOTIVE de OptiTrack.

cuales ofrecen acceso a tecnologias clave para simplificar el desarrollo de aplicaciones web ASP
y Servicios Web XML[28]. En este trabajo se emple6 Visual C+-+ para generar la ley de control
aplicada al UAV en ambiente controlado. Mediante el uso de librerias de OptiTrack se puede
tener el estado completo de la planta a través de la interaccién del programa Motive y Visual
C++.
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Apéndice C

C. Diagramas de flujo

Inicializacion de sistema
(calibracion de IMU)

¢, (Comunicacion PC
OK)&&(Comunicacion IMU
OK)&&(Comunicacion Radio
OK)?

Leer datos
de IMU,
PC y Radio

NO

(Control
Automatico)&&(Armar
motores) ?

2(Comunicacion
Radio)&&(Armar
motores) ?

Calcular error en orientacion
aplicar algoritmo de control

calculado en el Rabbit Leer Radio y afectar motores
l en funcion de las sefiales de
control y calibracion de éste

Aplicar sefiales de control
leidas de PC, y sumarlas a las

seflales calculadas en el Rabbit G

Aplicar las cuatro
sefales de control a
los motores del UAV

¢, (Comunicacion PC
OK)&&(Comunicacion IMU
K)&&(Comunicacion Radio OK)?2

NO
A
\'/Apagar
motores

Figura 65: Diagrama de flujo del algoritmo programado en el controlador Rabbit.
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C DIAGRAMAS DE FLUJO

Configuracion de comunicacion con
programa Motive de Optitrack

i (Comunicacion
Motive OK)

Configuracion de comunicacion
RS-232 con modem X-bee y
Rabbit

i (Comunicacion
Rabbit OK)

Error de
comunicacion
con Motive

Error de
comunicacion
con Rabbit

Configuracion de ganancias
y rangos de operacion para
algoritmo discretizado

v

Fijacion de Set Point
para el vector de estado

Enviar Set Point de
orientacion a Rabbit
mediante protocolo RS-232

SI

v

Lectura de Vector de estado
desde Motive y calculo de
error

. NO
1 (error < rango

de trabajo)

k.

v

Seguir trayectoria y referencia
mediante algoritmo de control
PID

Modificar Set Point a la ultima
posicion (para evitar accion brusca
debida a un error muy grande)

S1 (Comunicacion Rabbil

Enviar sefiales de control a
Rabbit mediante protocolo

OK)&&(Cominicacion

RS-232
\

Optitrack OK)

Figura 66: Diagrama de flujo del algoritmo programado en la PC.
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Apéndice D

D. Programa para resolver las DARE para simulaciéon

global Kxl Kx2 Kyl Ky2 Kul Ku2 g m;

sstema z ps1i
0;
0;
1;
0]

1
0
0
0
0
1
0
0

;
;
;
;
;
;
;
]

oroooooo
cOocooocoooo
cocooocoooo
cocooocoooo
[eNeNoNeNeNoX=Yo}

HOOoOOoOOoOR OO

Bzps=|[

00
10
00
01
00
00
00
00
Czps=eye (8) ;

Dzps=zeros (8,2)

discretizacién del sistema aumentado
sys_zpsi=ss (Azps,Bzps, Czps, Dzps)

sysd_zpsi=c2d(sys_zpsi, 0.01)

Qzps= [1000 0 0 0 O O O O;
0 1000 0 0 0 0 0 05
0 0 1000 0 0 0 0 O;
0 00 1000 0 0 0 O;
0000 1000 0 0 O;
00O0O0O0 1000 0 O;
000000 1000 05
0000000 1000]
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Rzps=1*[1 0;
0 1]
$cadlculo de controlador
%% [Kzps,Szps,Ezps] = lqgr (Azps,Bzps,Qzps,Rzps)
%% [Kzps, Szps,Ezps] =
lgrd(sysd_zpsi.a,sysd_zpsi.b,Qzps,Rzps,0.01)

[Kzps, Szps,Ezps] = lqrd(Azps,Bzps,Qzps,Rzps,0.01)
Mz= [Az Bz;
eye (4) zeros(4,2)]
rMz=rank (Mz)

Kul=Kzps(:,1:4)
Ku2=Kzps(:,5:8)

5 Subsisstema x the

Ax=[0 1 0 0;
00 -9.81 0;
00 0 1;
00 0 0]
Bx=[0 0 0 1]"'
Axth=[Ax zeros (4,4);

eye (4) zeros(4,4)]
Bxth=[Bx; zeros(4,1)]

Qxth= [1000 0 0 O
1000 0 0

O OO oo
O OO OO

0

0 0 0 1000 0 0O;
000 0 1000 0;
0000 0 1000]

jeleoleololeNeNe)
leleoleoleNeNe)

Rxth=[1];

conx= ctrb (Ax,Bx)
x=rank (conx)

Mx= [Ax Bx;
eye (4) zeros(4,1)]

rMx=rank (Mx)
[Kxth, Sxth,Exth] = lqgrd(Axth,Bxth,Qxth,Rxth,0.01)
Fxth=-Rxth” (-1) *Bxth'*Sxth;

80



D PROGRAMA PARA RESOLVER LAS DARE PARA SIMULACION

Subsisstema y phi

Ay=[0 1 0 0;
00 9.810;
00 0 1;
00 0 0]
By=[0 0 0 171"
Ayph=[Ay zeros (4,4);

eye (4) zeros(4,4)]

Byph=[By; zeros(4,1)]

0 0 0 1000 O;
0 00 0 1000]

Qyph= [1000 0 0 0 0 0 0 O;
0 1000 0 0 0 0 0 0;
0 0 1000 0 0 0 0 0;
000 100000 0 0;
0000 1000 0 0 0;
00 0 0;
00
00

0
0 0 0 1000
0
0

Ryph=[1];

cony= ctrb (Ay,By)
y=rank (cony)

My=[Ay By;
eye (4) zeros (4,1)]

rMy=rank (My)
[Kyph, Syph, Eyph] = lgrd(Ayph,Byph, Qyph,Ryph,0.01)
Fyph=-Ryph” (-1) *Byph' *Syph;

$%Separacién de las ganancias para la parte integral y la parte derivativa
Kul=Ku(:,1:4)
Ku2=Ku(:,5:8)

Kpsil=Kzps(:,1:4)
Kpsi2=Kzps (:,5:8)

Kul=Kzps(:,
Ku2=Kzps(:,5:8)

Kx1l=Kxth(:,
Kx2=Kxth (:,5:8)

Kyl=Kyph(:,1:4)
Ky2=Kyph (:,5:8)
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Apéndice E

E. Circuito electréonico para medir corriente

En este apéndice es descrito el circuito electronico usado para medir la corriente consumida
por el cuadricéptero en cada uno de los experimentos citados en el Capitulo 4. El principio de
funcionamiento se basa en el uso del sensor ACS712, el cual permite medir corriente desde -30A
hasta 30A. En funcion del valor monitoreado se genera una sefial analégica de 0V a 5V la cual es
recibida por un micrcontrolador. Empleando el protocolo RS232 se envia el dato a SIMULINK
de MATLAB, con lo anterior es guardada cada lectura con un intervalo de 98ms (como minimo)
en un vector, desde MATLAB a un archivo de texto, ademas el valor de la corriente es mostrado
en una pantalla LCD. El tiempo de monitoreo puede ser ajustado por el usuario mediante tres
botones, siendo uno de ellos “INC” que permite incrementar dicho tiempo, “DEC” usado para
decrementar el tiempo de muestreo hasta 98ms, y “START” que es el boton con el que se valida
la configuracion establecida por el usuario.

En las figura (67) es mostrada la parte superior de la tarjeta electronica armada, la figura
(68) muestra la vista inferior de la PCB construida. El esquema del circuito correspondiente a
dicha tarjeta es apreciado en la figura (69).

Figura 67: Circuito para adquirir co- Figura 68: PCB vista inferior.
rriente.
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