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Resumen

En este trabajo se presetddamplementaciorde un Cuadrfrotor en el software de
simulacién robotica de codigo abierto Webots, con el objetivo de vestidancionamiento
conalgoritmas de control parda estabilizacion y edeguimiento de trayectoriasl Cuadri
rotor se construye en el mundaotual a partir de nodos basados en lenguaje de modelado de
realidad virtual (VRLM) donde también es adicionado con sensores de posicionamiento
global (GPS) y una unidad de medicion inercial (IMEhtre otros Para entender el
funcionamiento del cuadrotor se estudia el modelo dinamico no lineal del cuiaxar, asi,

Ccomo su representacion lineal y por planitud.

Se muestra una clasificacion de los vehiculos aéreos no tripulados (UAV) vy la
regulacion del sistema de aeronave pilotada a distancia (RPAEXéro. Se introduce una
descripcion de la planificacién de trayectorias basado en planitud. La planitud implica que
es posible que cada variable del sistema se pueda expresar en términos de salidas planas y un
namero finito de sus derivadas, entoncegusle construir una trayectoria de salida plana
para obtener las entradas de control de bucle abierto que satisfagan el estado deseado y las
trayectorias de entrada.

Para verificarel comportamiento déas simulaconesen Webots se utilizalos
algoritmas de control Proporcional Derivativo (PDBackstepping, Regulador Lineal
Cuadratico (LQR) y el control basado en Planitud con estas tres estrategias. Todas las
estrategias de control se prueban tambiék&NLAB , con fines de comparacion.

Las estrategias de control son implementadas con éxito, encontrando una buena

similitud entre Webots WIATLAB , ademas dejue Webotsaporta de manera visual el
comportamiento del Cuadrotoren concordancia al mundo real
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Introduccion

Los vehiculos aéreos no tripulad®ANT) son objetaleinterésdebido da amplia
variedad de aplicacionelsos vehiculos de ala fijaansido utilizadogara fineamilitaresy
meteorolégicogrecuentementeebido a suduracion alcancey velocidad de vuel§l][2],
aun asise considera que los vehicules cuatro rotores, también conocidos como cuadri
rotor o comunmentecomo dronesson préeribles para la aplicaciones deigilancia, la
entregagorecisa porsu vuelo coragilidad y precision3][4][5].

El implementar las estrategias de con&wolcuadrrotores aun después de validado
su rendimiento mediante simulacion numéfiéi7][8][9], en los prototipos reales puede
significargasto de recursos y riego de dafofptlas por lo que, un entornge simulaciéon
que permitaepresentacondiciones del mundo reasuna herramienta importantBara
abordaresta problematican este trahjo detesis se plantea construir un vehiculo aéreo no
tripulado tipo cuadfrotor en un ambiente virtual, que permita la implementacién de
estrategias de contrgdara la estabilizacion de vuelo y seguimiento de trayectorias

En estdrabajq se ha desaslado uraimplementaciordel Cuadrirotor basadan el
softwareWebots[10], quees un simulador d@bdtica de cddigo abierto que proporciona un
entorno de desarrollo completo para modelar, programar y simular reksi®n varios
aspectos que hacen atractivo este software, por ejemplo, la programacion se puede realizar
en el lenguaje que se encuentre familiarizado el us{@ri€ ++, Java, PythonMATLAB ),
ademas este simulador es uno de los pocos que funciomaultgslataforma, incluyendo
Windows entre otrosWebots sigue en continua revision y desarrollo, anteriormente era un
software comercial con licencia profesional y estudiantil, pero desde diciembre de 2018 se
lanza la version R2019a en codigo libka version actual es R2020a, utilizada para el
término del desarrollo de este trabajo.

Para poder resolver el problema antes mencionado se plantean los siguientes
objetivos.

Objetivos

General:

Realizar la estabilizacion y el seguimiento de trayectorias de uadcdrotor
mediante el software Webots



Especificos:

1 Estudiar las diferentes arquitecturas de los vehiculos aéreos no tripulados (VANT) y

su normatividad en México

Investigar el modelo dinamico del cuadbtor.

Estudiar las ventajas y limitaciones de lestrategias de control aplicadas al

seguimiento de trayectorias en un cuadtor.

{1 Realizar la comparacion de un controlador entre el modelo dinamico en MATLAB y
Webots

1 Realizar simulaciones de estabilizacion y seguimiento de trayectoriasalmanm

rotor mediante el software Webots

Publicacion de resultados

Escritura de tesis.

= =4

1
1
Organizacion de la Tesis

En el cajftulo 1 seintroducernlos antecedentase los vehiculos aéreos no tripulados
y los fundamentos importantes para el desarrollo desia.t

En el capitul® sepresentda cinematica del cuadrotor, continuandaon el modelo
dinamicomediante el método de Euleagrangey otrasrepresentacionete ladinamicadel
cuadrirotor adecuadaparalas técnicas de contrptopuestas

En el capitulo3 se presentan las estrategias de conBDl, control Backstepping,
control LQR y control del cuadrbtor basado en Planitugharafines de estabilizacion de
vuelo y el seguimiento de trayectorias

En el capitulo? se tiene la implementa@n de 1@ simulaciones de las estrategias de
controlen MATLAB y Webots También se muestra la construccion del cuadar enel
ambiente d&Vebots

En el capitulo 5 se muestry discuterios resultados de las simulaciordss cada
algoritmo de controken el seguimiento ddos trayectoriapropuestasen MATLAB y
Webots

Para fines practicos en este trabajo y después del capitulo 1, los términos: vehiculo

aéreo no tripulado, vehiculo aéreo, dron, helicoptero y cuattri tienen el mismo
significado.

Xi



Capitulo 1

Antecedentes y Fundamentos

Hablar de vehiculos aéreos no tripulados suena tan actual, que no se piensa en los
sucesos que, a lo largo de la historia, han dado forma a lmogoeemos del gran auge de
drones en la vida cotidiana en la sociedad. Por lo que en este trabajo se presenta una breve
historia del afio 425 a. C. a 1991.

De todoslos diferentes UAV(del inglés Unmanned Aerial Vehiglse encuentra
dentro de los mas comes al cuadriotor, el cual se aborda en este trabajo, debido a sus
caracteristicas de despegue vertical y vuelo estacionario, aun asi, existen caracteristicas en
otras arquitecturas, que pudieran ser de utilidad para otra aplicacion. Se presentan algunas
clasificaciones y caracteristicas de los VANT.

La gran popularidad de estos vehiculos, ha generado la necesidad de establecer una
normatividad en el uso, con el fin de preservar la seguridad de usuarios y terceros. En México
la SCT (Secretaria de Comunit@nes y transportes) presenta el proy@R@®Y-NOM-107-
SCT32016 donde se regula el uso de RP@S8I inglés Remotely Piloted Aircraft Systgm
la cual presenta una actualizacion a septiembre de 2019.

Retomando la idea de planificacion de movimiento panifud de la tesis doctoral
de C. Martinez [1], dondeproporciona una técnica de control de tolerancia a fallas activa
basada en la planitudonde se usan los conceptos de planitud presentadd2]epdra la
planificacion de movimientdJno de sus cas de aplicacion es el cuadotor en simulacion
numérica enMATLAB, por lo que se encuentra la motivacion para implementar la
generacion de trayectorias con el sistema diferencialmente, pkmaodla realizacion de este
trabajo de simulacion en Webots.

La dindmica del cuadrbtores de naturaleza no lineal como veremos en el siguiente
capitulo, por lo que es posible utilizar técnicas de control no lingaes,también es de
interés aplicar técnicas de control lind@ara aplicar técnicas de contiokal es necesario
linealizar el sistema



1.1 Historia del UAV

La primera maquina voladora autbnoma conotigaen el afiel25 a.C., un pajaro
mecanico hecho de madelamado"The Pigeoh, construido poArchytas de la ciudad de
Tarantas o Tarentum en el sur de Italth pajaro era balanceado con pesos, usaba vapor
encerrado en su estdbmago para volar hasta terminar su energia &Bjnica

Para 1898Ni kol a Tesl a invent - el aval Tapdzel@a ut o mat
moverse, detenerse, girar a izquierda o derecha y enviar diferentes sefiales de radio. En 1912
la invencion resurgié brevemente como prototipo de torpadio controlado

Durante la Primera Guerra Mundial, la aviacion no tripukel@stancdebido a la
falta de desarrollo de la tecnologia, de esta folh@mer Ambrose Sperryrealizd
experimentos con giréscopos para aplicaciones maritimas, que lo llevaron a desarrollar un
giroestabilizador para un avion en 198@steriormente junto cddlenn Hammond Curtiss
mejord su invento en 191fesultando ganador d®14deun premio en una exposicién en
Francia, incluyendo una invencion anteridn horizonte artificial primitivo 14].

En 1915 Peter Cooper HewsttSperryretomaronas ideas de Teslaos americanos
Lawrence y Sperry desarrollaron un giroscopio, para estabilizar el fuselaje del avion, con la
idea de fabricar un piloto automatico. Asi en 1916 fabrican el primer UAV. Lawrence y
Sperry |l amaron a su di s podasfiguraldael ciiablagb - n t or g
superar una distancia de 30 millas de vugh. [

Fig. 1.1 a) Primer UAV del mundo, 1916 b) UAV en los 1960s (Firebee).

En 1917 | a Armada de EE. UU. financi - | a i1
N90 para desarrollar el experimento. Paralel
se embarcaron en la fabricacion de fuselajes para torpedos aéreos no tripulestzs)dmnt
los primeros seis llamados Speed Scout. El primer vuelo controlado con éxito de un avién no



tripulado tuvo lugar finalmente el 6 de marzo de 1918, 14 afios después del de los hermanos
Wright. En octubre de 1918 fue equipado con catapultas.

Los primeos sistemas desarrollados como armas de largo alcance (precursores de los
actuales misiles de crucero) fueron dispositivos como Liberty Eaglorpedo aéreo
americano de 1917, conocidocofikbet t er i ng Bugo de 1918y el

(delinglésAerial Target) i ni ci ado en 1914 fAKetteParng bugoa

otro lado, el A.T. britAnico era un avion monoplano no tripulado +ealrolado y
propulsado por un motor de 35 caballos de potencia.

El concepto de la serie A.T. gid para demostrar la viabilidad del uso de sefales de
radio como sistema de guiado para volar el avion a su dgstie® erarsistemas de
orientacion toscos y poco fiablgsor lo que ningumispositivofue desarrollado con éxito
aunque, marcaron umaie/a era tecnologica

Durante la década de 1920 el ejército britanico desaunlhvion monoplano capaz
de transportar un cargamento militar de 114 kg, siendo capaz de volar a una distancia de 480
km, y realizando su primer vuelo en 1927. Este avion diggsmun sistema controlado por
radio durante los primeros momentos del vuelo, pero luego era capaz de seguir un plan de
vuelo especific$l14].

Durante la guerra Fria el desarrollo de vehiculos aéreos no tripulados continuo y para
la década de 1960 se tiene un UAV llamado Firebee mostrado en lalfijui2espués de
la guerra lo€£E.UU. e Israel comenzaron a desarrollar vehiculos aéreos nattqeimas
pequefios y mas baratos. Estos eran aeronaves que adoptaron motores pequefios tales como
los utilizados en motocicletas 0 motos de nieve que llevan camaras de video y transmitian las
imagenes a la ubicacion del operador.

LosEE.UU. pusieron UAVs a practica en la Guerra del Golfo en 1991, y vehiculos
aéreos no tripulados para aplicaciones militares se desarrollaron rapidamente después de esto.
El mas famoso UAV para uso militar esPedédador, que se muestra en la figh2a

Fig. 1.2. a) Predador en uso militarb) UAVs de la Nasa.



Por otra parte, la NASA estaba en el centro de la investigacion para uso civil durante
este periodo. El ejemplo mas tipico de esta época fue el proyecto ERAST (tecnologia de
sensores y aeronaves de stgacion ambiental). Se inicen la década de 1990, y fue un
esfuerzo de investigacion de sintesis para un UAV que incluyé el desarrollo de la tecnologia
de vuelo prolongado, motor, sensor, etc. Los aviones que se han desarrollado en este proyecto
incluyeron Helios, Proteus, Altus y Perseus, etc., se muestran en lalfiZjura

1.2 Clasificacion de los vehiculos aéreos no tripulados

Son diversas las clasificaciones pasUAV, la cual puede esthiasada en su peso,
tamafo, configuraciéon aerodinamica, etc., 0 combinaciones de Ellasste trabajo se
consideran importantes las siguientes clasificaciones.

1.2.1 Clasificacion en México

La Secretda de Comunicaciones y Transportes (SCT) de Méglasifica a las
aeronaves de acuerdo con su Peso maximo de despegue (MTOW Maximum Take Off
Weight) [16], mostrado en la Tabla 1.1

Tabla 11 Clasificacion en Categorias de RPAS.

CLASIFICACION DE SISTEMAS DE AERONAVES
PILOTADAS A DISTANCIA
PES[?E'\S’@)E('C';V'U%DE CATEGORIA
2.000 kg 0 menos RPAS Micro
2.001 kghasta?25.000 kg RPAS Pequeiio
Mas de25.001 kg RPAS Grande

1.2.2 Clasificacion por aplicacion
También se puede clasificar de acuerdo con sus aplicaciofjd4g]:
Aplicaciones civiles
A Monitoreo detuberias.
A Recopilacion de fotografias aéreas.

A Seguimiento y control vehicular.
A Vigilancia, localizacion y rescate de personas.



Control de desastres naturales, medicion y andlisis de niveles de contaminacién
atmosférica.

Andlisis de caudal de los riosreindaciones.

Control de incendios forestales

Vigilancia aérea para el control del orden en eventos publicos.

Cinematografia.

Servicio de envio de paquetes.

Inspeccion de redes eléctricas.

Vigilancia maritima.

Too oo oo Too To To o Do

Aplicaciones militares

Localizaciény destruc@n de minas terrestres.

Monitoreo de contaminacién biolégica, quimica y nuclear.
Deteccion y desvio de misiles.

Eliminacion de explosivos.

Vigilancia de actividad enemiga.

Too oo Too Too To

1.2.3 Clasificacion por aerodinamica

Otra clasificacion de las plataformas UAV duancion de su configuracion
aerodinamica, es la siguient] [19]:

Un solo rotor

Esta compuesto pain solo rotor y alerones para compensaorgjuedel rotor, yaw.
Si el rotor no tiene el plato ciclico, tiene alerones adicionales para produttrdussde
roll y pitch.

La configuraciorde un solo rtor es mecanicamente mas simple gaéelicptero
estandaraunque, esificil de controlarUnacantidad significativa de la energia se utiliza en
el antitorque, es decir, para deterarfuselajede girar alrededor del eje vertical. Sin
embargo, debido a su simplicidad mecamesael la configuracion mas adecugora
microavionesComo ejemplo de esta configuracion podemos ver al avién llamado 3D en la
figura 13a

Doble rotor

Sepuededistinguirdos tiposaquellos que usan plato rotatorio y aquellos que utilizan
el plato fijo. Entre los vehiculos que utilizan placas ciclicas, podemos citar las siguientes: el
clasico helicéptm, el helicoptero tandem y el helicoptero coax@ahplato ciclicg tenemos
al avion de doble rotor con alerones, es decir, dos rotores colocados en diferentes ejes y los
alerones orientados en la direccion del rotor flujo de aire con el fin de obtener los torques
necesarios para controlar el vehiculo. Los rotores puedanegi direccion opuesta o en la
misma direccion. Un ejemplo de estos es-#Vifig de la Universidad de Sidney, se muestra
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enfigura 1.3b También es posibtenerdos rotores en el mismo eje y alerones en la direccion

del flujo de aire. Esta ultima configacién es muy compacta, pero dificil de controlar. Por
altimo, podemos tener dos rotores que se inclinan sobre dos ejes. En esta configuracion, las
hélices no tienen un plato ciclico y los rotores pueden ir en dos direcciones diferentes.

Fig. 14. a) Helicoptero con cuatro rotoresb) Dirigible LSC.

Multi -rotores

Se tienale trescuatroy con mas de cuatrotores En elhelicdptero de cuatro rotores
o el cudri-rotor,como el quese muestra en la figulada, sgpuede alcanzar la estabilidad y
precision de vuelo equilibrando las fuerzas producidas por los cuatro rotores. Una de las
ventajas de utilizar un multirrotor gae se puede aumentachkgpacidad de carga al aumentar
mas otores.

Los cualrirrotores son altamente maniobrables y permiten el despegue y el aterrizaje
verticales, tambiétienen buen rendimientmlando en condiciones duras para alcanzar areas
especifias Las principales desventajas son lo pesado de la aergred\ato consumo de
energia debido a los motores extra.



Dirigible

Un dirigible es un avion mas ligero que el agee puede ser dirigido y propulsado
usando timone$élices u otro empuje. En oposicion a otras aeronaves aerodindmicas como
aviones de ala fija y helicopteros que producen elevaciéon moviendo un ala o una hélice a
través del aire, los aviones aerostaticos (dirigibles, aliente globos, etc.) como elflgura
1.4b, permanecen en lo alto llenando una cavidad grandalgangas de elevacion.

Los tipos principales de dirigible son no rigidos, semi rigidos y rigidos. Los no rigidos
son pequeiios dirigibles sin esqueleto interno, los dirigibles semigiga@oun poco mas
grandes y tienen cualquier forma de apoyo interno, los rigidos tiene estructuras rigidas que
sostienen las bolsas de gas.

Avion

Un avidén, o aeroplancomo el de la figura %a, es una clase de avién que utiliza las
alas para gener@merza deascensionAl cuerpo del avidn ske llama fuselajesuele ser en
forma de un tubo largo. El aire que fluye sobre la parte supbri@amas rapido queor
debajo genera quda presion del aire sobre el aleaamas bajacreandoel levantamiento
ascendente. El disefio de las alas determina que tan rapido y altosplaeds avion.

UAYV de ala batiente

Una nueva tendencia en la comunidad UAV es tomar inspiracion de insectos
voladores o las aves para lograr capacidades de vuelo sin prececantese puede ver en
la figura 15b. Los sistemas bioldgicos son interesantes por su manera inteligente de depender
de la aerodindmica inestable utilizando aleteo alas, son cada vez mas inspiracion para
ingenieros entre otros aspectos como deteccién y actyaftiéion de sensores y
procesamiento de informacién. Las aves demuestran que el vuelo debéetsain modo
de vuelo versatil, compatible con el flotar, vuelo de proa y deslizamiento para ahorrar energia.
Sin embargo, el disefio es un reto porque lEezfcia aerodinamica esta condicionada por
los movimientos complejos de las alas.

Fig. 1.5. a) La configuracion de avién. b) El Dragonfly.



1.3 Regulacién de las aeronaves no tripuladas en México

A continuacion, se abordan brevemesigunos puntos importantes que se incluyen
en la Norma Oficial Mexicandlf] con la actualizacion2D] publicada el 10 de septiembre
de 20109.

Objetivo y campo de aplicacion

La presente Norma Oficial Mexicana establece los requerimientos del Sistema de
Aeronave Pilotada a Distancia (RPAS) para operar dentro del espacio aéreo mexicano; de la
misma manera para su comercializacion en el territorio nacBinedmpo de aplicacion va
dirigido a toda persona fisica/moral, operadores de estado que preteadaruagperen un
RPAS.

La presente Norma Oficial Mexicana no aplica a los RPAS de Estado que efectien
operaciones militares que son destinadas o en posesion del Ejército, Armada y Fuerza Aérea
Nacionales; mismas que deben sujetarse a las disposicioméssi® aéreo sefialadas en el
articulo 37 de la Ley de Aviacion Civil; asimismo no es aplicable a aeronaves no tripuladas
clasificadas como auténomas, ni a los globos libres no tripulados

Clasificacion del RPAS

Todo operador de RPAS que pretenda operar en espacio aéreo mexicano, debe dar
cumplimiento a la presente Norma Oficial Mexicana, con base al peso maximo de despegue
y uso del RPA, de conformidad conTlabla 1.2

Tabla 1.2 Clasificacion de RPAS en Méxi@o]

CLASIFICACION DE SISTEMAS DE AERONAVES PILOTADAS A DISTANCIA
PESO MAXIMO DE 5 Numeral NOM
DESPEGUE
Igual 0 menof RPAS Micro Privado Recreativo 4.10,4.11y5.]
a 2kg Privado No Comercial o Comerc|4.10, 4.11,5.2y
2.001 kg Privado Recreativo 4.10,4.11y6.1
hasta RPAS Pequefi(
25.000kg d Privado No Comercial o Comerc 4.10,4.11,6.2y
A Privado Recreativo 410,411y7.1
Masde | ppas Grandel— . Y
25.001 kg Privado No Comercial o Comerci{4.10, 4.11, 7.2y

Requerimientos generalesle operacion

1 El piloto debe operar el RPAS a una distancia de separacion de al mekos(8.2
MN) de cualquier aerédromo



1 El piloto del RPAS no debe dejar caer y/o arrojar (aunque tenga paracaidas) objetos
0 materiales que puedan causar dafo a cualggisona o propiedad.

1 El piloto del RPAS debe mantener el control de la trayectoria de vuelo de la aeronave

pilotada adistancia en todo momento.

El operador y/o piloto del RPAS debe operar entre la salida y la puesta del sol.

El piloto del RPAS debe dar ¢émdo momento y sin excepcion alguna, el derecho de

paso a cualquier aeronave tripulada.

1 El piloto del RPAS no debe operar més de una RPA al mismo tiempo.

= =4

Responsabilidades

1 El operador y/o piloto del RPAS es el responsable de su operacion, uso y éa caso
incidente caccidente, de los dafios y/o lesiones causados por la misma.

1 El operador del RPAS es el responsable del uso que se dé a la informacidn obtenida
durante laoperacion de la aeronave.

Requerimientos

1 Registrar las altas, bajas y cambios deR#AS con un peso maximo de despegue
mayor a0.250kg, en el sitio de internet de la SCT/DGAC.
Operar la RPA a una altura maxima de 122 m.
No operar la RPA més alla de una distancia horizontal de 457 m respecto al piloto.
No exceder la velocidad maxima olgeracién, establecida por el fabricante.
No se debe operar sobre personas a menos que participen directamente en la
operacion de la RPA o estén situadas debajo de una estructura que les provea de una
proteccion razonable en caso de desplome de la RPA.
71 Siel peso maximo de despegue de la RPA es igual o menor a 85igg puede

operar sobre personas.

E

1.4 Sistemas diferencialmente planos

Un sistema es diferencialmente plano (o simplemente plano) si su comportamiento
puede ser completamente descrito pocamunto de funciones diferenciales independientes
dependiendo de las variables del sistema y sus das\&t. Los primeros trabajos con el
objetivo de aplicaciones aeronauticas se llevaron a cal®2fen [

La planitud diferencial de los sistemas noeéites y lineales podria describirse
utilizando formalismos matematicos, y especificamda#dgebra diferencial degeometria
diferencial[11].



1.4.1 Definicién de planitud

Consideremos el sistema no linéal "Qafd , N a el vector de estadds N
a el vector de control Qa6 funcién dewy 0. El sistema es diferencialmente plano si,
y solo si, existe un vector de salida plan® s |, tal que[23]:

1 El vector de salida plana se expresa como una funcién del esyddaentrada de
control6 y un namero finito de sus derivadas de tiempo

a % vl (1.1)

{ El estadany la entrada de contrdly se expresan como funciones del vedtgrun
namero finito de sus derivadas de tiempo

® %o G M (1.2)
6 % GhMB (1.3)
donde & esla derivada iésima de cada componente del vector de salidagplano

Cada sistema plano es equivalente a uno lineal controlable por medio de
difeomorfismo y retroalimentacion dindmica end6gena, esemrencia, cada sistema lineal
controlable es plano y viceversa. Ademas, con respecto a la observabilidad, un sistema plano
siempre es observable desde las salidas planas.

1.5 Planificacion de movimiento

El objetivo de la planificacion de movimiento es prapamar al sistema las
trayectorias deseadas y viables para las cuales existe una entrada de control correspondiente
que mueve el sistema en cuestion desde un estado inicial a una condicion de objetivo,
respetando las restricciones y evitando la coligldh

Planificacion de ruta: una representacién geométrica para pasar de una condicion
inicial a una final. El objetivo principal es encontrar un camino sin colisiones entre una
coleccion de obstaculos estaticos y dinamicos.

Planificacion de trayectoria también conocida como generacién de trayectoria.
Incluye velocidades, aceleracionegeyks a lo largo del camino. Normalmente, la tarea

principal es encontrar trayectorias para rutas especificadas a priori. Esas trayectorias podrian
verse obligadas a mplir un cierto criterio.

Planificacion de movimienta es la unién de la planificacion de trayectordeyuta
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1.5.1 Planificacién de movimiento basado en planitud

El objetivo de la planificacion del movimiento es calcular una trayectoria que
satisfaga ciertarestricciones de rufa4].

Definamos un sistema no linead "Qcfd . La planificacion del movimiento
consiste en cumplir las condiciones iniciales y finales que se presentan a contir24§cion [

wo  ©,00 6 (1.4)
®d ©,00 6 (1.5)

Una vez que se defira rutg el problema de generacién de trayectoria consiste en
encontrar una trayectoria® @ o 6 parad N 0fd que satisface las restricciones del
sistema y las condiciones iniciales y finalgsl) - (1.5). Las restricciones de trayectoria de
tipo WO 0 N 6 6, donded 6 es una subvariedad de Y podrian agregarse al
problema inicial de planificacion de movimiento. Esto da como resultado una complejidad
creciente que requiere una solucion iteathediante métodos numéricos para encontrar la
entrada de contr@d 0 que satisfaga las condiciones iniciales y finaled) (y (1.5). Este
proceso iterativo se puede resolver utilizando técnicas de control éptimas, sin embargo, para
sistemas no lineas, algunos problemas aun no se han resuelto.

Ademas, esta solucidn necesita integrar las ecuaciones del sistema para evaluar la
solucion propuesta.

La planificacion de movimiento por planitud, no necesita integrar las ecuaciones del
sistema y para una trectoria de salida plana, las entradas alerol se pueden calcular
directamente. El vectar 0 resultante siempre respeta la dinamica del sisteen@cuacion
(1.3). Como consecuencia, se encuentran las soluciones del conjunto de ecuaciones
diferencales[25].

La definicionde planitudmplica queparacada variable del sistema puede expresarse
en términos de salidas planas y un namero finito de sus desivaolao consecuencia, Si
gueremos calcular una trayectoria cuyas condiciones iniciales ysfisalespecifican, es
suficiente construir una trayectoria de salida plana para obtener las entradas de control de
bucle abierto que satisfagan el estado deseado y las trayectorias de entrada.

Para calcular todas las variables del sistema, la trayect@adidie plana creada debe
ser al menos r veces diferenciable, donde r es la derivada de tiempo maximo de la salida
plana que aparece €h1)y (1.3). En este trabajo, las trayectorias de las salidas planas se
creande la derivacion numérica de Euler debid su facil implementacion, tanto en
simulacién como para implementacion en el futuro de este trabajo en tarjetas embebidas de
bajo costo.
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1.6 Linealizacion
Una herramienta Gtipara describir la dindmica aproximada del sistema, son las
ecuaciones de estatineales. La obtencién de un modelo lineal a partir de uno no lineal se
llama linealizacionEsta generalmente consiste en una expansion en series de Taylor de la

ecuacion de estado (tioeal) alrededor de un punto de operacion definido naturalmente por
el sistema o seleccionado arbitrariamente para satisfacer alguna necesidad de control.

1.6.1 Punto de equilibrio

Para calcular los puntos de equilibrio del sistema, se buscan los valores de las
variables de estado que hacen nulo el vector de estados; pamigstda el vector de estado
a cero y resolvemos el sistema de ecuaciones. Es conveniente elegirlo préximo al punto de
funcionamiento del sistema para minimizar el error cometido en la linealizacion.

El cuadrirrotor tiene un punto de funcionamieptimcipal, que corresponde al punto
donde el vehiculo aéreo esta fijo en una coordewiada. Este punto de funcionamiento se
da cuando la aceleracion es el@jelos angulos del cuadrirrotor sean c&® decir se logra
estabilizacion de vue]aorrepondiendo a un punto de equilibrio.

r — %o T (1.6)
a M — DEH D% Y T (1.7)
Resolviendo las ecuaciones encontramos que el punto de equilibrio es

Y o4 (1.8)

1.6.2 Linealizacion del modelo

El modelonolineal del cuadrtrotor esta formado por doce estados y cuatro entradas,
las ecuaciones que describen la dinamica del sidtetha

O T,0 [,0 —0 —0 %0 % (1.9)
vY,Y,Y,Y (1.8)

El modelo originakn dondeduhi son las coordenadas de traslacion y—y %o
son las coordenadas de rotaci®am puede describir en ecuaciones de estados
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— "Q 6 hoo Fo Foo oo hoo Feo Fro Fo oo oo o o R 1B 1O
é (1.9)
— Qo oo oo hoo Fo Foo oo oo Fo oo Foo Foo O Fo o D

La linealizacion se realiza en torno a un puntoogeracion donde los valores
nominales satisfacen al modelo no lineal. El puntopacioro punto de equilibrio donde
se realizara la linealizacion corresponde a

w Mo ho hd ho o hd ho o o o ho B B B pP T

Aplicando el teorema de Taylor en el putto, sobre (1.9), las ecuaciones de estado
del sistema, se tiene:

nn TQ . . 17'Q . . 1°Q , ,
Q Qo — W W 8 — w w — o] 0
Tw T )

x 1Q , , ot
E T_' o] o] ¥ 8Y
5
. — TQ . . 1°Q . )
Q QU — W w B8 — w w — 0 o)
Tw Tw 16
- TQ , , o

donde T.0.S. denota términos de orden superior.
Reescribiendo el sistema del modelo original (1.9) como:
— — ot ouMRfMBMD
€ (1.12
o L 0 off8 ff o B o

Sustituyendo en las ecuaciorfésl?) todas las funcione¥8 "Q despreciando los
términos de orden superior y conociendo que en el punto de equilibtio Ta

"Q 0 Tt tenemos:

4 g8 — O — o6 E — 0

Dx

(1.13)
4 g8 — g — o6 E — b
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El anterior sistema de eatianes se puede escribir de forma matrictaho:

r

—  daf 606 (1.14)
donde
NE 8 E Ul NB B 1l
IITw TOO Y] IIT0 TO Y]
6 "' 8 8 & "ne "' ¢ 8 & " ppu
:;T Q ra " ::T Q ra U
JE— —_— 11 —_— —_— I
uT W Tw % uT o] 16 %

La ecuacién (1.14) representa la dinamica del sistema en vamabe®stados y
entradasd, pero también se puede obtener con el mismo procedimiento, anteriormente
descrito, el vector de salidaeen funcion de las variables de estachysentrada®.

® "Qafp (1.16)

Aplicando el teorema de Taylor en el putito, sobre (1.9), las ecuaciones de estado
del sistema, se obtiene:

Q Qv — W 8 — W — 0O O
E — 6 o ) 8Y
é PP X
Q " 0 — ®  ® 8 — O ® — 6 06
E — 6 o ") 8Y

®@ 00 8¢& Q0 (1.18)

Reescribiendo el sistema de ecuaciones (1.17), despreciando términos de orden
superior:

o - 8 — & — o6 E — 0

é PP W
" 8 — o — o6 E — &

Q
e-
|
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Sustituyendo (1.19) en (1.16) y escribiendo el sistema en forma matricial, resulta:

—  ouf 06 (1.20)
donde
v — 8 — 1 v — 8 — 1
11 K] 11 ]
6 11 é 8 é K] r],o 11 é 8 é ] (121)
____ 8 - 1 M 8 - ]
u ¥ u ¥

El sistema linealizado queda:

— baf 806 (1.22)

—  Baf 00 (1.23)

El sistema linealizad(l.22) i (1.23)se utiliza paral disefiadd control LQR.

Este capitulo presentina breve historia de los vehiculos aéreos no tripulailos
clasificaciébn y su normativa en México para establecer los parametros deseados, para la
simulacién del cuadtiotor dentro del ambiente virtual. También se establecen algunos

conceptos que seran utilizados en la descripcion de los modelos dinarharosdas el
siguiente capitulo.
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Capitulo 2

Modelado del sistema

El vehiculo aéreo no tripulado tipo cuadstor esta formado por un marco cruzado
rigido y simétrico conuatro rotores coplanascen los extremod.a variacion controlada de
lasvelocidades en los rotores permite el movimiento del cuathr (ver figura 2.1)

Fig. 2.1. Esquema del cuadmtor [ 26].

Las maniobras de vuelo segun la figura 2.1, 49rd movimiento hacia adelante
girando sobre el eje Y, pitcde logra aumentando y disminuyendo las velocidades de los
rotores trasero y delantero respectivamentaerados 1 y 3 que rotan en sentido hor&jio
el desplazamiento lateradirando sobre X, roke realiza aumentando y disminuyendo las
velocidadescon los rotores izquierda y derechamerados 2 y 4 que giran en sentido
antihorarig 3) d movimiento deyaw, girando sobre &e obtiene acelerando los dos rotores
en sentido horario mientras se desaceleran los rotores con sentido antihorario y viceversa
paael movimiento hacia ebtro sentidoy 4)para el vuelo vertical en necesario aumentar o
disminuir en la misma proporcion de las velocidades de los cuatro rotores, esto aumentara o
disminuird el empuje total aplicado aéhiculo permitiendo ascender ocescender. Es
importante recordar que los rotores solo pueden girar en el sentido indicado.
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2.1 Modelo cinematico

Los &ngulos de TaBryan son usados para describir la orientacion en el espacio
respecto al marco de referencia fijo, estos angulosaipmpitchy yaw (ver figura 2.2) La
matriz de rotacion se obtiene por rotaciones sucesivas alredeckdalano déos ejes del
cuerpo rigido.

Fig. 2.2Ejes de coordenadas y fuerzas aplicadas al cuaxladr [ 26].

p Tt
Yio T BED % QF % 2.1)
m i Q& %wé i %o
wéi R i Q8 —
Y i T p W (2.2)
i Qe m wéEi —
OETT I Qe
Y i i Qe T weEi T (2.3)
Tt Tt 0

Matriz de rotacion de cosenos directores del ejespecto al eje inercia[27].

Y Yy Y 5 OY i (2.4)

OE T wsca£—|—r | Q& H OB Y0 ECIE% [ | Q& —H ‘@ET%6 QE %o

Yo i Qe OEIQET | QE —DQIEM0E (Do | QE —emszur%b Q2.5
i Q& DET —i Q& %o DET —0E I %o
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Considerando la propiedad de ortogonalidad, la matriz de rotespacto al ejde
coordenadas deluerpo", es la transpuesta de

OEir OEi — i Qer el — 1 Qe
Yo QeI i QE i @EI%OE (D | Qe —b Qe 1% ENE %o — @EBPbo
G T 1 Qb — @E% QEMB [ | Q& Qi % Btdo —DE | %o

Las ecuaciones cinematicas de rotacion del vehiculo que establecen las relaciones
angulares, se obtienen mediante el analisis siguiente:

Y Y DY (2.7)
L1 i n

Y] i LS N (2.8)
n n m

La cinematica rotacional se puede representar mediante la siguiente expresion
- o ] (2.9)
% p i QE %0 04 %O O EN—
— T WET % {1 Q& % N (2.10)
r T { Q& %oi ‘@84 %ol Qb—

donde—~ %o — [ yl =N N 1 | sonlos angulos y velocidades angulares
respedivamenteen los ejes del cuerpo.

n p M [ Q¢ — %o
N T WET % Q& %wé i—— (2.11)
i m Q¢ e i %owé if —

Cinematica traslagnal

VI e (2.12)

donde las velocidades lineales ¢ 0 U0 y =0 U U  estanexpresadas
en el eje inercial y el eje del cuerpo.
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2.2 Modelo dinamico no lineal

El cuadrirotor es un sistema complejo del vuelo. Esto es debido en parte al nUmero de
los efectos figos que actuan simultdaneamerité]]

A Efectos aeroding&mi 6} : rotaci-n de | os

A Torques inerciales: Canmpbi os de vel oci

da

A Efectos girosc-picos: €ammf).o de orient a

A Gr ave dommeas@ ¥WHWHHI)C C i

Este sistema tiene seis grados de libertad y cuatro entradas, siendo un sistema
subactuado.

El modelo dindmico del cuadrdtor se obtiene mediante el método de Euler
Lagrange como lo describgg], se considera una bueaproximacion de la realidad, ya que
incluye los fendmenos fisicos descritos anteriormente.

Las ecuaciones de movimiento de Etllagrange

N

®» — — — Q phB hQ (2.13)

6 0 © (2.14)

donde 0 esel LagrangianpO la energia cinética totdD la energia potencial total es la
coordenada generalizgda es la primera derivada respecto al tiempo de la coordenada

generaliaday o son las fuerzas/pares generados por las fuerzas/pares no consef@etivos
namero de coordenadgeneralizadas.

Para el planteamiento de las ecuaciones de-{Eafgnange, se toma en consideracion el
sistema de coordenadas ineré@l @ & @ Yy el sistema de coordenadas ligado al cuadri
rotor" P wp b como se muestra en la figura 2.2

Las coordenadas generalizadasesxpresadas p¢e8:

N O o % —T X4 (2.15)

donde, W W A ¢a eslaposicion del centro de masa expresada en-I, y
%0 — T YFI .

La expresion del Lagrangiano para el cusadtor esta dado por
bR © s O s O (2.16)
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A partir de las hipdtesis planteadas se tiene la matriz de inercia

O m ™
0 nm O = (2.17)
m 1 O
Entonces la energia cinética traslacid2].
0 s -, dumQoa —, (2.18)
La energia cinética rotacion&7].
0 p"O°/ P. T ot s o Tk
5 c ooleS—EO—&)EI%ol Q& BoWE | —
-0 —+ Q& %oWE | %oDE | — (2.19)
Reescribiendo
O 5 -0n -0n1 -0i -1 0] (2.20)
Conw como el Jacobi an eendareuacivrede puede ddfirlay c o n
siguiente matriz:
- 0w ow (2.21)

Por lo que la ecuacion de la energia cinética se puede escribir en funcion de las
coordenadas generalizadas

o . --'- (2.22)

La energia potencial
O & Qa (2.23)

Aplicando las ecuaciong®.13 y (2.14), se obtienen las ecuaciones del movimiento
completo dada por la siguiente expresion.

0

P = = (2.24)

dondet representa los momentos de roll, pitch y yai@Qy 'Y "Oes la fuerza de traslacion
aplicada al quadrotor debido a la entrada del control prindipah direccién del eje.Z
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Debido a que el Lagrangiano no contiene energia cinética en términos combinados de
, Y —, las ecuaciones de Euler Laggarpueden ser divididas en la dinamica de traslacion y
la dinamica de rotacion, quedando la ecuacion de Euler Lagrange pacieliento de
traslacion

O,h 7Y s W (2.25)

" amh — ¢ h— —0 g, (2.26)
_ o (2.27)

4, a® O (2.28)

Reescribiendo la ecuacid@.28 en funcidén del vector de estadoy el vectorde
efectos aerodinamicags Y 0 O 0 considerandacomo perturbciones externas
para efectos de disefio, teniendo:

W — OEIT | Q& —4BE % WE %o (2.29)
W — i Qe[ i Q& —&Eii % BE %o (2.30)
4 Q — Qéi —QY i %o (2.31)

dondeY O O O 'O
Para las coordenadas-déas ecuaciones de Euler Lagrange son:

h h

— T (2.32)
. h ho,

In; B B :’|I T

e a1 (2.33)

L R jon T

u_ ¥

El modelo matematico de la dinamica rotacional se puedergagsen la forma
general 28].

0 —— 6-h- (2.34)

conb — ' —
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O T 0i Q¢ —
1 _ T V®E % O Qo 0 O Q&% O+ (2.35)
0i Q¢ 20 O O&%h TVadé—+ O Q& O Q%o é i— ODE W6 —

donde’O RO RO, son los momentos principales.

La matriz antisimétricé —h-

6-h @ O @ (2.36)
w w w
donde

9 @ T

7 & O 0O -1 %l QI IRBOET —O O W€ o€ | —
Of O i —

7 ® O O Q& %olR E%o

7 ® O O —QEi %i V8 RBoOE T —O O QE o€ | —
Or Oé i —

) O O %6E i %l Q& %o

7 ® Ori Q8 —OOT FQ%W & | —i DE &€ %€ | —i Q& —

7 ® O O W& i Q& %o €0 —Fot | —

7 ® O O —E& i %i Q& %8s WP € | —O O %60 € Yo & | —
Ori Q8 —QEQ[+ Q%0 ¢ | —i OE € %o € | — Q& —

T o O O %60E i WE %€ 10—+ Q& —OEA+—Q%o0 € | — Q& —
O—0§& W é | — Q& —

Los pares aplicados al sisterhaestan dados por:

T a’y
ot ary (2.37)
tovay
a0 O
t a0 "0 (2.38)

YO 'O O O
donde”Y es una constante para convertir la fuerza de empuje en fuerza de guifiada.

Las ecuaciones (2.29 (2.31) modelan la dinamica traslacional del cuaohor, en
este trabajo las perturbaciones externas no se consideran. Para el sistema rotacional (2.34),
se plantea que punto de operacion se encuentra alrededor del punto de equilibrbéepara
my — T, es decircos%oa cosd casy a san%oa yend &en® 3§ dogde se tiene
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la estabilizacion del sistema. De esta manera el modelo no lineal se ve reducido a las
siguientes ecuaciones:

W —WEIT | Q& —aB& % WE %o (2.39)
O — 0 Q&ET i Q& —&Eii [% ©E %o (2.40)
4 Q — wéi —0¥ i % (2.41)
%o — —— 7Y (2.42)
— [ % —% —'Y (2.43)
r %o— — Y (2.44)

donde(2.45) 17 (2.48) son las entradas del sistema, que representan las fuerzas aplicadas por
los cuatro rotores) , m , M, ym.

Y om m om m (2.45)
Yoom m (2.46)
Yoom m (2.47)
Y QO m o momom (2.48)

La ecuacion (2.58) representa las perturbaciones producidas por los rotores.

m m m m m (2.58)

Este modelo se ocupara para probar las técnicas de control PD y Backstepping en el
capitulo siguiente.

2.3 Modelo dinamico no lineal simplificado

Otro modelo dinamico del cuaehotor es llamado modelasimplificado es el
presentado er2], donde la accion del yaw no influye en el movimiento traslaci@&sié
modelo dindmicaervird para obtener el modelo por planittste modelo no tiene la misma
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orientacion detmodelo no linea(2.39 - (2.44)de la seccion anterior, sin embargo, es facil
identificar la relacion entre ellppor lo que se dejaen sus términos originales

do  Yi Q8 — (2.59)
G0 YOE i — Q& %o (2.60)
Ga YO I —o i o (2.61)
royY (2.62)
— Y (2.63)
%o Y (2.64)

2.4 Modelo dinamico por planitud

El objetivo en el enfoque de planitud es expresar explicitamente todos los estados y
todas las entradas de control como funciones dealatas planas y un nimero finito de sus
derivadss temporalesDe (2.59 i (2.64), y definiendo las salidas planas cogno @UU
[29], porque tenemos cuatro entradas de control. Podemos escribir todo el deststados
como funcién de las salidatanas z y sus derivadas de tiempo de la siguiente mddgra

® & (2.63)
o 4 (2.64)
© a (2.65)
® & (2.66)
a a (2.67)
a a (2.68)
[ a (2.69)
[« (2.70)
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— AOA+ (2.71)

— & = (2.72)
% A OAI— (2.73)
%o ——————— (2.74)

De manera similar, las entradas de control se expresan en funcién de las salidas planas

y sus derivaas [11].
Yo o4 a  d a Q (2.75)
YA (2.76)
% o " " (2.77)
Y (2.78)
donde
6 p — (2.79)
6 ¢& "Qu caa aa QO aq (2.80)
0 = (2.81)

2.5 Modelo dinamico lineal

Con el método de linealizacion dka seccion 1.6el modelo lineal del cuadrrotor
servira para la aplicacion de algoritmos de control lineal.
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El modeb lineal del vehiculo aéreo es:
— 0w 06 (2.82)
— Ow 0o (2.83)

Con el punto de equilibrid  de (2.84).

R L RV

6 cfuffdrdrirdrdrdrdrdret Gt T
y donde:
L1 O n T
L1 T | L1
° T T T O (2.85)
L1 T T L1
con
m oja I
11 11 0ja (2.86)
L1 L1 L1
T T
5 P4 (2.87)
Tt O
6 O (2.88)
O (2.89)

Estecapitulopresentda descripcion del funcionamiento basico del cueahor y la
representacion dalgunos modelos dinamicos gqaescriben suwcomportamiento Estos
modelos dinAmicogresentan caracteristicaseadadas que permiten utilizarlos clas
estrategias de contrgdara la estabilizacionde vuelo y el seguimiento deayectorias
planteadas en slguiente capitulo
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Capitulo 3

Estructuras de control

Debido a la naturaleza de la dindmica del cueatdr, se han probado varios
algoritmos de control y como era de esperarse cada uno de ellos presenta sus ventajas y
desventajas.

Tabla 3.1. Comparacion de los algoritmos de control de cuadrirr@8®r [

ALGORITMO DE CONTROL CARACTERISTICA

<

<

[ 8 S
3 S £ B 3
E g 8 o 2 3 g
S a o c a =] Q
N Q 87 = c N = 8 S = 8
8 ¢ o £ 9 2 5 8 £ £ £ T g
@ E E 2 o o @ 3 a ¢ © = o

= o= © o IS Q Q

Q © o = © o c () @ 5] = &
o ko] '®) Q ‘g S = [} k] i N o =
g g g € % ¢

] o) c

(@) O

7]

Q

O]
1.PID/PD 1 0 0 0 1 1 1 2 0 0 2 2 0
2.PID INTELIGENTE 1 0 0 2 1 1 1 1 0 0 0 1 0
3.LOR 0 2 1 0 1 1 0 1 1 0 1 1 0
4.LQG 0 2 2 0 1 1 0 0 2 0 1 0 0
5L 0 2 2 0 1 2 2 0 1 0 0 0 0
6.H1 2 1 2 0 2 0 1 0 1 1 0 0 0
7.SMC 1 2 1 0 2 2 2 1 2 1 0 0 2
8.FBL 1 1 0 0 2 2 2 1 1 1 0 1 0
9.BACKSTEPPING 0 2 0 0 2 0 1 0 2 1 0 0 0
10.LOGICA DIFUSA 1 1 1 2 1 1 1 1 1 0 1 0 0
11.REDES NEURONALES 1 2 2 2 1 1 1 0 1 1 0 0 0
12.GENETICO 1 2 2 2 1 1 1 0 1 2 0 0 0

0-BAJO O NINGUNO; IMEDIO; 2-ALTO. ADEMASDEL 1 AL 5 (LINEAL); 6 A 12 (NO LINEAL).
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La tabla 3.1 resumla comparacion de los diferentes algoritmos que generalmente se
aplican a cuadniotores B0O]. El rendimiento de un algoritmo particular depende de muchos
factores, algunos de los cuales ni siquiera pueden ser modelados. Por lo tanto, esta tabla
funcionacomo una guia basica para la seleccion del algoritmo. Para este trabajo se ha
seleccionado el algoritmo de Control PD, debido a la sencillez de aplicacion, el control
Backstepping por su capacidad de seguimiento, que es adaptivo y que no presenta
cascabeles y al LQR por ser uno de los controles lineales con sencillez y con sintonizacion
manual.

El objetivo de la planificacion dérayectoriaes proporcionar al sistema las
trayectorias deseadas Yy viables para las cuales existe una entrada de controhdegreep
gue mueve el sistema en cuestidasde un estado inicial a una condicion de obijetivo,
respetando las restricciones y evitando la colisidh. [Para lo cual, se utilizara el control
basado en Planitud con las estrategias PD, Backstepping y LOQR.

3.1 Control PD

El enfoque de contréroporcional DerivativoRD) es uno de los enfoques de control
mas populares porque es muy simple de diseBanesultados de la implementacién de este
controlador se encuentran publicados3dj,[con una trayectoriaelicoidal

l > u, Cuadri-rotor X,z

PD

Y
v

|
' |
. Traslacion | x |
| Y |
z
Xd:Yd:Zd p | % |
Trayectoria $a.6a | 60,0 ¥ |
. Z
Pa L U, I N (g > |
us || |
PD 1
" Rotacién U, | " ¢, | ‘?ir‘gr'}"
» > " | >
I |
| v |
L __ J

Fig. 3.1. Esquema de control PD del cuacbior.

La implementacién del control PD siguiendo el esquema de la figura 3.1, puede ser
definida por:

Y 0Qo 0 —Q6 (3.1)
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dondel es la ganancia proporcionald es la ganancia derivativQo es la diferencia
entre el valor deseado y el valor actual.

Para el control B de rotacion Yes resultado del cambio del angulo, quedando:

Y Up %o %o 0 B %0 %o (32)
Y 0fp— — 0 — — (3.3)
Y o O0RT T ORI T (3.4)

Las ecuaciones (3.2 (3.4) representan los torques para cada eje debido al empuje
de los rotorest , ¥ y t respectivamentep , U ; y U j son las ganancias
proporcionalesp ,U0 ; YU ; ganancias derivativa%o,— y[ son pitch, rolly yaw
deseados%e—y[ corresponden a los valores de orientacion.

Para el control Pd de traslacidfes resultado del cambio posici@onsiderando la

posicion deseada , & y & son valores conocidos, mientras guedt son valores que son
medidos.

Las ecuacione.39 1 (2.41)se pueden resolver para determinar las variables de
control

Y i aQ (3.5)
N Ol OiQ8i QEri wéir (3.6)
N Ol i Qiwnéirii Qer (3.7)
i 0 0o ® UfFp® o (3.8)
[T T ¢ W VR 6 W (3.9)
i 0 a a v & a (3.10)

donde la ecuacion (3.5) es la fuerza de control del desplazamiento eic8) y (3.7) son

los angulos deseados para colocar el cuatior enw , w del plano cartesian®.,i yi
son las sefiales de control.
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3.2 Control Backstepping

El control Backsteppings un tipo de contr@ldecuado para sistemas no lineales que
presentan una estructura en cascBascompone el problema original @na secuencide
subsistemas auxiliandose enla recursividad de mismo [32]. Resultados de la
implementacion de este controlador estan publicado83ndonde s utiliza la técnica de
Backstepping para controlar el cuadisior con objetivos de estabilizacide vuelo y
seguimiento denatrayectoriahelicoidal

Para disefiar el controlador se reescribe el sistema dinamico no lineal de (2.39
(2.44), en la formaalespacio de estad8 QMY introduciendc8 & 8 & como
el vector de estados del sistersiendo:

@ %o (3.11)
® @ % (3.12)
O — (3.13)
W O — (3.14)
@ T (3.15)
@ ® (3.16)
® & (3.17)
© ® @ (3.18)
® o (3.19)
® ® o (3.20)
® @ (3.21)
® ® @ (3.22)

Conel nuevo vector de estadds (3.1) - (3.22) sepuede escribir el sistema de la
siguiente forma
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con:

e

€

) |:|
L v a ~Y||
I(r\)(x)(x) (A)‘w w o
11 . W . i
1 0w w'yY I
11 0\) ]
| I o Nr % g oy X
LR wédoéd —::
11 W 1l
11 o — 1
11 o |:|
1] 1l
u 0 — U
. O O
w ”
O
. 0
w —
O
. O ©
w ”
O
. L
()] —
O
. O °
w -
O
- a
w —
O
- a
w —
O
o £
KO)
©iQe 0ébd i Q& i Q&

Qe

i Q& i Q& OEd

(3.23)

og ¢

o8 X

o p

o q

od o
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Esto es util para vague el sistema de rotacion no depende de las componentes de
traslacon, como ya se habia comentado anteriormente. Por otro lado, las traslaciones
dependerde los angulos. Se puede imaginar el sistema completo descri gmracion
(3.1) i (3.22), consttuido por dos subistemas, el de rotaciones angulares y el de
traslaciones linealespnectadosonformea la figura 3.2

U, X, ¥,z

Backstepping

v

V\Fr—
|
g |
Q
S
.
|
o
|
|
|
|
|

|
| |
Traslacion I r |
| 2|
z
Xd,Yd,Zd P | x |
Trayectoria $a,0a l ¢, 0,9 y I
oz
a L Uy ! . (g " !
- |
| Backstepping Us L, ¥ | ¢, 8,9
q Rotacion U, | ¢ ! -
> < I "
(I I
1Y |
L. —_— d

Fig. 3.2. Esquema de control Backstepping del cugator.

Utilizando la té&nica de Backsteppirge puede diseii la ley decontrol forzando al
sistema a seguir la trayectoria de referencia. Para ello, como primer paso se define el error
de seguimiento como sigu27]:

E 0 W od T
Segln el teorema de Lyminov, y considerando que la fumcLyapunovw & presentada

a continuaan, es definida positiva y su derivada con respecto al tiempo es semidefinida
negativa:

wE —¢ o® v
W e & W A o @

la estabilizacid de& puede ser obtenida introduciendo la siguiente entrada de
controlvirtual w:

O @ | & o X
con| TL
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La derivada de la funcion de Lyapunov se escribe como:
wE | € o Y
permitiendo proseguconel cambio de variables realizando:
E o 0w | ¢ o W

Para anulaeste nuevo error, se realizamd segundo paso considerando la siguiente
funcién de Lyapunov aumentada:

donde su derivada temporal viene dada por:

we fE E oo Odom QY £ o | & | & £E | ¢ o8 p

Por lo tanto, si se considera la referencia en aceleraciondula 1), se obtiene la

siguiente sefial de contrdf , satisfacienda & F¢ T
% (%é How dom | & | & | & o8 ¢
con
E 0 W o8 o
3 w o | & o8 1

gue estabiliza el sistema aumentado, ya que con esta sefal de control se obtiene que:
weé Fe & | & Tt for: 1)
Notese como el término € con| Tt se afade para estabilizar.

Se realizan los mismos pasos para obténer™Y :

~ P . . .

Y Z)—s WWWw wwm | € | € | € o8 o
= P, . . .

Y 3)_8 Www | & | € | € o8 X
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con

E 0 o o8 Y
E o o | & 08 W
E 0 o o® TO
E o o | & (3.51)

La entrada de control de la alti¥ase logra usando la misma técnica presentada en
la anterormente

Y T @dA'l'@ E Q| & | & | & od ¢

con
€ V) od o
€ W | € oD T

El modelo 2.39 1 (2.4]) refleja que el movimiento a través de los &jgsY depende
de laentrada de contfdY. De hecho)Y es el vector de empuje tottibefiado para obtener
el movimiento lineal deseado. Si se considerg 6 las orientacionede Y responsables
del movimiento a través de los epsy Y, respectivamente, se puedletenerde .42 i
(2.43 loséngulos deoll, %, y depitch, —necesarios para calcular las sefales de cantrol
y 0 satisfaciendow & v T

3.3 Control LQR
Si se tiene un sistema dinamico definido por el sistema de ecuaciones
® Qo (3.57)
donde las condiciones iniciales santt o by la funcion de costo esta dada p@]:

0 0 o “YOYRY Q0 (3.58)

v

34



El objetivo primordial del control LQRonsiste en buscar una sefiab que
minimice 0. Al realizar esto estama®nsiguiendo minimizar la funcién lineal cuadratica y
ajustarla a la referencia. éste tipo de control se le conoce como regulador lineal cuadratico
o problema LQR, que consiste en minimizar una funcién cuadratica y mantenerla lo mas
proximo al origenw T .

Sea el sistema dado en espacio de estados:

W O0woo (3.59)
w 0w 0o (3.60)

Asi que la funcion de costo se define como:
0 WO D 60 YOO QO o p

Las matrices Q y R, son matricasfinidaspositivas y simétricas que son definidas
por el disefiador. Las matrices son diagonales y se escogen en funcion de las necesidades de
control.

| | X,V Z
1 >
I e L
. 0| IR
< |
Xq:Ya,Za. Ya I x |
Trayectoria > LCR | $.0,9 y |
N | b o Z
> 2! > e I
Dalyl ¥ L g0
Usl ) ¢ L
|| @ | .69
| | ¥ I
L I

Fig. 3.3. Esquema de control LQR del cuadtor.

Para consegu@sto de acuerdo a la figura 3.3, la ley de control por retroalimentacion
utilizada es:

6 0 (3.62)

dondeu es la matriz de control LQR y se define como:

C

O 'Y 8 (3.63)
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donde P es la matriz solucion de la ecuacityebraica de Riccatd4]:

~ “ “ ~ ~

06 60 0O 06Y 60 ™ (3.64)

Esta es la teoria detras del control LQR, pero en este trabajo con el fin de facilitar la
implementacion, se usa la instruccionMIBTLAB 60 & 66 i) RY 6para calcular el
control LQR con el modelo lineal calculado en el capitulo ante@B2 i (2.88) y asi
obtener la matriz de gananciagsie la ley de control.

Para comprobar si ebntroladorLQR esta funcionando como estrategia de control
para el sistma se prueba con el sistema lineal simplificadb9j2. (2.64). En este caso al
tener definidas las matrices del sistema, solo queda elegir los valores para las matrices Q y
R. Por facilidad se definen ambas matrices como la identidad con el rangoaermtad

Las matrices obtenidas son:
0 O h Y © (3.65)

De esta manera, al conocer los valores se obtiene la matbiaitilizada en la ley
de control.

m T pgyk m T T M T T
)

T Tt p T M P T T
pg T T m p&® 1T T uvg T (3.66)

T pd T m T p&® T 1 UL

o 4343

p
Tt
Tt
Tt

3o 3 3

Conesta matriz de retroalimentacién sesimula el sistema no lineal simplificado
(2.59) 7 (2.64) dandole como entrada una posicion inicial pbligando al sistema a llegar
a un valor de referencia comprobando el funcionamiento del controlador.

3.4 Control del cuadri-rotor basado en planitud

La planificacion de movimiento por planitud, no necesita integrar las ecuaciones del
sistema y para unaalyectoria de salida plana las entradas ddrabse pueden calcular
directamente. El vectar resultante siempre respeta la dinamica del sistema

Como se presenta en el capitulcaldéfinicionde planitudmplica que cada variable
del sistema puedexpresarseen términos de salidas planas y un numero finito de sus
derivadas de tiempe®.or lo tantpparacalcular una trayectoria cuyas condiciones iniciales y
finales se especificasgconstriye una trayectoria de salida plana para obtener las estrada
de control de bucle abierto que satisfagan el estado deseado y las trayectorias de entrada.
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Fig.3.4. Esquema de contrdel cuadrirotor basado en Planitud

La figura3.4 muestra el diagrama de bloques cmhtroldel cuadrrotor basado en
planitud El bloque deGeneracion de rayectoria genera un vectdr que consiste en una
posicion deseadasus derivadasl bloquede Modelo por Planitutbma estos parametros
de trayectoria y calcula una entrada de referemcide (2.79 7 (2.78)y tambiéncalcula los
estados de referenaia de la(2.63 1 (2.74) Se utilia el controladorPD, Backstepping y
LQR para el control de retroalimentacion.

Por lo que para el contrdel cuadrirotorbasado en Planitud la entrada de control es:

6 6 6 (3.67)

3.4.1 Control PD basado en Planitud
Para el control PD basado en Planitud las entradas de control se reformulan:
0 O ULQO U —Qo (3.68)
dondeo6 es el torque de referencia del modelo por planb s la ganancia proporcional

y U es la ganancia derivativQo es la diferencia entre el valor de referencia del modelo
por planitud y el valor actual.

0 OF G % Of O %o (3.69
6 05 % % Of % %o (3.70)
0 Ofp — — 0Of — — (3.71)
6 ORIl [  OrT T (3.72)
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3.4.2 Control Backstepping basado en Planitud
Para el control Backstepping basado en Planitud con el nuevo error de seguimiento:
a 0 o¥ o
Las entradas de control se reformulan:

o , , , ,
> a a a a T
AI @AI @ X | f | X | N G&

3.4.3 Control LQR basado en Planitud

Ahora, suponiendo una trayectoria de referencia dependiente del tiempcel
control LQR se puede aplicar como seguidor de trayectoria para minimizar peguerass

entrewel estado medido completo y el estado de referancia de modo que el control
aplicado se convierta:

0 O 0w W (3.78)
En estecapitulo semostro las expresiones tes controladore®D, Backstepping
LQR, ademas de la técnica basadalanituddiferencial del modelo del cuadrirrotor para la

generacion de tragtorias y entradas de control de referencibbs cuales seran
implementadogn el software Webots, tanto comoMATLAB en el siguienteapitula
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Capitulo 4

Simulacién del Cuadrkrotor

En esta seccidn se presentan las simulaciones de un-mtadrsiguiendo dos
trayectorias planteadaecada simulaciéseimplementa un algoritmo de control (PD, LQR
y Backstepping) en lazo cerrado, de la misma manera se implementa planituchismizss
tres controladores. En el capitulo 3, geesentéel desarrollo de cada controlador para su
implementacion.

Las simulaciones eMATLAB son ampliamente utilizadas en el area de ingenieria y
control, sin embargo, los resultados no permiten visualizar de una manera mas clara, el
comportamiento real del cuadotor. Para esto existen simuladores de realidad virtual, que
muestran un escenardonde interactia el robot de acuerdo con el algoritmo de control
programado. Con el fideverificar el funcionamiento de los algoritmos de control se realiza
la simulacion del seguimiento de trayectoria de un cuatisr tanto elMATLAB como en
Webots.

Para este trabajo, el objetivo central es realizar la estabilizasionueloy el
seguimiento de trayectorias en el software Webots, para festamecesario construir
primeramente anodelo del cuadsiotor dentro del mundo virtuaya que dicho sistemzo
existe como tal en Welmtpara después aplicar las técnicas de control. De esta manera en
este capitulo se presentan los detalles y requerimientos para las simulaciones d®itouadri
paraMATLAB y Webots.

4.1 Simulacion enMATLAB

MATLAB es acronimo que proviene de Matrix Laboratory (laboratorio matricial), de
esta maneraMATLAB es un lenguaje de programacion matematico de alto nivel con
entornos graficos amigables, visualizacion de datos, funciones y computaciéon numérica para
desarrolla algoritmos matematicos con aplicaciones de ciencias exaeasitd realizar
simulacionegle sistemas mecatronicainquela simulacién depende de un buen modelo
matematico queeproduzcdielmente todos los fendmenos fisicos del sistdraa.versions
recientes son multiplataforma, disponible para sistemas operativos como Unix, Windows y
Apple Mac OS X.MATLAB dispone de dos herramientas adicionales: Simulink {DEU
[35].
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La estructura de las simulaciones es: un Programa principal, en un arclignden
se inicializan las variables y se llaman tanto funcionesIA€LAB como los Bloques de

Simulink. La version utilizada en este trabajdwSTLAB R2018b. Para cada controlador
se realiza una simulacion SMATLAB .

4.1.1 Simulacién control PD

Para esta simacion se implementa estructura de control PD siguiendo el diagrama
de la figura 4.1. El bloque Trayectoria se encuentra formado por blogues que describen la
trayectoria a seguir, de este modo se generan las posiciones deseadas. Los bloques del
control: PD traslacional y PD rotacional, contienen la ley de control descritas en las
ecuaciones presentadas en el capitulo anterior. El bloque delmiaddontiene el modelo
dindmico no linea(2.39 1 (2.44)del capitulo 2.

xd yd zd

psid

Xyz

phi tht psi

YVYY

Trayectoria

xd yd zd

U1

phid thtd

PD traslacional

phid thtd

P psid

u2
u3
U4

P U3

phi tht psi
PD rotacional

phi tht psi

Xyz

Cuadri-rotor

Fig. 4.1.Diagrama a bloquesen Simulink del control PD

Las ganancias usadas en la simulacion fueron seleccionadas de manera experimental
buscando tiempo de llegada rapido sin sobrgtijuoese encuentran en Taabla 4.1:

Tabla 4.1. Ganancias de simulacion PD

Parametro Valor Parametro Valor
(VIS P 0 f 0.3
(VIS P 0 f 0.3
VI Ty 0 f 0.2
0 o U R 2
0 3 0 2
0 4 0 3
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Los cédigos y demas bloques utilizados se encuentran el ap@ntlice

4.1.2 Simulacion control Backstepping

En esta simulacidén se implemetdastructura de control Backstepping siguiendo el
diagrama de la figura 4.2. El bloqugenerador delrayectoria entrega las posiciones
deseadas. Los bloques del control Backstepping rotacional y traslacional contienen las
ecuaciones presentadas en el capitulo anterior. EI modelo dinamico implementado del cuadri
rotor es el no linegR.39 1 (2.44)

»|xyz u1
P phi tht psi

xd yd zd P xd yd zd id U2
Backstepping traslacional

Xyz

psid

Generador de trayectoria P U3
P U4
phid thtd U2

P psid U3
phi tht psi U4
Backstepping rotacional

Fig. 4.2.Diagrama a bloques en Simulink del control Backstepping

phi tht psi

Cuadri-rotor

La Tabla 4.2 presenta las ganancias usadas en lalasiému obtenidas
experimentalmentduscando tiempo de llegada rapido sin sobretiro.

Tabla 4.2. Ganancias de simulacEerckstepping

Parametro Valor Parametro Valor Parametro Valor
() T | 500 | 4
) -0.1 | 1 | 1
) 0 | 500 | 4
) 0.1 | 1 | 1
) 0 | 500 | 4
%) 3500 | 1 | 1

Los cddigos y demas bloques utilizados se encuentran el ap@mlice




4.1.3 Simulacién control LQR

Para esta simulacion se implemefdaestructura de control LQR siguiendo el
diagrama de la figura 4.3. Las posiciones deseadas de Trayectoria se restan con las posiciones
retroalimentadas dentro de LQR y los demas estados entran directie. idagszcalculach
en el capitulo anterior. Ehodelo dindmico implementado del cuadrior es el no lineal
simplificado(2.59 T (2.64)

P xyz
Xyz

u2

A 4

u2

xd yd zd psid P xd yd zd psid

U3

A 4

U3

Trayectoria phi tht psi

\ 4

tht, phi psi

U4 U4

A 4

LQR Cuadri-rotor

Fig. 4.3.Diagrama a bloques en Simulink del control LQR

Después de encontrar los valores deseaddsydde'Y que entregan una respuesta
satisfactoria, el valor de K es:

m T p m T p T m T T T T
p T T P& T T P& T T L& T T
0 (4.2)
m nmmn T T T L1 P m T p¥
m 1m m 1 pd T LS m p& 1T 1 LY

Los cbdigos y demas bloques utilizados ssuentran el apéendice.3.

4.1.4 Simulacion control del cuadri-rotor basado en planitud

Para esta simulacién se implemefrdaestructura de control basado en planitud
siguiendo el diagrama de la figura 4.4. La trayectoria deseada y el generador de trayectoria
se generan en el programa principal, con cickl® que incrementa con el tiempo de
muestreo hasta el tiempo final de la simulacidon para generar al sistema dinamico plano del
capitulo 2. El blogue del Sistema plano entrega los estados y los torques de referencia. Las
estrategias de control a utilizar sdnRD, Backstepping y LQR segun la reformulacion
mostrada en control basado en planitud del capitulo 3. El modelo dindmico delrotadri
implementado, es el no lineal simplificado, para las tres siguientes simulaciones.
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Los cédigos y demas bloques uldos se encuentran el apéndicé.

Uref + Pl In1 Out1
Xref

+

Sistema Plano Cuadri-rotor

Out1

Estrategia
de Control

In2

T

Fig. 4.4.Diagrama a bloques en Simulink del control basado en planitud

4.1.4.1 Simulacién control PD basado en planitud

%ﬁ; Uref & »{Ind- E—Ean
%_ﬁ Xref
= Cuadri-rotor
e

Fig. 4.5. Diagrama a bloques en Simulink del control PD basado en planitud.

Sistema Plano

In2

Las ganancias utilizadas se presentan en la Tabla 4.3.

Tabla 4.3. Ganancias de simulacion Bi3ado en planitud

Parametro Valor Parametro Valor
VIS P 0 f 0.3
0 f P 0 f 0.3
0 j Tid) 0 f 0.2
0 o ) R 2
0 3 0 2
0 4 0 3

Los cbdigos y demas bloques utilizados se encuentran el ap&ndlite
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4.1.4.2 Simulacién control Backstepping basado en planitud

B Uref & > It E—an

- Xref

Differentially Flat cuadri-rotor

LI |Backstepping

Fig. 4.6. Diagrama a bloques en Simulink del control Backstepping basaguaretud.

Las ganancias usadas en la simulacion son las de la Tabla 4.4.

Tabla 4.4. Ganancias de simulacEeckstepping basado en planitud.

Parametro Valor Parametro Valor Parametro Valor
() T | 500 | 4
() -0.1 | 1 | 1
() 0 | 500 | 4
» 0.1 | 1 | 1
» 0 | 500 | 4
&) 3500 | 1 | 1

S,

LQR

‘* plin1 +out1
y

4.1.4.3 Simulacién control LQR basado en planitud

Uref
Xref

Differentially Flat

Los cddigos y demas bloques utilizados se encuentran el ap@lize

In%

cuadri-rotor

Fig. 4.7. Diagrama a bloques en Simulink del control W§gaRado en planitud.
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Después de probar los valores deseadod glede'Y que proporcionarresultados
satisfactorios, el valor de K es:

m T p m T p T m T T T T
p T T pd T T P& T T L& T T
0 (4.2)
m T m T T T T p T T p§ T
m 1m m 1 pd T T m p&® T 1 LY

Los codigos y demas bloques utilizados se encuentran el ap@mlide

4.2 Simulacion en Webots

Webots es un simulador de robots que proporciona un entorno de desarrollo completo
para modelar, programar y simular robeiisun entorno virtual en 3Dcomo se muestra en
la figura4.8. Con este softwarsgpuede disefiar configuraciones complejas de robots, con
uno o varios rols similares o difemes, en un entorno compartido. @Beda elegir las
propiedades de cada objeto, como forma, color, textura, masa, fram&mnas de contar con
una variedad de sensores y actuadores conrelgpoger equipar nuestros robotspseda
ejecutar controladores escritos en lenguajes compiladosC(@G+, Java) anterpretados
(Python, MATLAB ), o software de terceros que permitan la capacidad por medio del
protocolo TCP/IPEI comportamiento de los robots se puede prabanendos fisicamente
realistas.

-@)program-

-Qtransfer—
@ BT

Fig. 4.8. Simulador de Robots Web@6][
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