UNIVERSIDAD NACIONAL
AUTONOMA DE MEXICO

FACULTAD DE INGENIERIA

CONSTRUCCION Y CONTROL D
E S 1T A B | L I D A D

O m m

E S | S
BTENER EL TIiTULO DE

0 M EC ATRUOGNTITCO
PRESENTA
LUIS ANTONIO JUAREZ GARCIA DE LEGOGN

I
QUE PARA O
Il NGB E N I E R

oI R E C T 0 R 0 L T B S | S
EN |. SERAFIN CASTANEDA CEDERNO

ENERO 2012




-Esta es la Tierra. No el eterno hogar de la Humanidad,

sino el punto de partida de una infinita aventura.

Todo lo que has de hacer para conseguirlo es tomar tu decisién.

Es sélo tuya. (...) Con aquella desaparicion,

(...) habia llegado el fin de la Eternidad... Y el comienzo del Infinito.
Isaac Asimov, “El fin de la Eternidad”
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Abstract

A quadcopter is a four-rotor aircraft in a cross configuration. It is a mechatronic device
with many possibilities of study from the standpoint of control. It has a wide variety
of applications ranging from entertainment, exploration and aerial photography, to the
application of various control techniques as result of research and technology development,
construction of simple structures and autonomous tours with real time video streaming.
The main variables of a quadcopter are three navigation angles («, (3, ) and three coor-
dinates (x, y, z) that place it in a position and orientation relative to an inertial reference
frame. In this paper, a quadcopter was built based on a design process. The characteristics
of the physical model were used to determine the parameters of a mathematical model
that takes certain considerations as that the operation point is close to the equilibrium
point. Based on this mathematical model a PID control was designed and implemented to
achieve angular stability of the physical model. Several tests were conducted at different
constants and satisfactory results were obtained. The quadcopter was stable and floating
in a fixed point. Then a state feedback control was designed, this one wasn’t implemented,
but it was simulated to observe the behavior of the quadcopter of the stability, performance
and regulation of its states, including linear positions and velocities and angular positions
and velocities. As a result of the simulation, several graphs were obtained showing the
behavior of the angles, the system inputs and the quadcopter positions in response to
certain references which initially were equal to zero to show the stability and performance

and then were different from zero to show regulation.
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Resumen

Un cuadricoptero es una aeronave de cuatro rotores en una configuracion en cruz. Es un
dispositivo mecatronico con muchas posibilidades de estudio desde el punto de vista de
control. Tiene una amplia variedad de aplicaciones que van, desde el entretenimiento, la
exploracion remota y fotografia aérea, hasta la aplicacion de diversas técnicas de control
como resultado de investigaciones y desarrollo tecnologico, construccion de estructuras
simples y recorridos auténomos con transmision de video en tiempo real. El cuadricoptero
tiene como variables principales, tres angulos de navegacion («, (3, ) y tres coordena-
das (x, y, z) que lo ubican en una posicion y orientacion con respecto a una referencia
inercial. En el presente trabajo, se construyé un cuadricoptero con base en un proceso de
diseno. Las caracteristicas del modelo fisico sirvieron para determinar los parametros de
un modelo matematico que toma ciertas consideraciones como que el punto de operacion
es cercano al punto de equilibrio. Con base en el modelo matematico anterior, se disené e
implement6 un control PID para alcanzar la estabilidad angular del modelo fisico. Se rea-
lizaron varias pruebas con diferentes constantes y se obtuvieron resultados satisfactorios,
es decir, que el cuadricoptero se mantenia estable y flotando en un punto fijo. Posterior-
mente se disenidé un control por realimentacion de estados, el cual no se implemento, pero
se simuld para observar su comportamiento para la estabilidad, desempeno y regulacion
de los estados del cuadricoptero que incluian las posiciones y velocidades lineales y las
posiciones y velocidades angulares. Como resultado de la simulacién, se obtuvieron diver-
sas graficas que muestran el comportamiento de los dngulos, las entradas del sistema y
las posiciones del cuadricoptero como respuesta a referencias que en un inicio eran iguales
a cero para mostrar la estabilidad y desempeno y posteriormente eran diferentes de cero

para mostrar regulacion.
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Capitulo 1

Introduccidén

1.1. Antecedentes

1.1.1. Historia

El origen de la idea de mantener un objeto en el aire debido a una fuerza de empuje
generada por la rotacién de unas alas o hélices se remonta hasta la antigua cultura China,
aproximadamente en el ano 400 a. C. En ese entonces, el artefacto se basaba en un palillo
con un tipo de hélice en el extremo superior, colocada perpendicularmente; éste se hacia
girar con las manos y era liberado.

Mucho tiempo después, en el Siglo XV, fue Leonardo Da Vinci quien realizo
varios bocetos de maquinas disenadas para vuelos verticales utilizando alas basadas en la
funcion de un tornillo [1]. La palabra helicoptero, se forma a partir de las raices “ helico” que
significa espiral y “-’ptero” que significa ala y se define segiin la Real Academia Espanola
como una aeronave mas pesada que el aire y que, a diferencia del avion, se sostiene merced
a una hélice de eje aproximadamente vertical movida por un motor, lo cual le permite
elevarse y descender verticalmente [2].

Algunos de los primeros helicopteros de cuatro rotores se inventaron en la década
de 1900. En Francia, en 1904, apareci6 el Giro Plano 1 Breguet-Ritchet, el cual tenia
cuatro rotores con cuatro aspas biplanas cada uno (los rotores tenian 8 m de didmetro,
peso neto de 580 kg y un motor Antoinette de 45 hp). Realiz6 un vuelo cautivo con un
pasajero a una altitud de cerca de 1 m por aproximadamente un minuto. También en
Francia pero en 1924, el Ingeniero Etienne Oemichen, disen6 y cons-truyé la méquina
mostrada en la Figura 1.1 con cuatro rotores con dos aspas cada uno para proporcionar
sustentacion (dos rotores de 7.6 m de diametro y dos de 6.4 m de didmetro), cinco hélices
horizontales para el control de posicion, dos hélices para propulsion y una hélice frontal
para el control de inclinacion; todo esto impulsado por un motor LeRhone de 120 hp.

Este modelo impuso el primer récord de distancia recorrida con 360 m. Sin embar-

go, los disenios de uno y dos rotores resultaron ser mas eficientes contemplando factores de
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carga soportada, peso, distancia, tamano y consumo de energia, ya que los disenos se cen-
traron en resolver las necesidades de transporte de pasajeros y productos, especialmente
durante las guerras mundiales; asi pues, la invencién del helicoptero puede considerarse

como terminada alrededor de la década de 1950 [1].

Figura 1.1: Oemichen 2

1.1.2. Definicién

Recientemente, los robots aéreos cuatrirotor (quadrotor aircraft), los cuales forman parte
de los vehiculos aéreos no tripulados (UAV por sus siglas en inglés), o como seran mencio-
nados en el presente trabajo: cuadricopteros; han emergido como una popular plataforma
de investigacion debido a la simplicidad de su construccion y mantenimiento, su habilidad
para permanecer suspendidos en el aire y su capacidad de despegue y aterrizaje vertical.
El cuadricoptero es un sistema mecatréonico, compuesto de una estructura mecénica, com-
ponentes electronicos, programacion y control. Utiliza cuatro motores en total, en una
configuracion en cruz. También cuenta con dos pares de hélices de paso fijo con rotacion
contraria ubicadas en las cuatro esquinas de la aeronave tal como se muestra en la Figura
1.2. Asi, mientras que los rotores 1 y 3 giran en sentido antihorario, los rotores 2 y 4 giran
en sentido horario lo que cancela casi en su totalidad el efecto giroscopico presentado
en los helicopteros comunes pero que es utilizado en el cuadricéptero para cambiar su
orientacion.

Variando la velocidad angular de cada par de rotores, se puede cambiar la fuerza
de empuje y se puede generar también, un movimiento vertical, frontal o lateral. El movi-
miento de cabeceo (pitch) es generado por una diferencia de velocidades entre el rotor 1
y 3 originando el angulo (3, de manera similar, el movimiento de alabeo (roll) se genera a
partir de la diferencia de velocidades entre el rotor 2 y 4 originando el &ngulo a.. Tomando
en cuenta el efecto giroscopico antes mencionado, el movimiento de guifio (yaw) es el que
resulta de la diferencia de velocidades entre el par de rotores que giran en sentido horario
y el par de rotores que gira en sentido antihorario originando el dngulo ~. La fuerza de
empuje total es igual a la suma de las fuerzas de empuje de cada uno de los cuatro rotores.
Los cuadricopteros presentan dos ventajas principales sobre los helicopteros convencio-

nales. Primero, los cuadricopteros no requieren de vinculos mecanicos complejos entre el
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Figura 1.2: Configuraciéon de un cuadricoptero

motor y las hélices, ya que estas tltimas se acoplan directamente al eje de cada motor,
simplificando asi el diseno y el mantenimiento de la unidad. Segundo, el uso de cuatro
rotores, asegura que cada uno de éstos es més pequeno en diametro que el rotor principal
equivalente en un helicoptero comun con respecto al tamano de la unidad. Sin embargo,
algunas de las razones por las que no se cuentan con cuadricopteros del tamano de los
helicopteros actuales como los que tienen la finalidad de transportar pasajeros o mercan-
cias son, por ejemplo, las longitudes de brazo, de la estructura mecanica y el suministro

de combustible que se requeriria para actuar los cuatro rotores.

1.1.3. Desarrollos y aplicaciones

Los cuadricopteros tienen gran area de aplicacion, sobre todo en exploraciéon auténoma
especialmente en ambientes peligrosos o de dificil acceso, vigilancia aérea local, exploracion
militar, aplicaciones comerciales ya sea en interiores o exteriores, grabaciéon de video y
toma de fotografias aéreas, apoyo a instituciones de seguridad publica [3|; incluso para
organizar grupos o cuadrillas para la construccion de estructuras mecanicas simples de
forma automatica [4]. Estas aplicaciones han conducido a que los desarrolladores de este
tipo de tecnologia, tengan como metas principales el hacer dispositivos pequenos, estables,
de tiempo de vuelo cada vez mayor, energéticamente mas eficientes y que puedan llevar
cada vez maés carga. Sin embargo, algunos de los factores que mantienen en desarrollo
e investigacion este tipo de vehiculos, son: el control de estabilidad y el seguimiento de
trayectorias a partir de modelos completamente definidos, los cuales suelen ser no lineales
y con parametros desconocidos, de dificil obtencion y/o despreciados para ciertos puntos
de operacion [5], asi como el corto tiempo de vuelo que proporcionan las tecnologias
actuales de suministro de energia por baterias [6, 3|, lo que limita en cierta medida el
comportamiento y las tareas que puede realizar un cuadricoptero. Es gracias a los avances
en las capacidades de los microprocesadores, sistemas de control moderno, tecnologia de
motores y en los sistemas de sensores ambientales e inerciales que es posible encontrar de

manera comercial dispositivos cuatrirotores tan avanzados como el Draganflyer®) [7].



Figura 1.3: El cuadricoptero

Algunos cuadricopteros, incluyen sistemas avanzados de control de estabilidad y segui-
miento de trayectorias para mejorar el aprendizaje y la experiencia de uso para pilotos
tanto expertos como novatos. Actualmente entre las diversas técnicas de control aplicadas
a este tipo de vehiculos, estan el control backstepping [8, 9|, Hoo [10], control por sistemas
de vision [11], control PID (Proportional Integral Derivative) |6, 12], redes neuronales [13|
y sistemas RBF-ARX (Radial Basis Function-Agressive External) [5], entre otros. Algu-
nos de los sensores mas comunes que se han empleado en estos sistemas, son las Unidades
Medidoras de Inercia (IMU, Inertial Measurement Unit) que integran acelerometros, gi-
rometros y magnetémetros de forma cada vez més compacta y con mayor sensibilidad;
ademés, estan también los sistemas de geoposicionamiento (GPS, Geo-Positioning Sys-
tem), las videocAmaras, sonares y sensores laser entre otros. Asi pues, el cuadricoptero
es un sistema con muchas posibilidades de estudio desde el punto de vista de control;
es un sistema rico en anélisis tedrico y aplicacion de diversas técnicas de control tanto
lineal como no lineal, clédsico como moderno, asi como un sistema con gran capacidad de

mstrumentacion.

1.2. Objetivos

Después de describir el amplio panorama que abarca la construccion y el control de un
cuadricoptero, se definen a continuacion, los alcances y objetivos generales de este tipo de

sistemas, ademas de limitar los objetivos particulares del presente trabajo de investigacion.

1.2.1. Objetivos generales

Desde un punto de vista de versatilidad y funcionalidad, el cuadricoptero puede cumplir
varios objetivos que comienzan con la construcciéon del mismo; pasando por otros como el
de la capacidad de flotar en un punto fijo, el vuelo por radiocontrol, la toma de videos y

fotografias aéreas de forma manual o automatica, la recopilaciéon de informaciéon ambiental
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como temperatura, humedad y presion atmosférica; hasta la transmision de video en
tiempo real a la base de operacion, transporte de pequenos objetos de manera auténoma
e incluso el seguimiento de trayectorias definidas preprogramadas para la realizacion de
recorridos auténomos o tareas y maniobras especificas.

Desde un punto de vista de control, para un cuadricoptero pueden existir tres

objetivos generales principales:
1. Estabilidad angular y lineal del sistema.
2. Regulacion a una referencia constante diferente de cero (velocidades lineales).

3. Seguimiento de una referencia variable (perfil de velocidades).

1.2.2. Objetivos Particulares

El objetivo del presente trabajo, es buscar el control de la estabilidad de un cuadricoptero
con una referencia constante igual a cero. Para cumplir esto, primero es necesario disenar y
construir un prototipo que permita definir los parametros y constantes requeridas para el
desarrollo del controlador. Posteriormente, con los datos anteriores se disenaré y simularéa
una propuesta de control y se implementara en el prototipo para realizar algunas pruebas

de funcionamiento.



Capitulo 2

Caracteristicas, funciones y especificaciones

Como se mencion6 en los objetivos tanto generales como en los particulares, es necesario
basar el desarrollo del control en los parametros definidos por un prototipo, por lo que
para este trabajo, se decidi¢ disenarlo y construirlo. Esto a su vez requirié de seguir un
breve proceso de diseno que incluy6 entre sus etapas, la definiciéon de las caracteristicas,

funciones y especificaciones del prototipo a construir.

2.1. Caracteristicas deseadas

El proceso de disenio que se siguié, comenzé con la definicién de las siguientes caracteris-

ticas deseadas del cuadricoptero:

1. El cuadricoptero vuela.

2. El cuadricoptero tiene control ante perturbaciones como el viento, es decir, mantiene
su estabilidad.

3. El usuario conoce la informaciéon que el cuadricoptero envia.

4. El cuadricoptero mantiene fija una posiciéon mientras no se le indique algin movi-
miento.

5. El cuadricoptero despega y aterriza de manera auténoma cuando el usuario lo soli-
cite.

6. El cuadricoptero utiliza baterias recargables.

7. El cuadricoptero detecta la carga minima de las baterias requerida para mantener
el vuelo.

8. El cuadricoptero se transporta facilmente.

9. La capacidad de carga del cuadricoptero permite variaciones en el peso y en el
ntimero de componentes a bordo.



2.2. Funciones

Siguiendo el proceso de diseno, se identificaron las siguiente funciones del cuadricéptero,
separando asi el sistema completo en sub-conjuntos de menor complejidad, sin perder de
vista la correlacion de estos ultimos para definir y resolver el primero. Ademas, se organi-
zaron de manera que se pudiera visualizar dicha correlaciéon con respecto al flujo de infor-
macién y energia, como se muestra en la Figura 2.1, donde como primera aproximacion
se tomaron en cuenta algunos componentes comerciales para conocer los requerimientos
de energia y protocolos de comunicacion que mas adelante, definieron la selecciéon final de

dispositivos del cuadricoptero.

Figura 2.1: Interaccién de funciones

Algunos de los objetivos de cada funcién se presentan a continuacion:
» SENSAR (velocidad, posicion)
» PROCESAR (informacion de sensores, control, comunicacion)

» CONTROLAR (actuadores)



= ACONDICIONAR (senales de control, alimentacion para electronica)
» ENERGIZAR (actuadores, etapa de potencia, electronica)

» COMUNICAR EN VUELO (al cuadricoptero con la base)

= MOVER (el cuadricoptero a las posiciones deseadas)

= SOPORTAR (los componentes del cuadricoptero)

» COMUNICAR EN BASE (a la base con el cuadricoptero)

» COMANDAR (generar comandos de control)

» ENERGIZAR (los componentes de la base)

2.3. Especificaciones

Después de haber definido las caracteristicas deseadas, asi como haber identificado las
funciones del cuadricoptero, se seleccionaron las unidades fisicas que caracterizan los ele-
mentos o dispositivos con los que debe contar el cuadricoptero; esta seleccion se encuentra
en el Cuadro 2.1, donde se muestran las caracteristicas deseadas y una o varias magnitudes

fisicas que permiten especificarla.

Cuadro 2.1: Caracteristicas y especificaciones

Caracteristica deseada Especificacion

Capacidad de Volar Empuje vertical total minimo de 39.2 N, posicion
entre 0 m y 200 m y tiempo de vuelo de 5 min.

Mantener horizontalidad, Posicion lineal fija y angular de £10°, velocidad
estabilidad y posicion lineal y angular de 0 m/s y 0 °/s respectivamente y
aceleracion lineal y angular de 0 m/s2 y °/s?
respectivamente.
Envio y recepciéon de informacion Alcance de 5 km
Uso de baterias De 12 V, amperaje necesario para mantener el

tiempo de vuelo

Aterrizaje y despegue auténomo Menos de 5 intervenciones del usuario
Fécil transporte y capacidad de Longitud de 0.25 m entre el centro del
carga cuadricoptero y el eje del motor y peso méaximo
de 4000 g

Después de haber encontrado parametros medibles que especifiquen al cuadricoptero, se
procedi6é a buscar elementos como materiales, sensores, actuadores y procesadores, entre

otros, que cubran las funciones de acuerdo a las especificaciones.
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Capitulo 3

Seleccién de componentes electrénicos

Para llevar a cabo la construccién de un cuadricoptero con base en las funciones definidas
anteriormente, es necesario contar con elementos fisicos reales que permitan dar solucion
a dichas funciones. Por lo tanto, para poder sensar, controlar, procesar, acondicionar,
energizar, comunicar y mover al cuadricoptero, sus datos y senales, se requiere definir
actuadores, baterias, sensores, procesadores, controladores y dispositivos de comunicacion

como se detalla a continuacién.

3.1. Actuadores

Con base en el peso de algunos cuadricopteros existentes como en [14, 6, 15] que va desde
los 0.56 kg hasta los 4.34 kg, se determin6 que el peso final del cuadricoptero podria
oscilar cerca de los 3.5 kg. Con esta primera aproximacion, se buscaron actuadores que
pudieran proporcionar como minimo el empuje necesario para mantener flotando en el
aire al cuadricoptero, pero también el empuje necesario para acelerarlo aproximadamente
dos veces su propio peso, por lo que se necesitaron actuadores que lograran levantar, entre
los cuatro, una masa total de entre 6 kg y 7 kg.

Recordando la configuracion de fuerzas de la Figura 1.2, cada rotor deberia pro-
ducir un empuje igual a un cuarto del peso total del cuadricoptero, asi, si el peso total
maximo son 7 kg, cada rotor debe producir 1.75 kg o 17.15 N de empuje vertical.

En el aeromodelismo, que es la actividad mas relacionada con la construccion
de un cuadricoptero, se ocupan, entre otros, motores del tipo “sin escobillas” o brushless
en inglés |6, 15], de los cuales existen 2 subcategorias, los inrunner y los outunner. Los
inrunner, estan disenados para altas velocidades (méas de 10,000 rpm) y bajos torques
(empujes menores a 15 N ) y su funcionamiento es similar a los motores comunes de
corriente directa (CD), en donde la parte rotatoria (con los imanes permanentes) junto
con el eje esta dentro de la carcasa del motor.

Los motores outrunner en cambio, estan disenados para bajas velocidades (me-
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nos de 10,000 rpm) y altos torques (empujes mayores a 15 N), ya que la configuracion
de rotacion es inversa a la de los inrunner, es decir, la parte rotatoria (con los imanes
permanentes) junto con el eje, es la carcasa del motor [16].

Dado lo anterior y tomando en cuenta el empuje vertical necesario para cada
rotor, se decidié que la fuerza de empuje del cuadricoptero fuera generada por los motores
brushless outrunner KD 36-10XL que tienen por caracteristicas: 900 kv, 18 V méximos

de alimentacioén, 3 fases, 42 A de consumo de corriente méximo y 190 g de peso.

Figura 3.1: Motor KD 36-10-XL

Las hélices se seleccionaron de acuerdo a la configuracion del giro de los rotores de un
cuadricoptero en donde dos giran en sentido horario y dos en sentido antihorario pero
las cuatro generan un empuje vertical, por lo que fue necesario contar con dos tipos de

hélices: Flyer y Pusher como las que se muestran en la Figura 3.2.

Figura 3.2: Hélices Flyer y Pusher

El motor seleccionado, incluia una recomendacion de hélices de 13 pulg de diametro por
6.5 pulg de paso, sin embargo, comercialmente, se encontraron hélices de 14 pulg x 4.7
pulg y 12 pulg x 3.8 pulg que son las hélices usadas en el cuadricoptero. En conjunto,

una hélice de 12 pulg x 3.8 pulg y un motor de los seleccionados, alcanzan, segin pruebas
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realizadas, un empuje de aproximadamente 2.8 kg o 27.44 N cuando éstos giran a cerca

de 10,000 rpm. Cada motor junto con su respectiva hélice, tiene un peso de 200 g.

Figura 3.3: ESC Turnigy Plush 60 A

Otra caracteristica de los motores brushless, es que para su funcionamiento, requieren de
controladores de velocidad electronicos (ESC, Electronic Speed Controllers), que transfor-
man una senal PWM (Pulse Width Modulation) parecida a la que controla un servomotor,
en una variaciéon de corriente en los transistores que alimentan las bobinas del motor.
La senal PWM de entrada tiene una frecuencia de 500 Hz y un ancho de pulso
reconocido por los ESC de entre 1 ms y 2.5 ms, donde 1 ms es para una velocidad minima
en el motor y 2.5 ms para una velocidad méxima. Una de las caracteristicas de seleccion de
estos controladores de velocidad, es la corriente méxima de operaciéon. Ya que los motores
seleccionados, consumen como maxima corriente hasta 42 A, se eligieron los ESC Turnigy
Plush de 60 A los cuales cuentan con caracteristicas adicionales como: dos tipos de freno
de motor (rapido y progresivo), tres diferentes voltajes de corte que permiten detener la
alimentacion a los motores cuando el voltaje en las baterias llega a un determinado limite,
arranque programable (rapido, lento o progresivo), entre otros. Su peso es de 60 g cada uno
y cuentan con una tarjeta de programacion para acceder a las diferentes caracteristicas

mencionadas.

3.2. Energia

La energia requerida, depende del voltaje y la corriente requerida tanto por los actua-
dores, como por los demas componentes electronicos, sin embargo, el mayor consumo se
encuentra en los actuadores.

Para los motores seleccionados, el voltaje méximo de alimentacion es de 18 V| los picos
de corriente se encuentran entre 25 A y 42 A y la corriente nominal es de entre 17 A y
32 A, sin embargo, tomando en cuenta el peso deseado del prototipo, para que los cuatro

rotores tengan la capacidad de elevar el cuadricoptero, éstos operan aproximadamente
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Figura 3.4: Bateria Rhino 2250 mAh

por debajo de la mitad de su velocidad maxima permitida, lo que en corriente significa un
consumo de aproximadamente 56 A para los cuatro motores. Se dese6 que las baterias no
superaran un peso de 300 g cada una y que la energia proporcionada sea suficiente para
mantener un vuelo de aproximadamente 5 min, que es un tiempo también suficiente en el
que se pueden mostrar resultados con repsecto al cumplimiento del objetivo de estabilidad
antes mencionado, es decir que para cuatro de los motores seleccionados se requiere una
bateria de 18 V y que soporte 56 A por 5 min; con estos datos y para calcular los mAh

deseados en las baterias, se realizo el siguiente calculo:
56[A] - 5[min] = 280[Amin]

280[Amin] - 1000[mA] - 1[A]
1[A] - 60[min]

Con el resultado anterior, se propuso usar, dos baterias LiPoly RHINO 4S 40Cd de 14.8
V, 2250 mAh y 275 g cada una, donde 4S es el nimero de celdas conectadas en serie y

= 4666[mAh]

40C es una constante maxima de descarga sin que sufra dano la bateria, dicha constante

es calculada como:

nCd = n - Capacidad en [A] (3.1)

Por lo que para la bateria seleccionada se tiene que la corriente maxima que se le puede
solicitar es de: 40Cd = 40 - 2.25[A] = 90[A]. Si un motor KD 36-10XL requiere even-
tualmente 20 A, los cuatro requieren 80 A, que es un valor dentro del rango de descarga

méxima de corriente de la bateria.
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3.3. Sensores

Los sensores necesarios para cumplir el objetivo de estabilidad del cuadricoéptero son
aquellos relacionados con las variables que influyen en la dindmica del mismo, como las
posiciones, velocidades y aceleraciones angulares, asi como las posiciones, velocidades y
aceleraciones lineales; también se pueden incluir variables que mantengan fija su orien-
tacion y su posicion geoespacial. Actualmente, existen sensores inerciales relacionados con
algunas de las variables anteriores y sistemas de geoposicionamiento que permiten conocer
la ubicacion de algin objeto con respecto a la longitud, latitud y altitud terrestre [17].
Ejemplos de este tipo de sensores son los acelerémetros, los girometros, los magnetémetros,

los barémetros y los sistemas GPS.

Figura 3.5: 9 DOF Sensor Stick

Todos los anteriores pueden interactuar ya sea de manera analogica (variaciones de voltaje)
o digital con algin procesador de informacién que utilice ésta, para aplicaciones que
van desde monitoreo hasta control. Se puede encontrar una gran variedad de este tipo
de sensores, incluso, algunos integrados en sistemas embebidos controlados por algun
microprocesador y de tamanos muy pequenos en un solo circuito integrado, como se
menciona en [18|.

Como se mencion6é anteriormente, IMU se refiere a los sistemas inerciales em-
bebidos o unidades medidoras de inercia, a los sistemas inerciales embebidos pero con
caracteristicas adicionales como orientacién y posicion geoespacial, se les conoce como
AHRS (Attitude Heading Reference System).

Por sus caracteristicas de simplicidad de funcionamiento y comunicacion, se eligio
el sensor de 9 Grados de Libertad (DOF, Degrees Of Freedom): 9 DOF Sensor Stick de
SparkFun Electronics [19], que contiene un acelerometro ADXL345 [20], relacionado con

aceleraciones lineales estaticas y dindmicas, un girometro ITG-3200 [21], relacionado con
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velocidades angulares, un magnetometro HMC-5883L [22], relacionado con la orientacion
respecto de los ejes magnéticos terrestres, y un circuito integrado que fusiona las senales

y las arroja en una salida digital por medio de la tecnologia I2C'.

3.4. Procesamiento

De los sensores, se obtiene la informaciéon necesaria para alimentar el algoritmo de control,
sin embargo, para llevar a cabo la accion de control, es necesario tomar en cuenta que
la variacion de la velocidad de los motores también estéd involucrada con los estados
del sistema, por lo que se requiere contar con un dispositivo que pueda llevar a cabo
dicha tarea, asi como poder realizar los célculos propios de la ley de control. Los datos
enviados por el sensor, la ley de control, el algoritmo de despegue y aterrizaje, asi como las
senales que requieren los ESC para aumentar o decrementar la velocidad de los motores,
se encuentran alojados en el microcontrolador ATMega 1280 instalado en una tarjeta
de desarrollo llamada Arduino Mega(®). Dicha arquitectura trabaja con un oscilador de
16 MHz y alcanza una velocidad de procesamiento de 16 MIPS. La programacion del
microcontrolador se realiza por medio del lenguaje Wiring [23|, a través del ambiente
de desarrollo basado en Processing [24], los cuales en su conjunto forman la plataforma
denominada Arduino®) [25].

Figura 3.6: Arduino Mega®) 1280

3.5. Comunicacién Inaldmbrica

Para cualquier dispositivo de radio control o de monitoreo remoto, es necesario contar con
una comunicacion inalambrica robusta que permita enviar senales de control, monitoreo
o de ejecucion. Ademés, por seguridad del usuario, es indispensable mantenerse a una
cierta distancia alejado del dispositivo a controlar, para disminuir la probabilidad de

sufrir algiin accidente. Existen varias arquitecturas de comunicacion inalambrica entre las
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que se encuentran: Radio Frecuencia Simple, Bluetooth@®), WiFi®), Luz infrarroja, etc.
Considerando el tipo de aplicaciéon y el ambiente de operacion, ademés de su sencillez de
funcionamiento y configuracion, se eligi¢ la radiofrecuencia como medio de comunicacion
entre la base y el cuadricoptero. Ademés, existen dispositivos que hacen atin mas sencilla
la comunicacion entre dos o mas dispositivos por este medio. Uno de estos dispositivos es el
creado por Digi®): el XBee(®), el cual es un modulo de comunicacion por radiofrecuencia
que trabaja bajo el protocolo zighee®) [26]; esta arquitectura requiere de un modulo

Xbee®) por cada dispositivo a comunicar.

Figura 3.7: Modulo XBee Pro 900®)

A estos modulos, dependiendo del modelo, se les pueden modificar algunos parametros de
comunicacion como: direccion de envio, canal de comunicacion, velocidad de comunicacion,
bits de paro, entre otros. Por las caracteristicas de operaciéon mencionadas y las distancias
de trabajo del cuadricoptero, se eligi6 el Xbee Pro 900 XSC RPSMA®) [27]. Este modelo
de Xbee(®) trabaja con alimentacion de 3.3 V, tiene capacidad de configuracion de modo en
reposo, tiene un alcance de aproximadamente 24 km con antenas de alta ganancia y existen
tarjetas de conexion para puerto USB para comunicacion directa con una computadora
y el dispositivo a controlar. Los componentes electréonicos de procesamiento, sensado y
comunicacion, junto con los cables y conectores, tienen un peso de 275 g.

Después de haber seleccionado los componentes electronicos con los que contara
el prototipo de cuadricoptero, a continuaciéon se procede con el diseno de la estructura
sobre la que se fijaran dichos componentes, lo que incluye el diseno de algunas propuestas
de configuracion y el andlisis de la estructura final para corroborar que cumple con las

especificaciones definidas previamente.
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Capitulo 4

Diseno de la estructura mecanica

En este capitulo, se muestran las diferentes propuestas de configuracion del prototipo de
cuadricoptero con base en sus funciones como se muestra en la Figura 4.1, asi como su
respectiva evaluacion y evolucion hasta llegar a la configuracion final. A esta ultima se
le realiz6 un analisis de deformacion por elemento finito para determinar los materiales y

sus caracteristicas que permitan llevar el diseno a su realizaciéon y construccion.

Figura 4.1: Configuraciéon de funciones

4.1. Configuracion

Dentro del proceso de diseno se realizaron diferentes propuestas de configuracion de la
estructura y el acomodo de partes y componentes del cuadricoptero, donde se tomaron
en cuenta las caracteristicas positivas de cada diseno y propuesta para lograr un cuadri-
coptero ligero, funcional, y robusto, dichas propuestas fueron dibujadas con ayuda del
software de dibujo asistido por computadora (CAD, Computer Asisted Drawing) Solid
Edge ST2®) [28].

4.1.1. Propuesta 1

Desde el comienzo de la investigacion sobre diversas configuraciones de cuadricopteros, se

encontr6 que la mayoria de los disenos convergian a uno cuya configuracion es en cruz, con
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Figura 4.2: Propuesta 1

los motores en los extremos y una plataforma central, sin embargo existen otros como el
Draganflyer X8®) [29] de 8 rotores o un cuadricoptero con tres rotores de empuje vertical
y uno para cambio de direccion horizontal [5], de 3 rotores en los vértices de un triangulo,
de 6 rotores, etc. En este trabajo se decidié mantener la configuraciéon en cruz con 4
motores en los extremos y una plataforma central.

En esta primera propuesta, se comenzé a trabajar con la arquitectura del cuadri-
coOptero para tener una idea inicial de los acoplamientos, la ubicaciéon de elementos base,
entre otras. De forma mas especifica, en esta propuesta no se contempl6 alguna dimen-
sién comercial de tubos, los motores solo estaban contenidos en un cilindro de material
desconocido y la placa central era una geometria irregular de material no definido; ade-
mas no existia tornilleria ni propuestas de unién, pero permitié comenzar a crear nuevas
ideas de reducciéon de espacios, aumento de robustez y sobre todo reconocer la necesidad
de comenzar a contar con andlisis fisicos que dieran certeza a la elecciéon de materiales
y dimensiones. Cabe mencionar que desde esta propuesta, se pens6é en ocupar un dise-
no de tamano relativamente grande ya que esto permitiria brindar mayor estabilidad en

ambientes exteriores.

4.1.2. Propuesta 2

Entre la primera propuesta y ésta, se generaron varios bocetos con mas o menos compo-
nentes, nuevas configuraciones, pequenos cambios de geometria, etc. La segunda propuesta
es el resultado de la suma de todas estas ideas; es un modelo més trabajado, con dimen-
siones reales de los motores seleccionados, las baterias, los controladores de velocidad, los
modulos de comunicacion y los sensores. También se visualizan las caracteristicas dimen-
sionales aproximadas de las hélices para corroborar su compatibilidad con los motores
y asi comprobar que las dimensiones geométricas de los motores no fueran mucho més
grandes o chicas que las de las hélices.

En esta segunda propuesta, se incluyé una ubicacion real de componentes, lo que
ayudo a limitar algunas longitudes y espacios como la altura entre las placas centrales para
ubicar las baterias, la longitud de los brazos para evitar interferencias entre las hélices,

la manera de sujetar los motores, entre otras. En esta propuesta, se utiliz6 tubo redondo
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Figura 4.3: Propuesta 2

con acoplamientos cuadrados, también comenzo6 a aparecer la tornilleria y surgio la idea

de ocupar aluminio para las placas centrales para aumentar la robustez de la estructura.

4.1.3. Propuesta 3

Finalmente, entre la segunda propuesta y la propuesta final, se siguieron una numerosa
serie de pasos para obtener este dltimo diseno, entre ellos, se encuentran analisis de de-
formacion de la estructura que se presentan mas adelante, la eleccion final de materiales,
los espesores definitivos de lamina, varios rectificados de las dimensiones reales de los
componentes, las geometrias finales de las laminas centrales y las que sujetan los motores,
la eleccion del método de sujecion de las baterias, la reduccién de elementos como por
ejemplo, la segunda lamina central de aluminio y la colocacion de una lamina de acrilico
para reducir el peso total del cuadricoptero. Ademas, en ésta, se propuso una configura-
ciéon y ubicacién final de los componentes electronicos y se gener6 el dibujo CAD de las
hélices con dimensiones reales.

Se encontré conveniente el uso de perfil cuadrado de aluminio para los brazos
del cuadricoptero debido, en parte, a la facilidad de sujeciéon de éstos con la estructura y
por tltimo, se tomo6 en cuenta la estética del cuadricoptero para el acabado final. Con lo
anterior, se logré un diseno robusto, simple y funcional que se puede utilizar para cumplir
tanto el objetivo particular de este trabajo, como la posibilidad de utilizarlo para alcanzar

los demas objetivos generales tanto de control como de funcionalidad.

Figura 4.4: Propuesta final
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4.2. Analisis y realizacion

El marco del cuadricoptero esta inscrito en un cuadrado de 0.50 m x 0.50 m, donde el eje de
cada motor coincide con el vértice de dicho cuadrado. El cuadricoptero esta compuesto por
una estructura en cruz hecha de perfil cuadrado de aluminio de 12.7 mm de lado exterior
con 1.65 mm de espesor. Este perfil se eligié con base en un analisis de deformaciéon como
el de la Figura 4.5.

On Boundary

Figura 4.5: Analisis de deformacion para perfil cuadrado de aluminio

Las pruebas se realizaron por elemento finito con ayuda del software Catia VSR19®) [30]
con muestras de distintas dimensiones comerciales [31], fijas por los extremos; se mantuvo
constante tanto la longitud en 700 mm (que es aproximadamente la longitud total del
eje de un motor al eje del motor contrario), como la carga distribuida en 39.2 N (que es
aproximadamente el peso total méximo del cuadricoptero) y la aceleracion de la gravedad

en 9.8 m/s, los resultados registrados se muestran en el Cuadro 4.1.

Cuadro 4.1: Resultados del primer anéalisis de deformacion

Muestras de aluminio Deformacion maxima
Tubo redondo 9.5 mm @ x 1.24 mm espesor 2.25 mm en el centro
Tubo redondo 12.7 mm @ x 1.24 mm espesor 0.68 mm en el centro
Perfil cuadrado con esquinas redondeadas 12.7 0.408 mm en el centro

mm lado x 1.65 mm espesor

Perfil cuadrado 12.7 mm lado x 1.65 mm espesor 0.401 mm en el centro

La seleccion se basé en el perfil o tubo con menor deformaciéon méaxima pero también

con mayor facilidad de manufactura e instalaciéon, es decir, con base en el menor nimero
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tanto de piezas requeridas para fijar los tubos o perfiles al resto de la estructura, como de
herramientas utilizadas para manufacturar dichas piezas.

De manera anédloga, para la lamina central que sujetaria cada uno de los cuatro
perfiles cuadrados con la configuraciéon mostrada en la Figura 4.6, se realizaron diferentes
analisis de deformaciéon. Probando con diferentes muestras, se mantuvo constante tanto

la longitud de la lamina central en 150 mm de lado, asi como los radios y distancias entre

barrenos, la carga distribuida en 39.2 N y la aceleracion de la gravedad en 9.8 m/s; la

Translational

variable es el espesor comercial [31] de cada lamina de aluminio.

Figura 4.6: Analisis de deformaciéon para lamina de aluminio central

Los resultados registrados se muestran en el Cuadro 4.2 para cada espesor de lamina

utilizado en las pruebas.

Cuadro 4.2: Resultados del segundo analisis de deformacion

Muestras de aluminio Deformaciéon maxima
Calibre 10 con 3.4 mm espesor 0.251 mm en el centro
Calibre 12 con 2.8 mm espesor 0.278 mm en el centro
Calibre 14 con 2.1 mm espesor 0.309 mm en el centro

La seleccion de la lamina se hizo con base en los resultados anteriores de deformacion,
pero tomando en cuenta también, el peso de cada muestra, asi pues entre la lamina de
calibre 10 y 12, existe una diferencia pequena en la deformacion maxima (0.027 mm),
sin embargo tienen una diferencia de aproximadamente 80 g lo que hace a la lamina de
calibre 12 una mejor opciéon. Entre la lamina de calibre 12 y 14, existe una diferencia

de aproximadamente 10 g en peso, y la diferencia en deformaciéon es también pequena,
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aunque un poco mayor (0.031 mm) por lo que no se obtiene mayor ventaja en el peso a
comparacion de la deformacion obtenida; por lo anterior, la lamina calibre 12 fue elegida
como la mejor opcioén y es la que se seleccion6 para la construccion de la estructura.

Finalmente para la seleccion de las laminas que sujetaran los motores al resto de
la estructura, se usé un criterio de seleccién también basado en los resultados anteriores,
bajo la premisa de tener una fuerza distribuida igual a un cuarto del total de la carga
usada en el analisis anterior, por lo que se eligié lamina de aluminio calibre 14 para esta
parte de la estructura. El corte tanto de ésta pieza como de la lamina central se realizo
por chorro de agua para mantener un buen acabado en el contorno de éstas.

Para sujetar las baterias se utilizaron 2 cinturones de aluminio por bateria que
simplemente la rodean por su perimetro y las sujetan a la lamina central por medio de
cinturones de plastico ajustables. Para sujetar los controladores de velocidad a la lamina
central y para agrupar los cables se utilizaron también, cinturones de pléstico ajustables.

Como base para los componentes electrénicos, se ocupd una tabla de madera
sujeta a cuatro postes de varilla roscada de % “ por medio de ligas para disminuir el ruido
mecénico producido por la vibracion de los motores; éste diseno estuvo inspirado en [18|
y se muestra en la Figura 4.7. Para la cubierta superior se ocup6 una placa de acrilico de
3 mm de espesor de las mismas dimensiones que la ldmina central de aluminio en donde
también se colocé un interruptor general para controlar la alimentacion de energia del

cuadricoptero.

Figura 4.7: Plataforma

El soporte que funciona como tren de aterrizaje del cuadricoptero, estd compuesto por
cuatro aros de PVC de 10 mm de ancho y 6 mm de espesor colocados debajo de la lamina
que sujeta a los motores, sobre el perfil cuadrado. El peso de la estructura de aluminio
més la tornilleria es de 1,135 g. El peso total del cuadricoptero con todos los componentes
es de 3,000 g. Los planos de cada una de las piezas generadas para la construccion de la
estructura del cuadricoptero y la lista de material, se encuentran en el Apéndice A: Planos

y Materiales.
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Capitulo 5

Diseno y simulaciéon del sistema de control

Con los capitulos anteriores, se detalld el proceso de disenio y construcciéon del prototipo
de cuadricoptero. A continuacion se detalla el proceso de diseno del sistema de control
basado en las especificaciones del prototipo construido, asi como diversas simulaciones
para visualizar, antes de la implementacién, una aproximacion a la respuesta del sistema

con el sistema de control seleccionado.

5.1. Modelado matematico

Figura 5.1: Configuracion dinamica

Después de haber mostrado las caracteristicas, los elementos y la configuracién del cuadri-
coptero, asi como la construccion del modelo fisico en cuyas caracteristicas se basara
el diseno del controlador, se procedié a analizar el sistema dinamico. La configuracion
dinamica del cuadricoptero se muestra en la Figura 5.1. Existen dos marcos de referencia,
el primero se encuentra fijo en el cuadricoptero y estd definido por z, y, z y es donde

se originan los angulos de navegacion (roll, pitch y yaw). El segundo es un marco de
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referencia inercial al que estéan referidos todos los movimientos del cuadricoptero y estéa
definido por X, Y, Z. Estos dos marcos de referencia estan relacionados por un vector 7 y
la matriz de rotacién R mostrada en la Ecuacion 5.1, donde ¢ representa la funcién coseno

y s la funcién seno.

cyef  cysfsa — syca  cysfea+ sysa
R=| syef sysfsa+ cyca sysfea — cysa (5.1)

—sp cfBsa cPea
El movimiento angular, como se indic6 anteriormente, esta dado por los angulos: «, sobre
el eje x resultado del movimiento de alabeo; (3, sobre el eje y resultado del movimiento de
cabeceo y 7, sobre el eje z resultado del movimiento de guino. La fuerza de empuje total
es generada por la suma de cada una de las cuatro fuerzas de empuje proporcionada por
cada motor.

La fuerza del peso actiia en el centro del cuadricoptero considerando que es si-
métrico con respecto al eje e y. Los motores sobre el eje x giran en sentido antihorario
y los que se encuentran sobre el eje y giran en sentido horario, W equivale a la masa m,
total del cuadricoptero multiplicada por la aceleracion de la gravedad G.

Las entradas del sistema dependen directamente de las velocidades angulares de
los motores, el cambio de estas velocidades genera una variacion en la fuerza de empuje
y en los angulos del cuadricoptero; lo anterior trae como consecuencia un desplazamiento
sobre un vector ¥ con componentes en X, Y, Z. Dichas entradas se calcularon tomando
en cuenta lo siguiente:

Fz:b'U)Q

)

(5.2)

Donde i = {1,2,3,4}, F; es la fuerza de empuje de cada rotor, w; es la velocidad angular
de cada rotor y b es una constante de proporcionalidad de los rotores que relaciona el
empuje generado con la velocidad de giro que, para éste trabajo, se toma como igual para
los cuatro motores con base en pruebas experimentales registradas en el Capitulo 7. Asi

pues, se tiene lo siguiente:

(75} F1+F2+F3+F4

(5) _ F4—F2 (53)
us F3— F

Uy Fy—Fy+ Fs—Fy

Donde u; es responsable del empuje vertical, us del alabeo, uz del cabeceo y uy del guino.

Reescribiendo las ecuaciones, se tiene que:

26



Uq 1 1 1 1 F1
0 -1 0 F.
- 2 (5.4)
us -1 0 1 0 F3
g 1 -1 1 -1 | R
Que equivale a la Ecuacion 5.5.
Uy b(w? + w3 + w3 + w?)
uz | _ b(w? — w3) (5.5)
Us b(w3 — wi)
Uy d(w? + w3 — w3 — w?)

Donde d es una constante de arrastre que relaciona dos fuerzas horizontales con las velo-
cidades del par de motores que giran en sentido horario y las del par que gira en sentido
antihorario respectivamente.

Ademés, retomando la Ecuacion 5.4, se obtuvo la matriz para determinar como
se calculan las fuerzas F; que deben actuar en cada motor a partir de las entradas wu;
cuando se obtenga su valor en cualquier instante de la operacion del control para, a su
vez, conocer las velocidades w; de los motores y determinar el PWM correspondiente que

se debe comandar. Dado lo anterior, se obtuvo la Ecuacion 5.6.

F 0.25 0 —-0.5 0.25 Uy
Fy 025 0 05 0.25 Us '
Fy 0.25 0.5 0 —0.25 Uy
Las variables involucradas en el modelo matematico utilizado son:
M={z & yyz2iaadafpByqi} (5.7)

El modelo en variables de estado, incluyendo las derivadas del vector de estados esta
representado en la Ecuacion 5.8. Donde I, I, e I, son las inercias sobre cada eje, L es
la longitud de cada brazo entre el eje del motor y el centro del cuadricoptero, G es la
aceleracion de la gravedad y m, es la masa total del cuadricoptero. Este modelo es una de
las versiones reducidas del modelo completo de un cuadricoptero como en [15, 6] ya que
no considera algunos efectos como en [14] tales como el aleteo producido en las hélices
ante el cambio de direccion del cuadricoptero, o el complemento de las inercias producidas

ante el giro del cuadricoptero sobre sus ejes.
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z

Estas consideraciones y el modelo reducido, son validas para puntos de operacion cercanos
al punto de equilibrio del cuadricoptero, es decir, que factores como el viento, maniobras
agresivas y cambios de direccion, pueden ser despreciados mientras el cuadricoptero se
mantenga flotando en el aire, que es parte del objetivo principal de este trabajo.
Retomando el modelo de la Ecuacion 5.8, se puede observar que es un sistema no
lineal y las primeras seis ecuaciones del mismo, corresponden tnicamente a los movimien-
tos de desplazamiento lineal, las cuales dependen de los dngulos (a, 3, 7), de la entrada
u1, la masa y la gravedad; mientras que las ultimas seis variables de estado, resuelven los
movimientos angulares y no dependen directamente de los angulos ni de la entrada u.
Por lo anterior y a manera de simplificacion, se consider6 tutil separar el sistema en dos
subsistemas, uno para los movimientos angulares y otro para los movimientos lineales. El

esquema que representa este concepto, se visualiza en la Figura 5.2.

Uz
Uy
Sub. J’ dt Sub. J’ dr

1 Ang. Lin.
Tul

Figura 5.2: Modelo separado

5.2. Esquema general de control

Tomando en cuenta el objetivo de control relacionado con la estabilidad y una entrada de
referencia igual a cero, en éste trabajo se entiende que el cuadricoptero esta estabilizado
cuando todas las derivadas del movimiento lineal y angular sean cero, y cuando todos los

angulos tomen también el valor de cero, quedando sélo el peso del cuadricoptero com-
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pensado por el sistema y generando el empuje necesario para mantener el cuadricéptero

flotando. Esto se demuestra como sigue:
sta=p=v=0;
F=g=2=0; (5.9)
T = y =ZzZ=0;

Entonces el el modelo del susbsitema lineal para valores de cero queda como:

( 0 3\
0
. 0
M, = (5.10)
0
0
L —G+u1/m =0 )
up=mG =W (5.11)

Los vehiculos aéreos autéonomos, generalmente cuentan con dos lazos de control, el primero
y principal, se le conoce como el lazo de control primario y se encarga de conseguir la
estabilidad de los movimientos del sistema en cualquier punto del vuelo. El segundo se le
conoce como lazo de tarea o mision, que se encarga de conseguir el control del sistema visto
como una plataforma general y controla las trayectorias de vuelo del mismo. Siguiendo
éste orden de ideas, se propone que, para el cuadricoptero, el control de tarea arroje como
resultado un vector de velocidades deseado, que se utilizara para calcular los angulos
deseados, los cuales son la informaciéon de entrada para el algoritmo del lazo de control
primario. Asi también se toma como consideracion importante que el lazo de control
primario responda lo suficientemente méas rapido que el control de tarea para garantizar
la estabilidad en todos los puntos del vuelo, ya sea flotando o realizando algin seguimiento
de trayectoria.

En este trabajo, como una primera aproximacion al control de estabilidad, y ya
que de la IMU se pueden obtener datos de aceleracion lineal y velocidad angular, mismos
que se fusionan por medio de algoritmos como el filtro Kalman para obtener el valor del
angulo de inlinacién de cada eje, se disené un algoritmo de control con la técnica PID y
se implemento en el modelo fisico para visualizar el comportamiento exclusivamente para
el subsistema angular y corroborar la estabilidad del mismo. Esto funcion6é como el lazo
de control primario del cuadricoptero y se omitio el lazo de tarea o misiéon ya que para
efectos de la estabilidad, no se requiere de una trayectoria o tarea méas que el mantenerse
flotando en el aire.

Posteriormente, de manera adicional y para analizar el uso de otra técnica de

control, se disefi6 y simulé (sin implementar) otro algoritmo, ahora con la técnica de re-
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alimentacion de estados para el subsistema angular y un algoritmo de control proporcional
para el subsistema de movimientos lineales, ambos trabajando en conjunto en un mismo
sistema anidado en el que la respuesta de uno sirve como entrada para la otra parte, con
esto se desed observar también el control de regulacion y seguimiento del cuadricoptero.
El diagrama de bloques que representa los lazos de control principal y secundario junto
con los algoritmos de control Con.1 (realimentacion de estados) y Con. 2 (proporcional)

y las entradas y salidas de cada bloque esta representado en la Figura 5.3.

Figura 5.3: Control en bloques para los tres objetivos

5.3. Propuesta 1: Control PID para el subsistema angular

5.3.1. Diseno del control PID

El control Proporcional Integral Derivativo o PID se basa en realimentar informacion
de salida de un sistema, compararla con una referencia y con base en el error entre la
referencia y la senal de realimentacion, calcular la senal de entrada del sistema. Como
su nombre lo indica, el control PID se compone de tres “sub-controladores”, los cuales
trabajan con diferentes funciones del error. Asi entonces, el control proporcional, se refiere
a una constante o ganancia multiplicada por el error, el control integral, se refiere a la
integral del error multiplicada por otra constante y, finalmente el control derivativo, se
refiere a la derivada del error multiplicada por una tercera constante. La suma de las tres
senales del controlador PID es la entrada del sistema. Cada parte del control PID tiene su
propia funcién dentro de la respuesta deseada del sistema, por ejemplo el control integral
ayuda a reducir a cero el error en estado estable del sistema y el control derivativo, ayuda
a mejora el tiempo de asentamiento de la respuesta del sistema.

Existen diferentes versiones del control PID como en algunas aplicaciones que
requieren o permiten utilizar sélo partes del control, por ejemplo, PI o PD. Lo anterior,
aunado con la facilidad de disenio de las constantes desde el punto de vista del procedi-
miento para calcularlas, hacen del control PID una herramienta versatil y adaptable a las
necesidades de cada aplicacion, por lo que es ampliamente utilizado en el area industrial.
Algunos de los problemas que existen al usar un control PID son por ejemplo, que la
version lineal del controlador, tiene una respuesta robusta en sistemas lineales, lo puede

no suceder con la respuesta en sistemas no lineales o linealizados, ademés el diseno de
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las constantes, en ocasiones es por prueba y error haciendo uso de la incertidumbre, lo
que puede provocar demoras en encontrar las constantes adecuadas para un determinado
funcionamiento del control y la posibilidad de encontrar la configuracién no 6ptima de
dichas constantes. El controlador en un diagrama de bloques sencillo se expresa en la
Figura 5.4.

Figura 5.4: Algoritmo bésico del control PID

Para la primera aproximacion al control de la estabilidad del cuadricoptero, se utilizod
este algoritmo de control, en donde tnicamente interviene la parte angular ya que como
se demostr6 anteriormente, el mantener los dngulos de navegacion en cero, asi como sus
derivadas, trae como resultado la estabilidad del cuadricéptero manteniéndolo flotando en
algin punto de operacion. Por lo anterior y retomando del modelo en variables de estado

las ultimas seis ecuaciones, se tiene lo siguiente:

My = (5.12)

d .
\ Iz
Como se puede notar, es un sistema lineal, por lo que reescribiendo el modelo matemético,

en la forma general de variables de estado, se tiene lo siguiente:
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(01000 0] [0 0 0 ]
000000 éoo

. 000100 0 0 0

My = My + I U
000000 0 £ 0
000001 0 0 0

(5.13)

00000 0 0 0 £ ]
10000 0] [0 0 0
y=10 0100 0|Ma+|000|U
00 | 000

Donde M% = {a,d,ﬁ,ﬁl,%'y} y UT = {uy,us,us}, de tal manera que se obtienen las
matrices A, B, C'y D del modelo en variables de estado. Tomando en cuenta la indepen-
dencia de los movimientos angulares y su representaciéon matemética, se decidié6 buscar
la estabilidad de cada uno de los d4ngulos por separado, ocupando el mismo algoritmo de
control PID.

Asi entonces, para a y para 3, el modelo seria idéntico, mientras que para -,
tnicamente es necesario cambiar en la matriz B del modelo, la constante L por d, por lo

que se puede generalizar para los tres angulos independientes, el siguiente modelo:

w122} )
(5.14)

=[1 0]

(6]
+

el [N )

a
Para el calculo de las inercias sobre cada eje, se ocuparon las siguientes ecuaciones, basadas
en [32].

2 2 2 2
_ _ moTg mo-hg . 72 miry m1-h?
Ih=1,=—2+—"F2+2-mg - L*+ —*+ + 3

(5.15)

L="2m 4 dmg - L2

Donde my corresponde a la masa de cada rotor (0.2 kg), 7o al radio de cada motor (0.05
m), ho a la altura de cada rotor (0.07 m), m; a la masa de un cilindro que contiene la
parte central del cuadricoptero (0.8 kg), r; al radio de dicho cilindro (0.08 m) y h; a la
altura del mismo (0.16 m).

Para tener una idea més clara de estas dimensiones, se puede tomar como refe-

rencia la Figura 5.5.
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Figura 5.5: Cilindros inerciales

Finalmente, los parametros del cuadricoptero utilizados son los siguientes:

m = 3.0 kg

G =9.8m/s?

I, =1,=0.0524 kg - m?
I, = 0.10056 kg - m?
L=03bm
d=1.5
b=35210"7

Con base en la estructura del control PID, los parametros y el modelo anterior, se deter-
mino la funciéon de transferencia del sistema y a su vez, la ecuacion caracteristica de lazo
cerrado del mismo como sigue:

Se utilizo la siguiente ecuaciéon, para convertir el espacio de estados del modelo

simplificado para un angulo, en funcion de transferencia Q(s).

Q(s)=C(sI—A)'B (5.16)
Obteniendo la siguiente ecuacion:

Q) = 2

De la teoria de control, se sabe que el controlador PID, tiene por funciéon de transferencia,

(5.17)

52

la siguiente:

 Kys® + Kys + Ki
S

H(s) (5.18)

La cual se utilizdé para calcular la ecuacion caracteristica de lazo cerrado del sistema
realimentado, tomando en cuenta el controlador PID. Por lo anterior, se tiene que dicha

funcion de transferencia es equivalente a:
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6.68 (Kd52+Kps+Ki>

Q(S)H(S) - 52 s
L+ Q(s)H(s) 14 68 <de2+Kps+Ki)

S

=T(s) (5.19)

Simplificando la ecuacién anterior y tomando en cuenta su denominador, se obtiene la

ecuacion caracteristica de lazo cerrado mostrada en Ecuacién 5.20:

s°+6.68 K45 +6.68 K, -s5+6.68K;,=0 (5.20)

En donde Ky, K, y K; son las constantes que definen el comportamiento del control PID.
Para determinar esas constantes, fue necesario recurrir a la seleccion de una ecuacion
caracteristica deseada que proporcionara el desempeno o la respuesta transitoria también
deseada y comparar ambas ecuaciones término a término, resolviendo los coeficientes
correspondientes de ambas. Para la ecuacion caracteristica deseada basada en la forma
estandar de un sistema de segundo orden [33], se eligieron los siguientes parametros de
disenio iniciales: porcentaje de sobrepaso ( %sp) y tiempo de asentamiento (ts) con los

siguientes valores basados en una primera aproximacion aleatoria:

Y%sp = 5%

ts=1s

Con los valores anteriores y utilizando las siguientes ecuaciones:

5= (5.21)

%osp = e~/ 100% (5.22)
wg = wp/1 — (2 (5.23)
o=C-w, (5.24)

Donde para sistemas subamortiguados de segundo orden, ( es el factor de amortiguamien-
to, W, es la frecuencia natural del sistema, W, la frecuencia amortiguada y o el factor de

atenuacion; se obtuvo la siguiente ecuacion caracteristica:

s+ 85+33.6=0 (5.25)

Con los siguientes polos dominantes:

34



Piy=—4+4.195]

Sin embargo, se requiere de un polo mas para poder definir la ecuaciéon caracteristica
deseada. Este polo se asigno de acuerdo al criterio de selecciéon en el que se busca un polo
sobre el eje real negativo no dominante para evitar que influya significativamente en la
respuesta transitoria pero no tanto como para producir picos grandes en la oscilacion de
la misma que pudieran afectar la respuesta de los motores, por lo tanto se eligié como
tercer polo a: P3 = —14.

Con los datos anteriores, se obtuvo la siguiente ecuacion caracteristica deseada:

s+ 225% 4 145.65 + 470.4 = 0 (5.26)

Igualando los coeficientes de la Ecuacion 5.20 con los de la Ecuacion 5.26, se obtuvieron

los siguientes valores de Kp, Kiy Kd:

Kp=218
Ki = 70.42
Kd =324

De manera analoga y con base en el comportamiento y respuesta del sistema, se calcula-
ron otras series de constantes. Estas pruebas quedaron registradas en el Capitulo 7 y la
implementacién junto con la programacion del microcontrolador con la ley de control y

algunos filtros, estéan registrada en el Capitulo 6.

5.3.2. Simulacién del control PID para el subsistema angular

(5]

u1

i
uz <—| alfad

PID slfa

Ang ul FID{s)

betad

PID beta

L41—|
o

Flanta Angular

il

gamma =0 gemmad

¥ 1r¢

alfs, beta, gamma

Figura 5.6: Diagrama de bloques para el control PID

Habiendo disenado el controlador y sus parametros, ademés de contar con el modelado
del sistema, se procedi6 a verificar funcionamiento y el comportamiento de dicho contro-
lador junto con el sistema del cuadricoptero por medio de una simulacién en el programa

MatLab@®) [34] con ayuda de su biblioteca SimuLink@®). Esto permitié ingresar por medio
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de bloques, las ecuaciones del modelo matematico del sistema de movimientos angulares
y la ley de control.

El modelo utilizado se muestra en la Figura 5.6 en donde aparece la planta angular
cuyas entradas son us, u3z v ug y como salida, esta el vector de angulos que se realimenta
para restarlo a la referencia y asi obtener el error; posteriormente se hace pasar el error
para « y para [ por el control PID con las constantes obtenidas anteriormente y para
v, debido a que el sensor y la biblioteca utilizada para fusionar sus senales y calcular los
angulos, presenta al momento de éstas pruebas, inexactitudes para dicho angulo, se asume
que el error es igual a cero. Las salidas de cada controlador PID « y para 3, asi como la
senal de error igual a cero para para 7, son las entradas correspondientes mencionadas
para la planta angular mientras que la entrada u; se asume constante e igual al peso del

cuadricoptero al no tener control sobre el desplazamiento vertical.

5.3.3. Resultados de la simulacién del sistema angular y el control PID

Figura 5.7: Respuesta angular con el PID para estabilidad

Se obtuvieron diversas graficas para observar el comportamiento del sistema y el control
PID para el objetivo de estabilidad, por lo que como condiciéon inicial en « se eligié un
valor de 0.05 rad y para 8 un valor de 0.08 rad, mientras que para = se eligi6 el valor de
cero. La Figura 5.7 muestra el comportamiento de los angulos en el tiempo, con lo que se
observa que para el controlador elegido, los angulos si se estabilizan segtin los parametros
elegidos que son 1 s para el tiempo de asentamiento y 5% de sobrepaso.

La Figura 5.8 muestra el comportamiento de las entradas us, uz y us4 que también se
estabilizan al pasar el tiempo, con lo que también para el control disenado se obtiene la
respuesta deseada. Estas entradas, como se ha mencionado corresponden a los movimien-

tos de alabeo, cabeceo y guino.

36



Figura 5.8: Respuesta de us, uz y us con el PID para estabilidad

En la Figura 5.9 se observa el comportamiento en el tiempo de las velocidades
angulares de cada motor, éstas también se estabilizan después de un cierto tiempo pero

no a cero sino al valor necesario para mantener flotando el cuadricoptero.

Figura 5.9: Respuesta de las velocidades de cada motor para estabilidad

Con las gréficas anteriores se puede concluir que el control PID disenado sirve para esta-
bilizar el subsistema angular del cuadricoptero, por lo que prosiguié su implementacion
registrada en el Capitulo 6 y observar los resultados para determinar la necesidad de cam-

biar los parametros de diseno del controlador siguiendo el mismo procedimiento y segin
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lo requiera el sistema, tomando en cuenta de manera especial, el tiempo de asentamiento

del mismo; dichos resultados estéan registrados en el Capitulo 7.

5.4. Propuesta 2: Control por realimentacién de estados y

control proporcional para el sistema completo

5.4.1. Diseno del control por realimentacién de estados para el subsistema

angular

Retomando el subsistema angular, su modelo en variables de estado de orden seis descrito
en la Ecuacion 5.13, los mismos parametros del cuadricoptero y el mismo desempeno
deseado, se procedi6 a disenar un nuevo controlador, tomando en cuenta ahora, la técnica
de realimentacion de estados.

Al seleccionar ahora la técnica de realimentacion de estados para todo el subsis-
tema angular, es conveniente verificar que dicho subsistema es controlable y observable.

Primero, para verificar que dicho subsistema es controlable, se ocup6 la matriz de contro-
labilidad:

Ctrb= [BAB A’B ... A""'B] ; n £ orden del sistema (5.27)

Como resultado se obtuvo que:

rango(Ctrb) = 6 = orden del sistema

Por lo tanto, el subsistema angular es controlable.
Como segundo paso, para verificar que el subsistema fuera observable, en caso de
que alguno de los estados no se pudiera conocer directamente de los sensores. Se utilizo

la matriz de observabilidad siguiente:

C
CA
Obsv = CA? (5.28)

CAnfl

Como resultado se obtuvo que:

rango(Obsv) = 6 = orden del sistema

Por lo tanto, el subsistema angular es observable.
El control por realimentacion de estados, también se basa en la eleccién de polos

que utilizan caracteristicas de desempeno deseadas del sistema, sin embargo, a diferencia

38



del control PID, el lazo de realimentacién no utiliza las salidas del sistema, sino que

realimenta los estados del sistema como se muestra en la Figura 5.10.

Figura 5.10: Realimentacion de estados

Una de las posibles ventajas del control por realimentacion de estados es que los grados
de libertad del controlador, son iguales al nimero de variables de estado que se reali-
mentan, es decir, que existe una constante o matriz de constantes de realimentacién de
dimensiéon proporcional al nimero de estados que permite modificar el comportamiento
de la respuesta con base en la seleccion del mismo ntimero de polos y si el sistema es de
orden mayor que dos, se eligen los polos de manera similar al procedimiento realizado
para obtener las constantes en el PID, donde los dos primeros atienden a una ecuacion
caracteristica deseada de lazo cerrado y los restantes al criterio en el que se eligen polos
no dominantes, sobre el eje real negativo. Dado que el orden del sistema del modelo de la
Ecuacion 5.13 es seis, se eligi6 como se mencioné anteriormente, el mismo desempeno de
la respuesta deseada del PID para los dos primeros polos (dominantes) y los cuatro polos
restantes se eligieron con base en la respuesta del sistema en simulacion. La seleccion final

fue la siguiente:

Pieseados = [—4 £ 4.1955, —144.2, —144.21, —144.22, —144.23]

Con los polos definidos, se procedié a analizar el sistema en lazo cerrado; la ecuacion
caracteristica deseada se compard con la ecuacion caracteristica de lazo cerrado y se
resolvieron las constantes de esta tltima en MatLab®), las cuales forman parte del arreglo

K, mostrado a continuacion:
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1411.0 314 12281 85 —841.5 —-5.8
K= 1330.1 9.2 12398 30.2 -—-741.6 -5.1
—-306.9 —2.1 —-405.1 —2.8 284.7 11.6

Sin embargo, segin la teoria del control por realimentaciéon de estados, dicho controlador
cumple por si solo, inicamente los objetivos de estabilidad y desempeno, sin embargo para
el objetivo de regulacion y seguimiento, es necesario agregar un grado mas de libertad, el
cual se encuentra en una constante de precompensaciéon que toma por nombre K0 como

se muestra en la Figura 5.11.

Figura 5.11: Realimentaciéon de estados con precompensacion

Esta constante de precompensacion se calculd con la ecuacion:

K0=[C(-A+ BK)'B]™ (5.29)

Que proviene de obtener la funcién de transferencia del sistema desde la entrada de
referencia previa al precompensador hasta la salida del sistema. Dando como resultado la

siguiente matriz de constantes:

1411.0 1228.1 —841.5
KO= | 1330.1 1239.8 —-741.6
—306.9 —405.1 284.7

Quedando asi, completamente definidos los bloques del control por realimentaciéon de
estados para el subsistema angular. De manera similar, se puede seguir nuevamente el
mismo procedimiento de seleccion de polos y calculo de constantes, pero con caracteris-
ticas del desempeno de la respuesta diferen-tes, asi como polos no dominantes distintos
sobre el eje real, para determinar nuevas constantes de realimentacion y precompensacion

dependiendo del comportamiento de la respuesta del sistema.
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5.4.2. Diseiio del control proporcional para el subsistema lineal

Con el control por realimentaciéon de estados, se cumplen los objetivos planteados para

el subsistema angular, sin embargo, recordando que existe también el subsistema de mo-

vimientos lineales, es necesario atender el control de éste. Para tal efecto, se disen6é un

controlador proporcional bajo las siguientes suposiciones:

» El subsistema angular responde lo suficientemente rapido como para asegurar la

estabilidad angular del cuadricoptero en todos los puntos de la trayectoria definida

por el subsistema de movimientos lineales

= Se considera como punto de operaciéon del cuadricoptero, un intervalo cerca del

punto en el que éste flota en el aire, es decir, &ngulos cercanos a cero. Por lo que el

coseno del angulo se considera casi igual a uno y el seno del &ngulo se considera casi

igual a cero, es decir al mismo angulo, por lo que cos(ang) ~ 1 y sen(ang) ~ ang

» Los angulos necesarios para el subsistema lineal son aproximadamente iguales a los

angulos deseados del subsistema angular.

Por lo anterior, evaluando las funciones seno y coseno con las consideraciones mencionadas,

el modelo del subsistema lineal queda como sigue:

T
N Y
(cosasinfcosy + sinasiny)uy/mq
Y
A A S
(cosasinfsiny — sinacosy)uy /mg
z

1 1

-G+ (co/:sacosﬁ)ul/ma

r i 3\
(ﬁ +a- 7)ul/ma
My = y
(87— a)ui/mq
z
-G + ul/ma

\

(5.30)

(5.31)

Ademas, con base en este nuevo modelo, se crearon tres entradas “artificiales” uq, o y

u3 que provienen del calculo del control proporcional y que sirven para el calculo de la

entrada u; del subsistema lineal asi como para el célculo de los angulos deseados, con

los cuales se alimenta la referencia del subsistema angular y se definen las variables del

subsistema lineal, como en [35].
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T
(Ba + g - Ya)ur/me = 1y
My = Y ~ (5.32)
(Ba - Y4 — aa)ur/mg = Uy
z
-G + u1/ma = ﬁg

\ Ve

Asi, se genera entonces el control proporcional con base en el error dado por la dife-
rencia entre las velocidades lineales medidas y las velocidades de referencia del sistema

multiplicadas por una constante proporcional como se detalla a continuacion:

Uy = kpy - (g — )
i = kpa - (4a — ) (5.33)
Uz = kps - (Zq — 2)
Aqui cabe mencionar que las velocidades lineales que sirven de referencia para este contro-
lador, son en la realidad, velocidades comandadas por un control remoto tal como funciona
un helicoptero de radio control a escala en donde se le indica al helicoptero moverse con
una velocidad determinada por el “joystick” en una cierta direcciéon, mientras el control
interno del helicoptero realiza los calculos necesarios para incrementar o decrementar la
velocidad de los rotores para inclinar el helicoptero o el rotor segtin el angulo requerido
para producir tal efecto.
Considerando a 7 = 0 por la baja confiabilidad en el valor obtenido del sensor
para este angulo, como se mencion6 anteriormente, se puede entender que el cuadricoptero
no cambia su orientaciéon al no tener movimiento de guino. Asi entonces, las ecuaciones

correspondientes a las entradas artificiales del modelo de la Ecuacion 5.32:

(6d)u1/ma - dl
(—aa)uus frma = i (5.34)
-G —+ Uy / my = 1/73
Ademas, ya que de estos se pueden obtener los dngulos deseados para utilizarlos como
referencia en el subsistema angular, se procede a despejar las variables de interés como lo

son uy, g, y B

uy = mg - (s + G)

—Uo

M7 wia (5.35)
Pa= 153—|1-G
Ya =10

Finalmente, las constantes kpy, kps y kps se definieron para una primera aproiximacion

con valor unitario, el cual, se puede modificar basado en simulaciones y el comportamien-
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to de la respuesta de este controlador, tomando en cuenta que se desea que el control
proporcional tenga un tiempo de asentamiento mayor al del control por realimentacion
de estados del subsistema de movimientos angulares para asegurar la consideracion en la

que los angulos deseados son iguales a los angulos medidos.

kpr =1
kpy =1
kps =1

5.4.3. Simulacién del sistema completo con control

Habiendo disenado el nuevo controlador, se procedi6 a verificar funcionamiento en el siste-
ma del cuadricoptero, nuevamente por medio de una simulacion en el programa MatLab®)
[34] con ayuda de su biblioteca SimuLink®). El diagrama de bloques final que se utilizo

para realizar las pruebas de simulacion fue el mostrado en la Figura 5.12.

Gravedad

k4

*PYRZR

d-r Kp*emor

|
ul+g masa T alfs

Step

Stept

slfs, bets, gammai

slfa, bets, gamma

Figura 5.12: Control en bloques detallado

5.4.4. Resultados de la simulacién con control de estabilidad

Se obtuvieron graficas, primero para observar la estabilidad de los angulos y las posiciones
lineales, las entradas del sistema y las velocidades de giro de cada rotor ante una referencia
con condicién inicial diferente de cero y segundo para la regulacion de dichas variables
ante una referencia variable con condicién inicial igual a cero. Para la estabilidad, y con
la condicion inicial del angulo « igual a 0.05 rad asi como la posicion (x, y, z) en (5,

5, 5), se obtuvo para la respuesta angular la Figura 5.13 en la que se observa el efecto
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que produce el movimiento de un dngulo en los demés, asi como que después de 1 s, los

angulos convergen a cero comprobando asi la estabilidad del sistema.

Figura 5.13: Respuesta angular para la estabilidad

De manera similar, en la Figura 5.14, se observa el comportamiento de las fuerzas rela-
cionadas con los movimientos de alabeo, cabeceo y guino en los que también se produce

un efecto de estabilidad en un tiempo aproximado de 0.1 s.

Figura 5.14: Entradas us, us, us para la estabilidad

En la Figura 5.15, se observa la respuesta de la entrada u, la cual esta relacionada
directamente con la fuerza vertical total requerida para mantener el cuadricoptero en el

aire, es decir, para compensar el peso del mismo. Se observa que ante la perturbacion
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angular, existe un intento por parte de la entrada u; de compensar la caida o la pérdida
de una componente de la fuerza al estar inclinado el cuadricoptero y después de cierto

tiempo, también se estabiliza al valor del peso del cuadricoptero.

Figura 5.15: Entrada u;

La Figura 5.16 representa el comportamiento de las variables relacionadas con la posicion
del cuadricoptero, con lo que se puede observar claramente el desplazamiento en el eje y
debido a la variacion del angulo «, asi como un ligero desplazamiento en el eje x causado
por ligeras variaciones en el angulo 5. Y por ultimo, un desplazamiento casi nulo en el
eje z provocado solo por la descompensacion de la direccion del vector de empuje vertical

que se encarga del peso del cuadricoptero y por ende a la variacion de la entrada u;.

Figura 5.16: Posicién para la estabilidad
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Aunque el desplazamiento mas significativo es de cerca de 0.04 m, es considerable tomando
en cuenta el valor de la condicién inicial para a y que el efecto producido en el eje y
corresponde al comportamiento esperado para dicho angulo. La condicién inicial para x,

y, z se utiliz6 solo para poder observar desplazamientos en el cuadrante positivo.

Figura 5.17: Respuesta de las velocidades angulares para estabilidad

Finalmente la grafica de la Figura 5.17, muestra como evolucionan las velocidades angu-
lares de cada rotor de acuerdo a los valores de uq,us,u3 vy us. Aqui se puede observar que
la variacion de dichas velocidades se mantiene dentro del rango de valores de revoluciones
proporcionadas por los motores, sin embargo, puede ocurrir que debido a las inercias que
se deben vencer, estos valores sobrepasen el permitido por los motores, los que por medio
del programa del microcontrolador se pueden limitar a un valor seguro de operaciéon que
puede afectar en la respuesta del sistema pero permite disminuir el riesgo de demandar
a los motores mayor velocidad de la que pueden proporcionar. En esta figura se puede
observar la estabilidad del sistema para las velocidades angulares de los rotores al paso

del tiempo.

5.4.5. Resultados de la simulaciéon con control de regulacién

De manera similar a la anterior, pero para el objetivo de control de regulacion, se realizaron
simulaciones con condiciones iniciales angulares iguales a cero y el mismo punto de origen
(5, 5, b) para (x, vy, z); pero con entradas al controlador diferentes de cero, es decir que
las variables x4, ¥4 v 24 toman el lugar de la referencia general del algoritmo de control,
estas variables, en la realidad, son equivalentes al valor del joystick del control remoto
con el que se puede manipular el cuadricoptero como se mencioné previamente. Estas le

indican la rapidez con la que se desea que se mueva en una determinada direcciéon; dentro
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del controlador, lo anterior se traduce en los dngulos deseados antes mencionados. Para

la simulacion, se eligié una senal escaléon unitario.

Figura 5.18: Respuesta angular para regulacion

Esta senal se introdujo a diferentes tiempos a la variable y,; v z4, pensando en producir
movimiento secuenciales en los ejes correspondientes y al apagar la senal, observar la
estabilidad el cuadricoptero en el nuevo punto de operacion. La primer senal, para vy se
enciende en el segundo 1 después de iniciada la simulacion y regresa a cero en el segundo
3; la segunda senal, para z; se enciende en el segundo 5 y regresa a cero en el segundo 8.

La Figura 5.18 muestra el comportamiento de las posiciones angulares para la
senial descrita, se observa que al momento de apagar la senal para y4, probablemente por
las inercias del modelo, los angulos intentan contrarrestar el efecto producido al encender
la senal, ademés, para el intervalo entre 5 s y 8 s que corresponde al movimiento en el
eje z, no existe un cambio significativo en los dngulos, lo que sugiere que para cambios de
altura, los dngulos se mantienen estables y constantes.
En la Figura 5.19 se muestra el comportamiento de las entradas uq, us y us que de manera
similar a la respuesta angular, las entradas relacionadas con los movimientos de alabeo,
cabeceo y guino, solo se ven afectadas en el intervalo en que actia la primer senal que
causa un efecto en g4, més no en el momento del cambio de altura exclusivamente.

Los valores pico de las entradas, pueden deberse principalmente a que la senal de
referencia es una senal escalon, lo que significa un cambio brusco instantéaneo en el estado
de dicha referencia. En caso de requerirlo, estos valores también se pueden limitar desde

la programacion para evitar danos a los ESC o a los actuadores.
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Figura 5.19: Respuesta de las entradas us, uz y uy para regulacion

Al igual que en la simulacién anterior, u; representa la fuerza que compensa el peso del
cuadricoptero y su movimiento sobre z, en la grafica de la Figura 5.20 se muestra su
evolucion en el tiempo ante las nuevas entradas, con lo que se puede observar con mayor

claridad, el papel de la inercia en los cambios de altura significativos.

Figura 5.20: Respuesta de u; para regulacion

En la Figura 5.21 se muestra el comportamiento de la posicion del cuadricoptero ante las
entradas variables aplicadas en distintos momentos, ademas, como dato interesante, se
encuentra que el cuadricoptero, después de ser movido de su punto original de operacion,
no intenta regresar a este, sino que estabiliza sus estados en el nuevo punto de operacion

alcanzado; aunque pueda ser evidente desde el punto de vista de control es conveniente
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comentar que ayuda a comprender el comportamiento real de las acciones tomadas por el

cuadricoptero.

Figura 5.21: Respuesta de la posicion para regulacion

La Figura 5.22 muestra el comportamiento de las velocidades angulares de cada rotor,
que de manera similar a las entradas del sistema, se ven afectadas por el cambio brusco
que genera el encendido y el apagado de una referencia escalén, sin embargo, con el
paso del tiempo, se observa su estabilidad, asi como su ligero incremento y decremento
correspondiente para el cambio de altura entre el tiempo 5 s y 8 s, mas la compensacion

inercial.

Figura 5.22: Respuesta de las velocidades angulares de cada rotor para regulacion

Finalmente, la Figura 5.23 muestra en tres dimensiones, la trayectoria del cuadricoptero
para la simulaciéon de regulacion con base en los datos de la Figura 5.21. En esta dltima

figura, se observa de manera més clara el comportamiento del cuadricoptero cuando la
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senal de entrada de velocidad deseada regresa a cero y el cuadricoptero se estabiliza en

ese nuevo punto de operacion.

Figura 5.23: Trayectoria en 3D del cuadricoptero
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Capitulo 6

Programacién del control PID

El programa completo programado en el ambiente Arduino(®), que se utilizo para realizar
algunas pruebas con el cuadricoptero integra la inicializacion de las bibliotecas, la con-
figuracion de la comunicacion, el arranque de motores, la lectura del sensor y la ley de
control PID entre otros. El algoritmo esta basado en el diagrama de flujo de la Figura 6.1

ubicada al final del presente capitulo.

6.1. Bibliotecas

Como se menciond anteriormente, los sensores que sirven en este proyecto, dentro del
cumplimiento del objetivo de estabilidad, para determinar el valor de los angulos, son los
que se encuentran integrados en la IMU. La lectura de estos sensores se hace por medio
del microcontrolador en el Arduino Mega via I2C en una rutina programada que solicita
informacion a los registros de cada sensor de la IMU. Esta rutina es una aportacion de
[36] utilizada para obtener los datos de la IMU presentada en ese trabajo, pero que es
compatible con el hardware con el que se trabaja en este proyecto.

Las bibliotecas utilizadas para leer e integrar los datos se obtuvieron de [37], y
forman parte del mismo proyecto que [36]. Las encargadas de leer informacion de cada
sensor son: ADXLS345.h, HMC58X3.h e ITG3200.h. La biblioteca utilizada para fusionar
los datos de la IMU tiene por nombre FreeIMU.h, la cual contiene un algoritmo especial
de integracion de informacion conocido como filtro DCM (Direction Cosine Matriz) con
el que se calculan los angulos de navegacion a partir de los datos del girometro y del ace-
lerémetro como se explica en [36]. Dicho algoritmo junto con otros programas relevantes,
de estas bibliotecas, se encuentra en el Apéndice D: Programas. La biblioteca FreeIMU.h
contiene ademaés, una funciéon llamada “get YawPitchRoll” que almacena en un vector de
tres elementos el valor de cada angulo de navegacion a partir del célculo de la funcién

arcotangente y arcotangente2 cuya base esta explicada en [12]. La funcion get YawPitchRoll
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se muestra en el siguiente algoritmo!:

void FreeIMU:: getYawPitchRoll(float * ypr) {

float q[4];

float gx, gy, gz;

getQ(q);

gx = 2 x (q[1]xq[3] — q[0]xq[2]);

gy = 2 % (q[0]xq[1] + q[2]xq[3]);

gz = q[0]xq[0] — q[1]«q[1] = q[2]xq[2] + q[3]xq[3];

ypr|0] = atan2(2 * q[1] * q[2] — 2 x q|0] = q]3],

2 % q[0]*q[0] + 2 % q[1] * q[1] — 1) * 180/M_PI;

ypr[l] = atan(gx / sqrt(gy*gy + gzxgz)) x 180/M_PI;

ypr[2] = atan(gy / sqrt(gx*xgx + gzxgz)) = 180/M_PI;
}
Para complementar la funcionalidad del programa, se hizo uso de otras bibliotecas pro-
venientes también de [37] como: DebugUtils.h que se encarga de algunos parametros de
correccion y funcionamiento de la biblioteca FreeIMU.h y la biblioteca CommunicationU-
tils.h que se encarga del protocolo de comunicacion entre las bibliotecas de los sensores y
las que integran y almacenan la informacion en variables tutiles. Por parte de la comuni-
dad de Arduino®) [25], se hizo uso de bibliotecas como: Wire.h, encargada del protocolo
y configuracién de la comunicacién I?C, la biblioteca Servo.h, encargada de escribir en
el puerto de salida digital un PWM originalmente destinado a controlar servomotores,

los cuales utilizan la misma senal de control que los ESC para variar la velocidad de los

motores del cuadricoptero, dicha senal puede tomar valores entre los 0 y los 2500 pus.

6.2. Variables involucradas

Se definieron las variables globales necesarias para almacenar datos en el programa como
las contstantes PID, las entradas ui, us, uz vy u4, los angulos a y 3, entre otras. Dichas
variables, al ser globales se definieron al inicio del programa para poder ser usadas en
todas las funciones del mismo. También se definieron variables necesarias para crear los

objetos utilizados por bibliotecas como Servo.h y FreeIMU.h.

6.3. Configuracién inicial

A continuacién se muestra la seccion del programa completo en donde se inicializan los
protocolos de comunicacion serial, I?C, la IMU y la comunicacion con los ESC variando el
tiempo de la amplitud de la senal desde cero hasta un valor en donde los ESC reconocen
una entrada inaldmbrica valida pero sin encender los motores, que para este caso es de
0.9 ms.

LEl texto de los codigos de programa esté escrito intencionalmente sin acentos ni '’ por funcionalidad del compilador.
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void setup (){

Serial2.begin (9600);

Wire. begin ();

Ml. attach (2);
M2. attach (3);
M3. attach (4);
M4. attach (5);
delay (5);

sensorIMU . init ();
delay (5);

//*%xskskxxkkx Inicio de comunicacion con

for (i=1;

vel ini=vel

( )

M2. writeMicroseconds (vel ini);

M3. writeMicroseconds ( )
( )

M4. writeMicroseconds

delay (15);
}
delay (1000);
for (i=1; i<=15; i++){
vel ini=vel ini+10;

Ml.writeMicroseconds
M2. writeMicroseconds
M3. writeMicroseconds

M4. writeMicroseconds

delay (15);

6.4.

Terminando la rutina de configuracion, se procede a entrar al ciclo principal del programa,
el cual se repetird mientras esté encendido el microcontrolador. Este ciclo comienza con
otro ciclo interno que no ejecuta ninguna accién més, que leer del puerto serial comunicado
con el XBee®) a la computadora el caracter de arranque, el cual, de ser igual a la letra

"A’, seria la tnica condicién para terminar con dicho ciclo, dando paso al arranque del

i<=((limite —150)/10);
ini+10;

Ml. writeMicroseconds

//Inicializar comunicacion con XBee

//Inicializar IMU

i++){
vel ini

vel ini

vel ini

vel ini
vel ini

vel ini

P

vel ini

Ciclo inicial de espera

cuadricoptero y su posterior ciclo de control.
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; //Asignacion de puertos para cada motor
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6.5. Arranque e incremento de velocidad en los motores

En el momento en el que el cuadricoptero recibe el caracter A’ desde la computadora, sale
del ciclo de espera y comienza una rutina de incremento de velocidad en los motores similar
a la que se encuentra en la configuracion inicial. Este incremento es lento, de manera que
el usuario lo pueda detener enviando el caracter 'S’, en cuanto el cuadricoptero se eleve
y esté listo para comenzar el ciclo de control principal, 'P’ si el usuario quiere detener la
ejecucion del programa y regresar al ciclo inicial de espera o, si el usuario deja pasar la
rutina completa de incremento de velocidad, esta eleva la velocidad de los motores a un
valor cercano o dentro del rango de operaciéon del control para evitar sobresaltos en la

accion de empuje vertical.

6.6. Ciclo principal

Al concluir la rutina de incremento de velocidad, se prosige con las siguientes rutinas de
programacion, en las que se encuentran las acciones principales ejecutadas para obtener
la informacion de los sensores y estabilizar los angulos del cuadricoptero. Es el lazo de
control principal que contiene el algoritmo PID y el calculo de las velocidades angulares de
cada motor. Comienza con una primera mediciéon de los angulos y el ciclo s6lo es detenido

al enviar el caracter 'P’, que es una senal de paro enviada desde la computadora.

6.6.1. Calculo del tiempo entre cada ciclo principal

En el siguiente algoritmo, se calcula el tiempo que tarda en pasar cada ciclo de control
para poder realizar la derivada y la integral del error en el PID. Durante las tltimas
pruebas realizadas, este tiempo oscilaba entre los 180 ms y 210 ms.
ahora=millis ();
tiempo=(ahora—transcurridos )x0.001; //Tiempo entre cada ciclo

delay (25); //Retardo necesario previo a la lectura
//de la IMU sin bloquear el ciclo

6.6.2. Lectura del sensor

Recordando el funcionamiento de la IMU, se sabe que del girémetro, se obtiene informa-
cion de la velocidad angular que se traduce, por medio de algunos calculos, a la posicion
angular en sus tres ejes de medicién; del acelerémetro, se obtiene informacién de acele-
raciones estaticas y dindmicas también en sus tres ejes de medicion, con lo que se puede
detectar cuando el dispositivo estd en reposo, caida libre o movimiento acelerado. Del
magnetémetro se obtiene informacion de referencia con respecto a los ejes magnéticos

de la tierra y esto permite afinar el valor de la orientaciéon del dispositivo. Sin embargo
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para obtener los angulos que requiere el algoritmo de control (« y (), se utiliza solo la
combinacion de la informaciéon del acelerémetro y del girébmetro.

Como se menciond anteriormente, la biblioteca que integra estos sensores, lo hace
por medio de un algoritmo denominado filtro DCM, sin embargo, otra manera de integrar
estos sensores para obtener los dngulos requeridos, se encuentra en [18] por medio de
un filtro Kalman. La funciéon que devuelve el valor de los angulos calculados se llama
getYawPitchRoll, la cual tiene como argumento el vector de tres elementos: ypr, en el que
se almacenan dichos valores, de los cuales, s6lo se utilizan las tultimas dos localidades que

contienen el valor del angulo 8 y a respectivamente.

6.6.3. Filtro atenuador

Posterior a la obtencion de informacion del sensor y al célculo de los angulos de navegacion,
debido al ruido mecanico, eléctrico, entre otros, que pudiera afectar las mediciones y los
datos que se ingresan a la ley de control, se programé la funcién smooth que contiene un
filtro tipo paso bajas discreto que funciona con base en la teoria de alisado exponencial
explicada en [18] y cuyo algoritmo se muestra a continuacion:
double smooth(double data,

double filterVal, double smoothedVal){

if (filterVal > 1){
filterVal = .99;

}
else if (filterVal <= 0){

filterVal = 0;

}

smoothedVal = (datax(1—filterVal))+
(smoothedValxfilterVal);

return smoothedVal;

}

El funcionamiento basico de esta funcién es dar un porcentaje o peso a la mediciéon actual
y el complemento a la mediciéon anterior, con esto se puede dar cierta importancia a la
nueva mediciéon dependiendo del ruido o las constantes variaciones que ésta pueda tener
y que se deseen atenuar.

La anterior funcion se programé fuera del “loop” principal de arduino, sin em-
bargo, se manda llamar desde el interior del ciclo principal de control con una rutina en
la que se asigna en una nueva variable la salida de la funcién de alisamiento para cada

angulo medido.

6.6.4. Control: Estabilizacién de angulos

Como se mencion6 en el Capitulo 5, se programd una sola funcién de control PID que

sirve para estabilizar los angulos de navegacion « y [, recordando que para 7, en esta
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serie de pruebas, tiene el valor de cero. Sin embargo, existen dos funciones diferentes
para cada angulo (estabiliza_roll y estabiliza_ pitch), que tienen como objetivo, calcular
el error y almacenar en una variable el resultado de la ley de control. El algoritmo del
control PID calcula de manera discreta una integral y una derivada del error a partir de su
valor anterior, el valor actual y el tiempo entre cada medicién. Se realizan las respectivas
multiplicaciones por las constantes PID y se suman las respuestas de cada etapa en una
sola que es la que se devuelve como el resultado de la ley de control.

De manera similar a la funciéon de atenuacion o alisamiento, las funciones de estabiliza_ roll
y estabiliza_ pitch se encuentran fuera del ciclo de control principal, sin embargo, se accede
a estas funciones dentro del ciclo de control al momento de calcular las entradas del
sistema.

La funciéon que contiene el algoritmo del control PID a la que manda llamar
las funciones estabiliza_ roll y estabiliza_ pitch, también se encuentra fuera del ciclo de
control principal. La accion del control derivativo también es atenuada por la funciéon
smooth para casos en los que hay cambios bruscos en el error y la acciéon del control

integral, esta limitada para valores del error menores a 10°.

6.6.5. Calculo y escritura de velocidades angulares para cada motor

Para el célculo de las salidas en microsegundos, se hizo uso de las Ecuaciones 5.6 y 5.2
para determinar el valor en rpm que debe tener cada motor de acuerdo al valor en un
instante dado de las entradas wuy, us, uz y w4, y se programo su respectiva ecuacion.

Para la escritura de las velocidades angulares de cada motor, se utilizé la funcion
map de arduino para escalar la acciéon de control a valores validos para la escritura en
microsegundos del tiempo del pulso para los ESC. Ademas, se agregd un “offset” para
cada motor, dependiendo de su comportamiento basado en las pruebas realizadas.

Con esta rutina de escritura de velocidades en motores, se cierra el ciclo de control
principal y regresa a una nueva medicion del angulo mientras no se le ordene que pare el

ciclo por medio de la condicién antes descritas.

6.7. Rutina de paro

Cuando el ciclo de control principal recibe la senal de paro, se procede a disminuir las
velocidades de los motores hasta pararlos, sin salir del rango de senal valida para los ESC,
para este caso, basta con escribir en los ESC un ancho de pulso de tiempo igual a 0.9 ms
para detener los motores de manera segura.

Al terminar esta rutina, el “loop” principal de arduino, regresa a la funcién de

espera, lista para recibir una nueva orden de arranque.
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Figura 6.1: Diagrama de flujo del programa principal
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Capitulo 7

Pruebas y resultados

El presente capitulo muestra las pruebas realizadas con el prototipo de cuadricoptero,
incluyendo la implementacion del algoritmo de control y los algoritmos de arranque y
paro antes mencionados. Primero, se desarrolla una prueba de caracterizacion de motores
en la que se espera obtener como resultado alguno a algunos datos caracteristicos de cada
motor que sirven como entrada para algunos parédmetros utilizados en el desarrollo del
sistema de control. Segundo, se desarrolla una serie de pruebas con los componentes del
prototipo ubicados en un solo eje horizontal, incluyendo el sistema de control de estabilidad
disenado, con lo que se espera obtener una primera aproximaciéon al comportamiento de
algunas series de constantes PID.

Finalmente, se desarrollan varias pruebas con el sistema completo, es decir, con el
prototipo de cuadricoptero completo y con el sistema de control PID para la estabilidad
de los angulos relacionados con los dos ejes horizontales del cuadricoptero, con lo que se
espera obtener resultados que permitan concluir sobre el cumplimiento del objetivo de

estabilidad planteado en un inicio.

7.1. Caracterizacién de motores

Procedimiento para caracterizar los motores

Las constantes relacionadas con los motores necesarias para desarrollar el sistema de
control son, como se ha mencionado, b y d, que relacionan fuerza con velocidad angular
de cada rotor.

Para encontrar el valor de la constante b, se disendé un banco de pruebas con
la configuracion de la Figura 7.1, que se compone de un brazo de aluminio de 0.60 m
de longitud, dos laminas también de aluminio que sujetan el motor en un extremo y el
contrapeso de 2 kg en el otro, ademés de una base de madera a la que se une el brazo por
medio de una barra circular de aluminio de 0.011 m de didmetro y 0.15 m de longitud

colocada al centro, dandole un grado de libertad a dicho brazo.
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Figura 7.1: Banco de pruebas

Con este banco de pruebas se intenta relacionar la fuerza de empuje generada por el motor
y medida por medio del contrapeso al intentar eqilibrarlo con la velocidad angular del
motor controlada y conocida por medio de los microsegundos del ancho de pulso enviados
al ESC. Para el encendido del motor y para poder variar su velocidad con ayuda del
ESC, se programoé un algoritmo también en el ambiente Arduino®), usando la biblioteca
Servo.h con la funcion writeMicroseconds(), un algoritmo en el que se hace uso de un
potencidémetro conectado al convertidor analdgico-digital de la tarjeta Arduino Mega, con
el que se controla el valor de microsegundos que se desea escribir en el ESC, tal como

aparece en el siguiente programa:

#include <Servo.h>

Servo ESC; //Crea un objeto de tipo Servo
int potpin = 0; //Entrada de un potenciometro

int val; //Variable que almacena el valor deseado

void setup() A
Serial.begin (9600); //Inicio de comunicacion serial
ESC.attach (9); //El objeto ESC se modifica en el pin 9

}

void loop () {
val = analogRead (potpin); //Lectura del ADC
val = map(val, 0, 1023, 500, 1800); //Valor deseado
ESC. writeMicroseconds(val); //microsegundos en el ESC

Serial.println(val); //Impresion del valor para monitoreo

}

Se conecto la sefial de entrada del ESC al Arduino Mega@®) y la salida de potencia al motor.
Se instalaron las hélices 12 x 3.8 y se coloco el motor de manera que al hacerlo girar, el

empuje resultante estuviera en direccion hacia el piso para poder elevarel contrapeso en
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el otro extremo. Se conect6 la entrada de potencia del ESC a una de las baterias Rhino y
se encendio el sistema, previa verificacion de que el potencidémetro estuviera en su valor
minimo que equivaldria, segtin el algoritmo programado a una salida de 500 us, que
corresponde a un motor con velocidad inicial de 0 rpm.

Se monitoreo el valor de microsegundos que se estaba escribiendo en el ESC, asi
como la respuesta del rotor con respecto a poder levantar y equilibrar el peso de la cubeta
con piedras. Posteriormente se asign6 un ntimero de motor y de ESC para que a partir
de ese momento trabajaran juntos. Luego se reemplazaron tanto el motor como el ESC
por otro par, para realizar una nueva medicién siguiendo el mismo procedimiento y con
el mismo programa.

Para la variable d, no se encontr6é forma sencilla de poderla obtener, por lo que
su valor se tomo de algunos articulos que han trabajado previamente con cuadricépteros

como en [14].

Resultados de la caracterizacidén

Cuadro 7.1: Resultados de caracterizar motores

Motor Microsegundos Velocidad Peso del  Peso real Cte. b
para equilibrar angular rotor kg  equilibra-
2 kg aproximada en do en
rpm kg
1 1621 7003 0.21 1.8 3.621077
2 1636 7068 0.21 1.8 3.521077
3 1656 7154 0.21 1.8 3.421077
4 1638 7076 0.21 1.8 3.521077

Algunas observaciones importantes, realizadas a partir de las mediciones anteriores, fue-

ron:

» El ESC requiere que la sefial de entrada (ancho de pulso en microsegundos) se
incremente de manera continua entre 0 ps y 600 ps para reconocer que existe una

senal de comunicaciéon y control valida.

= E]l ESC emite sonidos intermitentes con una frecuencia aproximada de 5 Hz cuando
no reconocen una senal de entrada valida, lo que ocurre cuando al momento de

encenderlos, el ancho de pulso tiene un valor inferior a 600 us o superior a 900 us.

» EL ESC deja de emitir sonidos intermitentes cuando tiene una senal de entrada

valida, lo que ocurre para los cuatro, al llegar al valor de entre 600 pus y 800 ws.
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= El ESC emite cuatro “bips” cuando recibe una senal vélida y 1til para controlar el

motor, lo que ocurre para los cuatro, al llegar al valor de 800 pus.

Las variaciones en los microsegundos necesarios para equilibrar el peso de 2 kg se com-
pensan en la programacién del microcontrolador por medio de un offset, al momento de
probar todo el sistema completo para que el comportamiento de éste sea uniforme cer-
cano al punto de equilibrio, este valor se modifica también dependiendo de la respuesta

del cuadricoptero en las pruebas mencionadas.

7.2. Pruebas en un solo eje

Procedimiento para las pruebas en un solo eje horizontal

Posterior a la caracterizacion anterior, se procedi6 a evaluar la ley de control en el modelo
real pero limitandolo a un solo grado de liberad, lo que a su vez se traduce en la intencion
de estabilizar un solo angulo de navegaciéon. Para esta prueba, se quito el contrapeso de la
prueba anterior, se coloco el segundo motor en el extremo correspondiente y se le colocaron
las hélices 12 x 3.8 Pusher, sin embargo, ahora ambos motores estédn colocados de manera
que al hacerlos girar, el empuje generado esté en direcciéon al techo para compensar el

empuje de uno con el contrario y buscar la estabilidad como se muestra en la Figura 7.2.

Figura 7.2: Disposiciéon de componentes para las pruebas en un eje

Se programo el algoritmo de control mencionado en el Capitulo 6 pero controlando sélo
el angulo f. Se conecté el segundo ESC al Arduino Mega@®), al motor correspondiente
y a la misma alimentacion de energia que el motor anterior. Se encendi6 el sistema y se
monitore6 el valor del angulo y el valor de los microsegundos que se escriben en cada uno
de los dos ESC. Este ultimo valor de microsegundos, estuvo limitado por programacion,
dependiendo del comportamiento del sistema.

Al término de una serie de pruebas para un par de motores, se desmontaron y
colocaron en su lugar el otro par de motores y ESC y se realizaron las mismas pruebas.

Las variables més importantes en esta serie de pruebas, fueron las constantes del PID.
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Resultados para las pruebas en un solo eje horizontal

A continuaciéon se presenta una serie de graficas correspondientes al comportamiento de
los angulos medidos con respecto al tiempo, durante cada prueba con diferentes valores

para las constantes K, K; y Kg.

8 /—\
. pd N\
[ /_-‘_-\-'_\ e,
s 4 a——
g
e 2
<L —Rety
o -
-2 \/.r ~
-4
D T e e B T e B et S Bl S S S B L e B B S L el B A B B
R =T B B A B T T T - - N I R - A A R R R e e A R - - R N B
e Qe QR S el [l [ L L ok ek s e e A A e e et
Tiempo [s]

Figura 7.3: Prueba 1 de estabilidad en un eje

La Figura 7.3 muestra el angulo 3 para la serie de constantes K, = 1323.3, K; = 25147 y
K4 = 35.93, las cuales se obtuvieron a partir de las siguientes caracteristicas del desempeno
deseado: ts = 0.2 s y sp = 5%. En esta Figura se observan cuatro instantes en los que
el angulo [ es cero, pero no se observa convergencia alguna hacia este valor o algin otro
angulo. El rango de valores de 3 oscila entre 8 grados y -4 grados y existen variaciones
méximas de cerca de 10 grados por segundo, por lo que no es un control adecuado de la
estabilidad.
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Figura 7.4: Prueba 2 de estabilidad en un eje

La Figura 7.4 muestra los valores registrados para el angulo 3 y la serie de constantes
K, = 205.66, K; = 1123.2 y K, = 14.37, obtenidas para un ts = 0.5s y sp = 1%. En
esta Figura se observa solamente un instante en el que el angulo  toma el valor de cero,
posteriormente se decrementa hasta alcanzar un valor sostenido de aproximadamente -7
grados durante 4 s antes de incrementarse en los tltimos 2 s de la prueba. La causa por la
que S no decrementa mas alla de los -8 grados, es un tope mecénico ubicado en la parte
superior de la base de pruebas, para evitar que se alcancen valores de 3 que ocasionen que

las hélices se danen al tener contacto con la parte inferior de dicha base. El incremento
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del angulo S en los ultimos dos segundos de la prueba, se debié a una baja carga en las
baterias que ocasiond que se perdiera control sobre la velocidad de giro de los motores.
Al haberse mantenido un valor casi constante pero diferente de cero en el angulo 3, se
puede considerar que el algoritmo de control no estabilizaba dicho angulo y se mantenia

también una inlcinacién constante, por lo tanto, este control de estabilidad tampoco fue

adecuado.
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Figura 7.5: Prueba 3 de estabilidad en un eje

El comportamiento de 8 para la serie de constantes K, = 575.91, K; = 5835.5 y K; =
23.95, obtenidas para un ts = 0.3 sy sp = 2%, se muestra en la Figura 7.5, en la
que el angulo [ varia casi 6 grados por segundo durante los primeros 0.5 s, después de
los cuales, se incrementa lentamente hasta alcanzar el valor de 2.8 grados. Este tltimo
valor, es aun cercano a cero y (3 se mantiene inferior a 2.8 grados durante casi 8 s, sin
variaciones repentinas, por lo que se puede considerar que el control de estabilidad elegido
es adecuado para el sistema, aunque hay que tomar en cuenta que el valor de [ aparenta
seguirse incrementando al paso del tiempo por lo que la consideracion anterior, es valida

para los nueve segundos de la prueba.
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Figura 7.6: Prueba 4 de estabilidad en un eje

El comportamiento de 3 para la serie de constantes K, = 2433.7, K; = 81234 y K; =
47.9042, obtenidas para un ts = 0.15 s y sp = 10%, se muestra en la Figura 7.6 en la
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que se observa una convergencia entre los 12 grados y 14 grados, aunque con variaciones
constantes dentro de dicho rango. El tope mecanico para el rango positivo de [, limita su
valor cerca de los 14 grados, es por esto que el valor de [ en esta prueba no sobrepasa este
limita; asi pues las variaciones representan ligeros golpes del brazo de aluminio contra este
tope, ademas de mantener una inclinaciéon constante. Por lo anterior se puede considerar

que el control de estabilidad disenado, no es el adecuado para el sistema.

Angulo [7]
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Figura 7.7: Prueba 5 de estabilidad en un eje

Finalmente, el los valores resgistrados de 8 para la serie de constantes K, = 21.8, K; =
70.42 y K4 = 3.24, obtenidas para un ts = 1 sy sp = 5%, que son los valores utilizados
para la simulaciéon del control PID mostrada anteriormente, se muestra en la Figura 7.7
en la que se observa que el valor de 3 oscila entre 3 grados y 8 grados, con un periodo de
oscilaciéon corta entre 3 grados y 4 grados durante 6 segundos. Aunque algunas variaciones
son lentas (maxima de 7 grados por segundo y minimas de 1 grado por segundo) y el valor
de [ para la oscilacion corta es de 3.5 grados, no se observa una convergencia estable ni
acercamientos a cero durante la prueba, por lo que el control disenado puede considerarse
no adecuado para el sistema.

Tomando en cuenta que la configuracién en un solo eje, no corresponde comple-
tamente con el modelo matematico utilizado para el diseno del controlador debido a la
inclusiéon de constantes inerciales, al no contemplar vinculos mecanicos entre el eje de
giro y el brazo, el peso, entre otros, las pruebas anteriores, pueden variar su resultado al
probar el sistema completo, es decir, al intentar estabilizar los dos ejes horizontales y sin

un vinculo mecanico de apoyo como el requerido para las pruebas en un solo eje.

7.3. Pruebas con el sistema completo

Procedimiento para realizar las pruebas con el sistema completo

Como medida de seguridad, para probar el cuadricoptero, se construyé una plataforma de
pruebas de la que el cuadricoptero fue amarrado, permitiéndole un espacio de trabajo de

no mas de 0.2 m sobre el nivel de la plataforma. Lo anterior fue para proteger las hélices
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de tener contacto con algtn elemento en la plataforma o fuera de ella, para restringir los
movimientos del cuadricoptero y para proteger a los usuarios de algiin contacto con éste,
ya que sus rotores, a las velocidades angulares en que trabajan, son peligrosos, sobre todo
en etapa de prueba y verificiacion del controlador. La plataforma se muestra en la Figura

7.8 con el cuadricoptero montado.

Figura 7.8: Plataforma de pruebas

De manera similar al procedimiento realizado para las pruebas en un solo eje, se eligieron
diferentes constantes para el control PID y se observé el comportamiento del cuadricoptero
registrando el valor de los angulos de cada eje horizontal al paso del tiempo. Para el
desarrollo de estas pruebas, se agregé el programa completo descrito en el capitulo anterior

que incluye los algoritmos de arranque y de paro remoto.

Resultados de las pruebas del sistema completo.

La Figura 7.9 muestra los valores registrados de a y 3 para la serie de constantes K, =
1323.3, K; = 25147 y K4 = 35.93, con el desempernio deseado: ts = 0.2 s y sp = 5 %. Esta
prueba duré siete segundos y se muestran valores para [ de entre 0 grados y 35 grados
con variaciones de entre 5 y 6 grados por segundo ademas de que es evidente que no existe

Convergencia a Cero.

Figura 7.9: Prueba 1 de estabilidad con el sistema completo
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La Figura 7.10 muestra los valores de PWM en microsegundos para cada motor. Se puede
observar que dichos valores se mantienen constantes en 1351 ps y 1330 us, lo que podria

explicar la falta de control sobre los angulos del cuadricoptero.
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Figura 7.10: Evolucién 1 de las velocidades angulares en PWM

La Figura 7.11 muestra los valores del angulo 3 para la serie de constantes K, = 205.66,
K; = 1123.2 y K4 = 14.37, con el desempeno deseado: ts = 0.5 sy sp = 1%. En esta
figura se observa que los valores de « se mantienen cercanos a cero durante los primeros
cuatro segundos de la prueba, antes de que incrementen su valor. Para (, los valores
se incrementan a razon de 10 grados por segundo durante los primeros dos segundos de
la prueba para después decrementar lentamente hasta el final de la misma. Tampoco
se observa convergencia a cero por un tiempo razonable que haga suponer un control
adecuado de la estabilidad.

25

; -

Figura 7.11: Prueba 2 de estabilidad con el sistema completo

En la Figura 7.12 se muestran los valores de PWM de cada motor, en los que a diferencia
de la Prueba 1, se pueden identificar variaciones importantes a los cuatro segundos de
iniciada la prueba, aunque tampoco representan un control adecuado de las velocidades
angulares de los motores para estabilizar los angulos.

El comportamiento de o y 3 para la serie de constantes K, = 575.91, K; = 5835.5
y K4 = 23.95, obtenidas para un ts = 0.3 s y sp = 2%, se muestra en la Figura 7.13, en
la que ambos angulos se mantienen relativamente cerca de cero durante los primeros siete

segundos de la prueba, antes de inrementar su valor.
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Figura 7.12: Evolucién 2 de las velocidades angulares en PWM

Tomando en cuenta que entre el segundo 2.5 y 7, los &ngulos se mantienen entre -5 grados
y 7 grados, se puede pensar que el control funciona adecuadamente para este intervalo
e incluso antes, cuando al ser un angulo con valores mayores que cero, posteriormente

disminuyen su valor y viceversa.
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Figura 7.13: Prueba 3 de estabilidad con el sistema completo

La evolucion de las velocidades angulares en PWM de los cuatro motores para la prueba 3
se muestra en la Figura 7.14 en la que se pueden observar aun més, variaciones importantes

para cada velocidad, pero sobre todo, cuando en los angulos existe un valor cercano a cero.

Figura 7.14: Evolucién 3 de las velocidades angulares en PWM

El comportamiento de o y 8 para la serie de constantes K, = 2433.7, K; = 81234 y
K, = 47.9042, obtenidas para un ts = 0.15 s y sp = 10 %, se muestra en la Figura 7.15.

La prueba 4 con el sistema completo tuvo una duraciéon de casi 15 segundos, lo que permite
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observar durante més tiempo los valores que toman los angulos medidos. En esta prueba,
tampoco se observa una convergencia adecuada a cero, sin embargo, en los ultimos cuatro

segundos de la prueba, los angulos se mantienen con valores entre -7 grados y 5 grados.

Figura 7.15: Prueba 4 de estabilidad con el sistema completo

En la Figura 7.16 se muestra los valores calculados para la senal de PWM de cada mo-
tor y en donde nuevamente se observa que los dichos valores cambian cuando el dngulo

correspondiente se acerca a cero.

Figura 7.16: Evolucién 4 de las velocidades angulares en PWM

Finalmente, el comportamiento de o y 3 para la serie de constantes K, = 21.8, K; = 70.42
y K4 = 3.24, obtenidas para un ts = 1 sy sp = 5%, que son los valores utilizados para
la simulacién del control PID mostrada en el Capitulo 5, se muestra en la Figura7.17 en
la que se observan grandes variaciones en [ y un incremento lento para a durante los
primeros 10 segundos de la prueba para posteriormente disminuir hasta acercarse a cero
por unos instantes.

Y el comportamiento de las senales de PWM para cada motor durante la prueba
5 se muestran en la Figura 7.18 en donde también se observa que conforme un angulo
se acerca a cero, las sefiales correspondientes de PWM varian més, y cuando el valor del
angulo estd mas alejado de cero, el valor de las senales de PWM correspondientes se satura
en 1351us y 1330us.
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Figura 7.18: Evolucién 5 de las velocidades angulares en PWM

Con lo anterior, analizando sobre todo las graficas de las senales de PWM y tomando en
cuenta las constantes del control PID de cada prueba, se puede observar, primero, que las
senales PWM varian mas cuando el valor del angulo correspondiente se acerca a cero y
segundo, que esta variaciéon es mas notable, o permite un error en el angulo con respecto

a cero mas grande conforme las constantes PID son mas pequenas.
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Figura 7.19: Comparativa de «

Por lo tanto, se puede pensar que en algtin proceso interno del microcontrolador, alguna
de las variables involucradas en el calculo de dichas senales PWM alcanza un valor limite
segun el tipo de variable, lo que provoca que el célculo se detenga y la senal PWM se
mantenga constante en un limite superior, lo cual afecta directamente al desempeno del
controlador. Sin embargo, a continuacion se presenta una grafica en la Figura 7.19 en la

que se registran los valores de o para cada una de las pruebas, para poder comparar el
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comportamiento del cuadricoptero a fin de analizar cual configuraciéon de constantes PID,
obtiene un control més adecuado de la estabilidad del prototipo en las pruebas realizadas.
De manera similar, la Figura 7.20 presenta una comparativa del angulo § para cada una

de las pruebas anteriores.
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Figura 7.20: Comparativa de /3

De las graficas comparativas de a y 3, se puede decir que las pruebas que més se acercaron
al control adecuado de la estabilidad son, la prueba 3 y la prueba 5, sin embargo, esta
seleccion se hace con base en la comparativa y en el rango de valores para cada angulo
durante el periodo de tiempo en el que tenian valores cercanos a cero. Sin embargo, lo
anterior no significa que estas dos pruebas representan realmente un control adecuado de

la estabilidad, sino que solo se acercan mas que las demas.

7.4. Pruebas a futuro

Con base en la experiencia adquirida y los resultados obtenidos en las pruebas anteriores
con el sistema completo, se proponen diversos cambios tanto en la programacion del
algoritmo de control, como en el algoritmo de obtenciéon de datos de la IMU, asi como
en la declaracion del tipo de variables, entre otros. Como trabajos a futuro, se planea

ademas, agregar diferentes funciones y soluciones al cuadricoptero como:

= El uso de un control remoto o una interfaz de computadora mas completa y versatil
para el control del cuadricoptero que pueda mostrar de manera mas simple y gréfica
los valores de las variables del sistema como los angulos de navegacion, la orientacion,
la existencia de comunicaciéon inalambrica, datos adicionales como velocidad del
viento, presion atmosférica, entre muchos otros. Ademas que se cuente con elementos
que permitan dirigir el prototipo de manera mas ergonémica como un joystcik o

botones, incluso para el encendido y apagado de la unidad o el depegue y aterrizaje.

= Nuevas pruebas con diferentes constantes PID con valores de diseno diferentes como
en el caso del tiempo de asentamiento dependiendo del comportamiento del sistema

completo y buscando una convergencia hacia el control adecuado de la estabilidad.
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Ademas de una programacion adecuada que permita sensar en menor tiempo las
variables del cuadricoptero, incluidas las velocidades y aceleraciones del mismo; y
que el microcontrolador puede manejar los valores de dichas variables sin generar

errores por saturacion de registros por tipo de variables entre otros.

Disenar un armazén de seguridad para proteccion en vuelos en interiores, asi como
un rediseno de la estructura del cuadricoptero y posiblemente una nueva seleccion
de componentes electronicos para hacerlo méas ligero y por consiguiente mejorar el
desempeno de los motores y prolongar el tiempo de vuelo relacionado con la energia

requerida a las baterias.

Ampliar el panorama de control, incluyendo nuevos algoritmos como el control di-
fuso, el control robusto, entre otras de manera que su pueda obtener un control mas
adecuado de la estabilidad y también de regulacion y de seguimiento para ampliar

a su vez, el panorama de aplicaciones y usos del cuadricoptero.

Después de haber experimentado con diversos algoritmos de control y de haber
obtenido un resultado satisfactorio con respecto a un control adecuado, realizar

diversas pruebas con el sistema completo sin la necesidad de ligarlo a una plataforma.

La busqueda, el uso y la implementacion del algoritmo de control en otros micro-
controladores con mas capacidades de procesamiento, menor tiempo de ejecucion,

mayor memoria, entre otros factores.

Figura 7.21: El cuadricoptero en accion
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Conclusiones

El objetivo planteado de este trabajo trata sobre buscar el control de la estabilidad de
un cuadricoéptero con una referencia constante igual a cero, a lo que se dié cumplimiento
por las diversas simulaciones y pruebas realizadas. Ademas se plante6 la necesidad de
disenar y construir un prototipo que permita definir los parametros y constantes requeridas
para el desarrollo del controlador, a lo que también se dié cumplimiento con el diseno y
construccion del prototipo utilizado para realizar las diferentes pruebas.

Con respecto a las caracteristicas deseadas del cuadricoptero, se construyd un

prototipo que cumple dichas caracteristicas como la de volar, envio y recepciéon de infor-
macion, despegue y aterrizaje auténomo, suministro de energia por baterias recargables,
entre otras. Con respecto al control de perturbaciones, como se mencion6 anteriormente,
es cuestion de realizar mas experimentos para afinar el desempeno del controlador, sin
embargo, con base en el diseno del control PID, del control por realimentacion de estados,
sus respectivas simulaciones y la implementacion y pruebas realizadas, el cuadricoptero
también cumple con estas caracteristicas deseadas.
El modelo matematico de un cuadricoptero, es un sistema complicado ya que como se
menciond en el Capitulo 5, el modelo presentado en este trabajo es una de las representa-
ciones mas sencillas de un cuadricoptero al despreciar efectos y no linealidades inherentes
en el sistema, asi como el asignar valores casi aleatorios en los parametros desconocidos
del sistema y para los cuales se necesitaria pruebas complejas para determinar su valor
exacto.

El control PID funciona bien para el objetivo de estabilidad, tal como lo muestra
la simulacion correspondiente, sin embargo, con base en las pruebas realizadas, es necesario
redisenar el algoritmo de control programado para conocer con certeza si el control PID
funciona adecuadamente en la experimentacion.

El control PID, asi como el control por realimentacion de estados, segin las
simulaciones correspondientes, son suficientes para lograr la estabilidad del cuadricoptero,
e incluso para realizar vuelos y tareas més complejas como ir de un punto a otro con ayuda,
por ejemplo, de un sistema GPS, sin embargo, para maniobras a grandes velocidades,

“acrobacias” o control de perturbaciones severas como rafagas de aire que lo hagan operar
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muy alejado de su punto de equilibrio, es indispensable contar con una técnica de control
més robusta, de respuesta rapida y que incluso no dependa del modelo matematico y
sus consideraciones y simplificaciones o que por lo menos, pueda adaptar los parametros
desconocidos o despreciados, como lo haria un control robusto-adaptable [38] o un control
difuso.

Asi como en la técnica de control, se requiere mayor versatilidad y velocidad en
las operaciones, asi también se requiere un tiempo de sensado mucho més veloz y/o una
capacidad de procesamiento més amplia como la del microcontrolador ARM Cortex M3
utilizado en la tarjeta de desarrollo Maple de LeafLabs que trabaja a 90 DMIPS, la del
microcontrolador LPC2148 integrado en la Ultimate IMU [39] para integrar las senales de
los sensores con 60 MIPS o incluso el uso de un DSP (Digital Signal Processor) en caso
de ser requerido.

Se requiere tener cuidado con el ensamble de los motores y las hélices, el balanceo
y la presion de apriete de tuercas ya que alguna deficiencia en las hélices como el desgaste
o el no fijarlas adecuadamente al eje del motor, puede ocasionar ruido mecanico, danos
en el eje del motor, sobrecalentamiento del motor e incluso que, por las velocidades de
operacion, las hélices salgan disparadas hacia algin espectador y lo lastimen y/o que el
cuadricoptero caiga al piso, danando los demés componentes. Ademés es necesario, como
protocolo de mantenimiento previo a cada puesta en marcha y operacion del cuadricoptero,
verificar que las tuercas, los tornillos, los cinturones sujetadores, los conectores, los cables,
la comunicacién inalambrica, los componentes electronicos de procesamiento y sensado,
las baterias, las conexiones, la polaridad y el sentido de giro de los motores se encuentren
en buen estado y en su correcta posicion para evitar algin percance.

El ruido mecéanico es un factor complicado de manejar pero que es inherente a
un sistema que tiene cuatro rotores funcionando a velocidades superiores a las 2000 rpm,
por lo que es indispensable contar con un filtro mecénico y digital para obtener una mejor
lectura de los sensores y evitar respuestas no deseadas del controlador. Adicionalmente,
no se registraron problemas con la comunicacién inaldmbrica debido a las vibraciones
mecanicas.

Las baterias, el peso y el tiempo de vuelo, son factores determinantes del rendi-
miento del cuadricoptero y la viabilidad de su uso. Estos factores son parte de una funciéon
de “costo-beneficio” que es importante analizar para brindar el tiempo maéas prolongado
de vuelo con el menor peso posible. Asi mismo, se puede buscar que la estructura sea
més ligera sin afectar la robustez, probando con materiales novedosos como la fibra de
carbono.

En esto dltimo es importante recalcar que debido a la disponibilidad actual de
baterias ligeras y de gran capacidad, es recomendable utilizar cuadricoptero ligeros, posi-
blemente menores a 2 kg ya que se cuentan con componentes electronicos de gran calidad

y funcionalidad como microcontroladores muy compactos, mini o micro camaras, trans-
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mision de video de alta calidad por medio de circuitos muy pequenos y ligeros y GPS
cada vez mas potentes con mejor resolucién y menor tamano, entre otros. Asi que puede
ser mejor aprovechar la tecnologia de microelectréonica para este tipo de vehiculos, que
disenar vehiculos grandes para poder llevar abordo componentes electronicos grandes.

Para las pruebas con el sistema completo, es muy importante tener correcta la
configuracion de los motores y el sentido de giro de los d&ngulos en el modelo real, de modo
que el programa corresponda tanto al modelo fisico como al modelado matematico.

Los pardmetros despreciados desde el modelado, son muy importantes cuando se
desea que el ambiente de operaciéon del cuadricoptero sea en exteriores, o en su defecto,
utilizar un control que no dependa de estos parametros.

Como parte de las modificaciones posibles a los componentes electronicos elegidos,
debido a la gran capacidad de empuje de los motores, se puede contemplar incrementar
la capacidad de las baterias para aumentar el tiempo de vuelo, tomando en cuenta el
“costo-beneficio” mencionado.

El tamano de las hélices también se puede incrementar de 12 x 3.8 a 14 x 4.7
para aprovechar de una mejor manera el par mecanico de los motores brushless outrunner
seleccionados.

Los alcances y posibilidades de un cuadricoptero son muy amplias, como parte de
trabajos posteriores, se puede agregar al sistema, localizaciéon GPS, sensores de distancia,
sonares, sistemas de vision, sistemas de seguridad, instrumentos de medicién de uso espe-
cifico, entre muchos otros. Lo anterior, encaminado a darle al cuadricoptero una aplicacion
especifica como puede ser el reconocimiento de terrenos, exploracion, adquisiciéon de datos
atmosféricos, vision remota, usos topograficos, rescate, vigilancia, apoyo a instituciones

de seguridad, militar, etc.
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B. Programas

Programa principal completo

#include <ITG3200.h>
#include <HMC58X3.h>
#include <ADXL345.h>
#include <Servo.h>
#include <Wire.h>

//Biblioteca del girometro
//Biblioteca del magnetometro
//Biblioteca del acelerometro
//Biblioteca de control de servomotores
//Biblioteca del protocolo I12C

#include <DebugUtils.h> //Biblioteca de correccion para IMU
#include <FreeIMU.h> //Biblioteca de integracion de datos de IMU
#include <CommunicationUtils.h> //Biblioteca de comunicacion
int 1=0; //Contador

double vel ini=0; //Velocidad inicial para ESC de los motores
Servo M1, //Creacion de objetos Servo para controlar motores
Servo M2;

Servo M3;

Servo M4;

double limite=900; //Maximo PWM antes de encender motores
char id; //Identificador de ciclo

unsigned long ahora=millis (), transcurridos=ahora;

double tiempo; float ypr|[3]; //Arreglo yaw, pitch y roll
FreeIMU sensorIMU = FreeIMU (); //Objeto del tipo FreeIMU
double b=0.0000035, m=3, g=9.8, L=0.3; //Datos del cuadricoptero
double kp=21.8, ki=70.42, kd=3.24; //Constantes del PID
double Pitch, Roll; //Variables de los angulos estabilizados
double Ul=0, U2=0, U3=0, U4=0; //Entradas de control

double e=0, rate=0, salida=0; //Variables del control

double W1, W2, W3, W4; //Velocidad de los motores

void setup (){
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Serial2.begin (9600); //Inicializar comunicacion con XBee

Wire . begin () ; //Inicializar comunicacion con IMU

Ml. attach (2)
M2.attach (3);
M3. attach (4);
M4. attach (5)

?

7

delay (5);

//Asignacion de puertos para cada motor

sensorIMU . init (); //Inicializar IMU

delay (5);

[ [*sskskkxkkxxx Inicio de comunicacion con los ESCssssksksksksksksksksk//

for (i=1; i<=((limite —150)/10); i++){

vel ini=vel ini+10;

M.
M2.
M3.
M4.

}
de

delay (15);

lay (1000);

writeMicroseconds (vel ini

( )

writeMicroseconds (vel ini);
writeMicroseconds ( )
( )

writeMicroseconds (vel ini

I

vel ini);

Y

for (i=1; i<=15; i++){

vel ini=vel ini+10;

M1.
M2.
M3.
M4.

void

delay (15);

loop (){

writeMicroseconds
writeMicroseconds
writeMicroseconds

writeMicroseconds

)
vel ini);
)
)

vel ini

vel ini);

~—~~ o~~~

vel ini);

//Contemplar compensacion

//Con compensacion

[ /s kwskookkkkxokkkokk Ciclo de Inicio sskkorsssssskkoksssxssk )/

while (id 1= 'A’){

if (Serial2.available()>0){
id=Serial2.read ();

//Lectura de senal de arranque
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/[ sk k%% Aumentando velocidad de motoressssssksksksksksk/ /

for (i=1; 1<=60; i++){
vel ini=vel ini+10;
Ml. writeMicroseconds (vel ini);

M3. writeMicroseconds (vel ini

Y

; //Escribiendo en el puerto

( )

M2. writeMicroseconds (vel ini); //el valor correspondiente
( )
)

M4. writeMicroseconds (vel ini);
Serial2 .print (" Escribiendo a motores: ");
Serial2.println (vel ini, DEC);

if (Serial2.available()>0){ //Paro en caso de

id=Serial2.read (); //que la velocidad de los motores

if (id=='S"){ //alcance un nivel deseado

Serial2.print ("Ultimo valor: ");
Serial2.println(vel ini, DEC);
break;

}
delay (500);

sensorIMU . getYawPitchRoll (ypr); //Primera lectura IMU
/] s sk sk s s sk s sk sk sk sk sk ks ks sk kR skl ok COTLET O skoskosk sk sk sk sk sk sk s s ook ok /
while (id != "P7){ //Condicion de funcionamiento

ahora=millis (); //del control antes del paro total

tiempo=(ahora—transcurridos )*0.001; //Tiempo entre cada

ciclo

delay (25); //Retardo minimo necesario para poder entrar a la

//funcion de lectura
//de la IMU sin bloquear el ciclo
sensorIMU . getYawPitchRoll (ypr); //Informacion del sensor

////)))] ) Filtro de atenuacion//////////
Roll = smooth(ypr|2|, 0.95, Roll);

Pitch = smooth(ypr[1], 0.95, Pitch);
Serial2 .print ("alfa: ");
Serial2.println (Roll);

Serial2 .print ("beta: ");

Serial2 .println (Pitch);
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///////Calculo de entradas U///////

Ul=mxg ; //Ya que se asume que no hay cambios de altura
U2=estabiliza roll ()*0.1;
U3—estabiliza pitch ()*0.1;

U4=0; //Ya que se asume que no hay cambios en gamma

///////Calculo y escritura de las W////////

Wil=sqrt (abs ((0.25%U1) —(0.5%xU3))/b);

Wl=map (W1, 0, 8000, 1500, 1900); //Contemplando un offset
Serial2 . print ("W1: "); //dependiendo de cada motor
Serial2 . print (Wl);

Serial2 .print (", ");

Ml. writeMicroseconds (W1-250);

W2=sqrt (abs ((0.25%U1) —(0.5xU2))/b);
Wo-map (W2, 0, 8000, 1500, 1900);
Serial2 .print ("W2: ");
Serial2.print (W2);

Serial2 .print (", ");

M2. writeMicroseconds (W2);

W3=sqrt (abs ((0.25%U1)+(0.5%xU3))/b);
W3=map (W3, 0, 8000, 1500, 1900);
Serial2 .print ("W3: ");
Serial2 . print (W3);

Serial2 .print (", ");

M3. writeMicroseconds (W3+70);

Wi=sqrt (abs ((0.25%U1)+(0.5%xU2))/b);
Wi=map (W4, 0, 8000, 1500, 1900);
Serial2 .print ("W4: ");
Serial2.println (W4);

M4. writeMicroseconds (W4+30);

delay (80);

if (Serial2.available()>0){ //Lectura de la senal de paro
id=Serial2.read ();
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transcurridos=ahora;

[ /s sk xrskkkkkxkk Paro de motoressssskskorsssssksks//
W1-=900;
W2=900;
W3=900;
W4=900;

Ml1. writeMicroseconds (W1);
M2. writeMicroseconds (W2);
M3. writeMicroseconds (W3);
M4. writeMicroseconds (W4);

Serial2.print (W1, DEC);
Serial2 .print (", ");
Serial2.print (W2, DEC);
(" ")
Serial2 .print (W3, DEC);
Serial2.print (", ");
Serial2.println (W4, DEC);

Serial2.print

delay (100);

vel _ini=900;

/]]]]]]]/] ]/ *xxxxxx Estabiliza angulosssxxxxxxx////////]/]/

double estabiliza roll () {

e = (0 — Roll); //Angulo deseado — medido

e = constrain(e, —180, 180);

rate = pid(e, tiempo, 0.1); //Entra al algoritmo PID
return constrain(rate, —1000, 1000); //Limita control

double estabiliza pitch () {
e = (0 — Pitch);
e = constrain (e, —180, 180);
rate = pid(e, tiempo, 0.1);
return constrain(rate, —1000, 1000);
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[/ s Atenuador o filtrossssssss/////))]]]/
double smooth(double data, double filterVal , double smoothedVal) {

if (filterVal > 1){ //Revision de rango
filterVal = .99; //Maximo filtrado

} else if (filterVal <= 0){
filterVal = 0; //Minimo filtrado

smoothedVal = (data % (1—filterVal)) + (smoothedValxfilterVal);

return smoothedVal;

[ITTTTTTTTTT ] Pesssssss Control PIDssxssxxxsx/ [/ )/ /[ )] ]/

double pid(double error, double dt, double escala) {

double derivado, derivada, ultimoerror, integrador , imax=200;

//////Control Proporcional//////

salida = errorxkp;

///////Control Derivativo///////

derivado = (error — ultimoerror) / dt;
derivada = smooth(derivado, 0.3, derivada);
ultimoerror = error;

salida += derivadaxkp;

///)//])]/Control Integral//////////

double errorabs = abs(error);

if (errorabs < 10){

integrador += (error * ki x dt);

if (integrador < —imax){
integrador = —imax;

}

else if(integrador > imax){
integrador = imax;

}

salida += integrador;
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return salida;

FreelIMU.h

#include <Wire.h>
#include "WProgram.h"
#include <ADXL345.h>
#include <HMC5H8X3.h>
#include <ITG3200.h>
#ifndef FreeIMU h
#define FreeIMU h

// default I2C 7—bit addresses of the sensors

#define FIMU ADXL345 DEF ADDR ADXI315 ADDR_ALT LOW

// SDO connected to GND

//4#define FIMU ADXL345 DEF ADDR ADXL345 ADDR ALT HIGH

// SDO connected to GND

#define FIMU ITG3200 DEF ADDR ITG3200 ADDR_ADO LOW

// ADO connected to GND

// HMC5843 address is fixed so don’t bother to define it

// ITG3200 constants

#define FIMU ITG3200 SMPLRT DIV 0x15
#define FIMU ITG3200 DLPF FS 0x16
Zdefine FIMU ITG3200 INT CFG 0x17
#define FIMU_ITG3200_ PWR_MGM 0x3E

#ifndef cbi #define cbi(sfr, bit) (_SFR BYTE(sfr) &= = BV(bit))
#endif

class FreeIMU {
public:
FreeIMU ()
void init ();

bool fastmode, int period);

)

void init (bool fastmode);
void init (
(

void init (int acc_addr, int gyro addr, bool fastmode,
int period);
void getRawValues(int * raw_values);
void getValues(float % values);
void getQ(float * q);
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void getEuler (float * angles);
void getYawPitchRoll(float * ypr);
// we make them public so that users can
//interact directly with device classes
HMC58X3 magn ;
ADXL345 acc;
ITG3200 gyro;
private:
intx raw_acc, raw_gyro, raw_magn;
void AHRSupdate(float gx, float gy, float gz,
float ax, float ay, float az, float mx, float my, float mz);

float q0, ql, q2, q3;

// quaternion elements representing the estimated orientation

float exInt, eylnt, ezlnt; // scaled integral error

int period, lastUpdate, now;

// sample period expressed in milliseconds

float halfT; // half the sample period expressed in seconds

int startLoopTime;

float invSqrt(float number);

#endif
// FreeIMU h

FreelMU.cpp

#include <inttypes.h>
//#define DEBUG

#include "WProgram.h"
#include "FreeIMU.h"

// #include "WireUtils.h"
#include "DebugUtils.h"

// Definitions

#define Kp 2.0f

// proportional gain governs rate of convergence

// to accelerometer/magnetometer

#define Ki 0.005f

// integral gain governs rate of convergence of
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// gyroscope biases
//#define halfT 0.02f
// half the sample period

FreeIMU :: FreeIMU () {
acc = ADXL345 ()
gyro — ITG3200 (

(

);

magn = HMC58X3();
// initialize quaternion

q0 = 1;
ql = 0;
q2 = 0;
q3 = 0;
exInt = 0;
eylnt = 0;
ezlnt = 0;
lastUpdate = 0;
now = 0;

void FreeIMU::init () {
init (FIMU ADXL345 DEF ADDR, FIMU ITG3200 DEF ADDR,
false , 20);

void FreeIMU:: init (bool fastmode) {
init (FIMU ADXL345 DEF ADDR, FIMU ITG3200 DEF ADDR,
fastmode , 20);

void FreeIMU::init (bool fastmode, int newperiod) {
// use default addresses
init (FIMU ADXL345 DEF ADDR, FIMU ITG3200 DEF_ADDR,

fastmode , newperiod );

void FreeIMU::init (int acc addr, int gyro addr, bool
fastmode , int newperiod) {
delay (5);
// disable internal pullups of the ATMEGA
// which Wire enable by default
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#if defined (__AVR_ATmegal68 ) || defined( AVR ATmega8 )
|| defined(__AVR_ATmega328P )
// deactivate internal pull—ups for twi
// as per note from atmega8 manual pgl67
cbi (PORTC, 4);
cbi (PORTC, 5);
#else
// deactivate internal pull—ups for twi
// as per note from atmegal28 manual pg204
cbi (PORTID, 0);
cbi (PORID, 1);
#endif
if (fastmode) {
// switch to 400KHz I12C — eheheh
TWBR — ((16000000L / 400000L) — 16) / 2;
// see twi_init in Wire/utility /twi.c
// TODO: make the above usable also for 8MHz arduinos ..

period = newperiod;
halfT = newperiod / (1000.0 % 2);
// store the half of the period expressed in seconds
// init ADXL345  acc.init (acc_addr);
// init ITG3200  gyro.init (gyro addr);
// calibrate the ITG3200 gyro.zeroCalibrate (64,5);
// init HMCB5843  magn.init (false );
// Don’t set mode yet, we’ll do that later on.
// Calibrate HMC using self test,
//not recommended to change the gain after calibration.
magn. calibrate (1);
// Use gain l=default, valid 0—7, 7 not recommended.
// Single mode conversion was used in
//calibration , now set continuous mode
magn . setMode (0);
delay (10);
magn . setDOR (B110 ) ;

void FreeIMU::getRawValues(int % raw values) {
acc.readAccel(&raw values|[0], &raw values|1],
&raw  values [2]);

gyro.readGyroRaw(&raw values[3], &raw values|[4],
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&raw values [5]);
magn. getValues(&raw values 6], &raw values|7],

&raw values [8]);

void FreeIMU:: getValues(float * values) {
int accval [3];
acc.readAccel(&accval [0], &accval[l], &accval [2]);

values |[0] = ((float) accval|[0]);
values [1] = ((float) accval[l]);
values [2] = ((float) accval[2]);

gyro.readGyro(&values [3]);
magn . get Values(&values [6]);

//
// AHRS.c

// S.O0.H. Madgwick
// 25th August 2010
//
//Description: //

// Quaternion implementation of the 'DCM filter ’
// |[Mayhony et al].

// Incorporates the magnetic distortion

// compensation algorithms from my filter [Madgwick]

// which eliminates the need for a reference

// direction of flux (bx bz) to be predefined

// and limits the effect of magnetic distortions to yaw
// axis only.

//

// User must define ’"halfT’ as the (sample period / 2),
// and the filter gains 'Kp’ and ’'Ki’.

//

// Global variables ’q0’, ’ql’, 'q2’, ’'q3’ are the

// quaternion elements representing the estimated

// orientation. See my report for an overview of the
// use of quaternions in this application.

//

// User must call "AHRSupdate()’ every sample period
// and parse calibrated gyroscope (’gx’, ’gy’, 'gz’),

Y Y

// accelerometer (’ax’, ’ay’, ’ay’) and magnetometer
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/) ("mx’, 'my’, 'mz’) data. Gyroscope units are

// radians/second, accelerometer and magnetometer

// units are irrelevant as the vector is normalised.

//
//

/| # sk okox FILTRO DCMiskskosk s s sk /

void FreeIMU :: AHRSupdate( float gx, float gy, float gz,
float ax, float ay, float az, float mx, float my,
float mz) {
float norm;
float hx, hy, hz, bx, bz;
float vx, vy, vz, WX, Wy, WZz;

float ex, ey, ez;

// auxiliary variables to reduce number of repeated
// operations
float q0q0 = qO0xq0;
float qO0ql = qOxql;
float q0q2 = q0x*xq2;
float q0q3 = q0x*q3;
float qlql = qlx*xql;
float qlq2 = ql*xq2;
float qlq3 = ql*q3;
float q2q2 = q2x*q2;
float q2q3 = q2x*q3;
float q3q3 = q3x*q3;

// normalise the measurements

norm = sqrt(ax*ax -+ ayskay -+ az*az);
ax = ax / norm; ay = ay / norm;
az = az / norm;
now = millis ();

halfT = (now — lastUpdate) / 2000.0;
lastUpdate = now;

/#*  norm = invSqrt(axxax + aysay + az*az);
ax = ax * norm;
ay = ay * norm;
az = az * norm; %/

norm = sqrt (mx+mx + mysmy + mzsmsz):;
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mx = mx / norm;
my = my / norm;
mz = mz / norm;
/% norm = invSqrt(mx«mx + myxmy + mzsmz);
mX = mx * NOrm;
my = my % norm;

mz = mz * norm; */

// compute reference direction of flux
hx = 2xmxx* (0.5 — q2q2 — q3q3) + 2xmy*x(qlq2 — q0q3)
+ 2sxmzx(qlq3 + q0q2);
hy = 2smx*(qlq2 + q0q3) + 2xmy*(0.5 — qlql — q3q3)
+ 2xmzx(q2q3 — q0ql);
hz = 2xmx*(qlq3 — q0q2) + 2*myx*(q2q3 + qO0ql)
+ 2xmzx (0.5 — qlql — q2q2);
bx = sqrt ((hxshx) + (hyxhy));
bz = hz;
// estimated direction of gravity and flux (v and w)
vx = 2x(qlq3 — q0q2);
vy = 2x(q0ql + q2q3);
vz = q0q0 — qlql — q2q2 + q3q93;
wx = 2xbx*(0.5 — q2q2 — q3q3) + 2xbzx(qlq3 — q0q2);
wy = 2xbx*(qlq2 — q0q3) + 2xbzx(q0ql + q2q3);
wz = 2xbx*(q0q2 + qlg3) + 2xbzx(0.5 — qlql — q2q2);

// error is sum of cross product between reference

//direction of fields and direction measured by sensors

ex = (ayxvz — azxvy) + (myswz — mziwy);
ey = (azxvx — ax*vz) + (mzswx — mx*wz);
ez = (ax*xvy — ayxvx) + (mxswy — my*xwx);

// integral error scaled integral gain
exInt = exInt + exxKi;
eyInt = eyInt + eyxKi;
ezlnt = ezlnt + ezxKi;
// adjusted gyroscope measurements
gx = gx + Kpxex + exInt;
gy = gy + Kpxey + eylnt;
gz = gz + Kpxez + ezlnt;
// integrate quaternion rate and normalise

q0 = q0 + (—qlxgx — q2*gy — q3xgz)*halfT;
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ql = ql + (qO0*xgx + q2xgz — q3xgy)xhalfT;
q2 = q2 + (qO0xgy — qlxgz + q3xgx)xhalfT;
a3 = q3 + (qO0*xgz + qlxgy — q2*gx)*halfT;
// mormalise quaternion
norm = sqrt (q0xq0 + qlxql + g2xq2 + q3%q3);
q0 = q0 / norm;
ql = ql / norm;
q2 = q2 / norm;
q3 = q3 / norm;
/% norm = invSqrt(q0xq0 + qlxql + g2%q2 + q3%q3);
q0 = q0 * norm;
ql = ql * norm;
q2 = q2 * norm;
q3 = g3 * norm;
*/
¥
void FreeIMU::getQ(float x q) {

float val|9];
getValues(val);

DEBUG_PRINT(val [3] * M_PI/180);
DEBUG PRINT(val [4] * M _PI/180);
DEBUG_PRINT(val [5] % M_PI/180);
DEBUG PRINT(val [0]);
DEBUG_PRINT
DEBUG_PRINT
DEBUG_PRINT(val [6]
DEBUG PRINT(val [7]
DEBUG_PRINT(val [8]);

// gyro values are expressed in deg/sec,

//the « M_PI/180 will convert it to radians/sec
AHRSupdate(val [3] « M_PI/180, val[4] = M_PI/180,

val |[5] = M_PI/180, val|[0], val|[l], val[2], val|6],

val [7], val[8]);

)
val [1]);
val [2]);
)
)

Y

—_~ —~ = = = =

Y

q[0] = q0;

q[l] = ql;

q[2] = q2;

q[3] = a3;
}

// Returns the Euler angles in radians defined with

// the Aerospace sequence.
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// See Sebastian O.H. Madwick report
// "An efficient orientation filter for inertial and
//intertial /magnetic sensor arrays" Chapter 2
//Quaternion representation
void FreeIMU:: getEuler (float % angles) {
float q[4];
// quaternion
getQ(q);
angles [0] = atan2(2 * q[1] * q[2] — 2 % q[0] * q[3], 2 =
al0]*q[0] + 2 % q[1] * q[1] — 1) % 180/M_PI;
// psi angles [1] = —asin(2 * q[1] * q[3] + 2 x
al0] * q[2]) = 180/M_PI;
// theta angles [2] = atan2(2 * q[2] * q[3] — 2 x
alo] = ql1], 2 »
ql[0] % q[0] + 2 * q[3] * q[3] — 1) = 180/M_PI;
// phi
}

void FreeIMU::getYawPitchRoll(float * ypr) {
float q[4];
// quaternion
float gx, gy, gz;
// estimated gravity direction
getQ(q);
gx = 2 * (q[l]*q[3] — q[0]xq[2]);
gy = 2 % (q[0]*xq[1] + q[2]*q[3]);
gz = q[0]xq[0] — q[l]*q[1] — a[2]*q[2] + q[3]*q[3];
ypr[0] = atan2(2 % q[1] * q[2] — 2 % q[0] = q[3], 2
x q[0]*xq[0] + 2 % q[1] * q[1] — 1) % 180/M_PI;
ypr[1] = atan(gx / sqrt(gy*gy + gz#gz)) =+ 180/M_PIL;
ypr|2| = atan(gy / sqrt(gx*xgx + gzxgz)) * 180/M_PI;

float invSqrt(float number) {
volatile long 1i;
volatile float x, y;
volatile const float f = 1.5F;

x = number *x 0.5F;

y = number;

i =% ( long * ) &y;
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i = 0x5f375a86 — ( i >> 1 );
y = * ( float *x ) &i;
y=yx (= (xxyxy) )

return y;

105



	Portada
	Capítulo 1. Introducción
	Capítulo 2. Características, Funciones y Especificaciones
	Capítulo 3. Selección de Componentes Electrónicos 
	Capítulo 4. Diseño de la Estructura Mecánica
	Capítulo 5. Diseño y Simulación del Sistema de Control

	Capítulo 6. Programación del Control PID
	Capítulo 7. Pruebas y Resultados
	Conclusiones
	Referencias
	Apéndices



