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RESUMEN

La presente investigacion estuvo enfocada en la implementacion de estrategias de
control en vehiculos aéreos no tripulados, especificamente estrategias de control
robusto basadas en LMIs y estrategias de control difuso Takagi Sugeno basadas en
LMIs, para mejorar la eficiencia en estado hovering de los vehiculos aéreos de
cuatro rotores, los cuales son conocidos por su complejidad al momento de un vuelo
autonomo. Lo que se logré en esta investigacion fue la total autonomia de este tipo
de aeronaves en su estado hovering, es decir en vuelo suspendido en el aire;
facilitando asi el uso de este tipo de aeronaves no tripuladas en todo tipo de
ambientes y para diferentes campos de accion. En este trabajo se presentan
resultados fiables tanto en simulacién como en pruebas experimentales; se muestra

la eficiencia de las técnicas de control robustas implementadas en un quadrotor.
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Capitulo 1.

1 INTRODUCCION

Una aeronave no tripulada (UAV: Unmanned Aerial Vehicle, UAS: Unmanned
Aircraft System o UAVS: Unmanned Aircraft Vehicle System) es aquella capaz de
realizar un vuelo sin necesidad de tener un piloto a bordo de la aeronave; aunque
es necesario, hasta el presente dia, maniobrarlo desde un mando de control que
por lo general esta ubicado en tierra. Por consiguiente, al concebir los vehiculos
UAV como un sistema, se deben tener en cuenta dos partes principales; primero, el

vehiculo UAV, y segundo, el control de mando del mismo (Magdaleno & Luis, 2013)

En los dltimos afios diversas investigaciones se han enfocado en convertir
este tipo de vehiculos en vehiculos autbnomos tanto en su vuelo en estado
suspendido en aire como en las misiones para las cuales son utilizados; esto quiere
decir que en el futuro no se concebira el vehiculo quadrotor como dos sistemas
independientes, sino como un vehiculo completamente autbnomo en donde la tarea

del piloto estara limitada a programar la mision del vehiculo aéreo no tripulado.

Las técnicas de control en sistemas electrénicos son utilizadas para mejorar
el desemperio y estabilidad de los mismos. Varias técnicas de control se han creado
con el objetivo de automatizar sistemas, teniendo como objetivo final mejorar el
rendimiento de los mismos buscando las condiciones Optimas de desempefio
(Villalon, 2015). Los quadrotores son un tipo de vehiculos aéreos no tripulados que

actualmente son utilizados debido a su facilidad de despegue y aterrizaje vertical

19



(VTOL); sin embargo, son un sistema ideal para aplicar leyes de control debido a su
no linealidad y su comportamiento inestable ante perturbaciones externas, por lo

general variables ambientales.

En los udltimos afios se han propuesto varios modelos matematicos que
describen el comportamiento del Quadrotor; la mayor parte de ellos obtienen el
modelo dindmico tomando el vehiculo como un cuerpo rigido y utilizando modelos
matematicos obtenidos a partir de la aplicacion de las ecuaciones de Euler-
Lagrange y las leyes de Newton; sin embargo, la mayoria de modelos obtenidos
tedricamente no han sido aplicados o fallan al momento de ser implementados (Zulu
& John, 2014).

La importancia de automatizar este tipo de sistemas nace debido a su
dindmica de facil despegue y aterrizaje vertical. Actualmente grandes empresas que
proveen servicios de tecnologia y mensajeria, enfocan investigaciones en areas de
aplicacion de drones y sistemas de control, ademas entidades gubernamentales de
todo el mundo ven este tipo de aeronaves como la solucién al monitoreo de
incendios forestales; no obstante, su limitada autonomia no permite que

desemperien esta tarea de una manera eficiente.

Durante afios, el control de vehiculos aéreos no tripulados para alcanzar
una autonomia optima se ha convertido en un reto en la implementacién de las leyes
de control por su complejidad en el modelo matematico y su poca autonomia sin la
presencia de un piloto. Varias estrategias de control se han implementado en
vehiculos tipo quadrotor, desde estrategias de control clasico como controladores
PID, hasta algoritmos de control modernos como las desigualdades matriciales
lineales (LMIs), que han sido planteadas con el fin de resolver el problema de
estabilidad del quadrotor, ya que se basan en el criterio de estabilidad segun

Lyapunov.
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En este trabajo se buscé implementar estrategias de control robusto a partir
de la formulacién de restricciones LMIs a partir del modelo matematico planteado a
través del modelo Euler — Lagrange y el modelo difuso T-S. Primero se
implementara en simulacion el modelado y control propuesto, y luego, mediante
resultados experimentales se verificardn los resultados. Para el disefio del
controlador se comenzara con la eleccion de varios requerimientos de disefio como
restricciones que se deben cumplir y se planteara una funcion de optimizacion la

cual asegura un buen desempefio dindmico en la planta.

1.1 ESTADO DEL ARTE.

Una aeronave no tripulada (UAV: Unmanned Aerial Vehicle, UAS: Unmanned
Aircraft System o UAVS: Unmanned Aircraft Vehicle System) es aquella capaz de
realizar un vuelo sin necesidad de tener un piloto a bordo de la aeronave. La mayoria
de este tipo de vehiculos se maniobra desde un mando de control que por lo general
esta ubicado en tierra, por ende, el sistema total se asume teniendo en cuenta las

dos partes.

Es importante considerar que esta definicion podria incluir algunos casos
que quedan fuera del concepto subyacente de UAV; por ejemplo, los globos
aerostaticos utilizados con fines meteoroldgicos responden a la definicién, pero no
son considerados como UAV dada su no controlabilidad. Lo mismo se puede decir
de los misiles auto piloteados o con control remoto, entre otros (Qi, Feng, Liu, Yang,
& Li, 2016).

Un Quadrotor se puede definir como una aeronave que se eleva y se
desplaza por el movimiento de cuatro motores ubicados en los extremos de una
estructura en forma de cruz o equis dependiendo su configuracién. Es por esto que
normalmente se utiliza el nombre Quadrotor, aunque también es conocido como

Quadricoptero, Quadrirotor o Dron, este ultimo siendo su nombre mas comercial. El
21



vehiculo dispone de 4 motores con sus respectivas hélices y se utiliza la velocidad
de los motores para controlar la estabilidad y movimientos del vehiculo aéreo
(Lukmana & Nurhadi, 2015).

El vehiculo Quadrotor se considera una alternativa eficaz a los altos costos y
la complejidad de los helicopteros estandar. El uso de cuatro rotores para crear
empuje diferencial hace que la nave sea capaz de flotar y moverse sin el complejo
sistema de vuelo en un solo rotor estandar. El Quadrotor se clasifica como un
sistema subactuado debido al hecho de que sdlo cuatro actuadores (rotores) se
utilizan para controlar todos los seis grados de libertad (DOF) (Jabbari, Oriolo, &
Bolandi, 2012).

Desde el primer Quadrotor en 1921(Gabriel Leos Monroy, 2014, p. 22), las
estrategias de control han sido objeto de interés por su importancia y complejidad
al momento de implementarse en este tipo de vehiculos. De aqui, que diferentes
estrategias de control se han implementado a partir de dicha fecha con el objetivo
de estabilizar el Quadrotor en sus seis grados de libertad, y de esta manera lograr

una autonomia en sus angulos de rotacion.

A principio de los afios noventa, este tipo de vehiculos ya podian verse en
el ambito militar y civil a una escala muy superior (Pallett & Ahmad, 1993).
Principalmente se trabajaba en estos vehiculos con propésitos de busqueda y
vigilancia pero con complicaciones a la hora de controlarlos, puesto que las teorias
de control lineal desarrolladas para robots totalmente actuados no se aplicaban a

sistemas no lineales subactuados (Fantoni & Lozano, 2002, p. 18).

Gracias al avance de la Micro Electromechanical Systems o0 mas conocida

MEMS surge la necesidad de implementar y generar estrategias de control para

estos vehiculos a una escala miniatura, esto ligado con el desarrollo de las teorias

de control avanzadas y sistemas computacionales de célculo avanzado que

permitieron la linealizacién en puntos de operacion de sistemas que hasta entonces
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no lo eran. Debido al problema de la no linealidad de este tipo de vehiculos UAV,
diferentes investigadores en el area de control automatico, roboética y mecatronica
desarrollaron leyes de control no lineales para controlar la dinamica de dichos

vehiculos (Bouabdallah, Murrieri, & Siegwart, 2004).

En los dltimos afios, se han propuesto varios modelos de Quadrotor; la
mayor parte de ellos obtienen el modelo dinamico tomando el vehiculo como un
cuerpo rigido y utilizando modelos matematicos obtenidos a partir de la aplicacion
de las ecuaciones de Euler-Lagrange y las leyes de Newton. Sin embargo, la
mayoria de modelos obtenidos tedricamente no han sido aplicados o fallan a la hora
de implementarlos (Castillo, Garcia, Lozano, & Albertos, 2007a).

Las estrategias de control permiten el comportamiento autbnomo de un
vehiculo en vuelo estacionario; en el trabajo propuesto por Argentim, Rezende,
Santos, & Aguiar se abordo el problema de la estabilidad de un Quadrotor desde
varias estrategias clasicas de control, PID disefiado por respuesta en frecuencia y
PID incremental (Argentim, Rezende, Santos, & Aguiar, 2013). En dicho trabajo se
concluye que a pesar de tener el modelo matematico que describe el sistema, los
controladores PID entregan una respuesta rapida pero el buen funcionamiento de

este controlador solo se garantiza en un rango muy pequeno.

En otro trabajo,(Liu, Bai, Lu, & Zhong, 2013) los autores pretenden controlar
la actitud de un quadrotor mediante la implementacién de un controlador PD con un
algoritmo de auto sintonizacion, lo que permite que esta sintonizacion sea exitosa
en un ambiente controlado o en ambientes similares; sin embargo, se concluyé que
la implementacién de la auto sintonia requiere un proceso de hardware demasiado
alto, sobre todo si se quiere que esté en la tarjeta de control del vehiculo. De igual
manera, existe la posibilidad de que la ganancia produzca en el sistema una accion
de control suficientemente grande para superar los niveles fisicamente limitados por

el Quadrotor. Ademas, tiene la peculiaridad de no alcanzar el setpoint deseado en

23



algunas oportunidades, debido a que la planta no es lineal y el integrador es nulo;
esto se debe a que existe un valor de ganancia que hace que el sistema se vuelva
inestable, por eso la no linealidad del sistema podria ser resuelta implementando

estrategias de control robustas (Lengerke, Gonzalez, & Beltran, 2013).

Otras técnicas de control que se han utilizado para este propoésito es la
técnica de control lineal LQR; Castillo, Garcia, Lozano, & Albertos (2007) concluyen
qgue después de realizar las pruebas y ajustes del controlador de forma manual, con
este tipo de controladores se logra un disefio adecuado, aunque no lo suficiente
para poner el Quadrotor en vuelo estacionario de manera automética (Castillo et al.,
2007a).

En el trabajo realizado por Mauricio Pefia, Carlos Vivas y Carol Rodriguez,
se buscaba modelar fisicamente la dinamica del vehiculo Quadrotor como un
sistema lineal teniendo en cuenta algunos fendmenos aerodinamicos de las hélices
para luego realizar la linealizacion del modelo (Pefia Giraldo, Vivas Gonzales, &
Rodriguez Feliciano, 2010). Luego, llegaron a la conclusion de que, aunque el
modelo propuesto sirve para tener referencia de la dinamica del vehiculo, este es
un sistema no lineal e inestable dependiente de pardmetros externos a él y se debe
implementar estrategias de control no lineal como solucion para garantizar la

autonomia en vuelo de un Quadrotor.

El problema del Quadrotor como un sistema no lineal, dio lugar a que se
haya estudiado dicho problema desde otras areas del conocimiento; una de estas
es la inteligencia artificial desde la rama de control difuso en la cual se propone un
modelo de control de sistemas a través de la interpretacién del modelo por parte del
operador y el control del sistema a partir del conocimiento del modelo a través de

reglas semanticas dadas por el operador experto de la planta o sistema.

Por otro lado, en el trabajo presentado por E. Abbasi y M.J. Mahjoob se
propone el estado en hovering del Quadrotor a través del ajuste de las ganancias
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de un controlador PD usando un sistema difuso tipo Mandami; se ajustan las
ganancias y con esto se controla el Quadrotor teniendo un rango establecido para
estas dos variables del controlador. En simulaciones se muestra la efectividad de
esta técnica; sin embargo, esta estrategia depende mucho de la experiencia del
operador (Abbasi, Mahjoob, & Shafiekhani, 2014).

Otras estrategias de control mas avanzadas se han implementado en este
tipo de vehiculos logrando asi resultados mas eficaces que a los que se llegaban
con las estrategias de control clasicas lineales. Dentro de los controladores
implementados en este tipo de vehiculos encontramos los controladores LQR
(Linear Quadratic Regulator) y controladores basados en modo deslizante.

En el trabajo propuesto por Yigun, Jun, Bin, Youmin, & Jianliang, (2015) se
disefia un controlador en modo deslizante y un controlador backstepping. En este
articulo se comparan estas dos leyes junto con la estrategia de control PID y se
llega a la conclusién gque los tres controladores arrojan resultados similares para los
tres angulos de control. Aunque se logra estabilizar el quadrotor en los tres angulos,
los resultados no son los esperados, sobre todo por tratarse de una planta no lineal,
sensible a perturbaciones y dependiente a variables externas. En este mismo
articulo se sugiere implementar una estrategia de control robusto en donde las
perturbaciones y las incertidumbres sean contempladas dentro del modelo o por lo

menos dentro de la ley de control.

Debido a las incertidumbres que pueden presentar este tipo de vehiculos al
momento de encontrarse en vuelo estacionario; como lo es la dindmica de las
hélices, la presion atmosférica, y otros factores externos al modelo, actualmente
existen investigaciones, como la presentada por Zulu & John (2014), exponen
algunas estrategias de control implementadas en quadrotores. En dicha

investigacion se presenta una tabla en la cual se resume con exactitud las

25



estrategias de control més utilizadas en vehiculos aéreos no tripulados tipo

Tabla 1. Comparacidn de algoritmos de control en Quadrotores.

quadrotor.
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Recuperado de A Review of Control Algorithms for Autonomous Quadrotor (Zulu & John, 2014, p. 8).

Segun la Tabla 1., se puede observar como diversas estrategias de control
han sido utilizadas en vehiculos quadrotores, y como cada dia crece la necesidad
de encontrar una estrategia de control que permita mantener la actitud del quadrotor
de una manera estable, sin que lo afecte las perturbaciones o cambios de ambiente;
por ende en la actualidad varias estrategias de control 6ptimo estan siendo

utilizadas como alternativa a dichas incertidumbres y no linealidad que caracteriza

a este tipo de sistemas.

Por otro lado, se encuentra el uso de desigualdades matriciales lineales

aplicadas al andlisis de sistemas dinamicos, aunque las LMI no fueron creadas con
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propdsitos de optimizar estrategias de control, en la actualidad son utilizados para
la solucién de problemas de optimizacién convexa permitiendo asi resolver muchos
problemas en los sistemas de control en donde su solucién se presenta de forma
numeérica (Tanaka & Wang, 2004a). En el trabajo propuesto por Ryan y Kim (2013),
se utilizan las desigualdades matriciales lineales con el fin de sintonizar las
ganancias PID, con el fin de estabilizar un quadrotor desde la reformulacién de estos
a través de LMI (Ryan & Kim, 2013). Esto facilita el disefio de las estrategias de
control con la utilizacion de herramientas de software y el uso de tool-box en las

mismas.

Otras alternativas han intentado resolver el problema de control de la actitud
del sistema quadrotor. Se ha intentado abordar desde la teoria de control basada
en légica difusa que se basa en reglas difusas a partir del conocimiento de un
experto, ademéas de tener en cuenta el modelo. Esta estrategia de control se
presenta como una teoria que ha alcanzado madurez y que se viene implementando
en multiples sistemas no lineales como alternativa al modelo y control de los
mismos. La ldgica difusa basa su funcionamiento a través de reglas linguisticas
entregadas por el experto, y a partir de esto, se controla el sistema de una manera
mas comprensible para el ser humano; sin embargo, estas estrategias de control se
caracterizan por tener un alto costo de software y hardware al momento de ser

implementadas.

Es por esta razén que las teorias de control modernas pueden ser utiles al
momento de controlar la actitud de este tipo de vehiculos, ya que estas estrategias
nos permiten incorporar dentro del modelo del sistema varios requerimientos de
disefio expresado como restricciones, y asi poder asegurar un comportamiento
Optimo que asegure el desempefio dinAmico de la planta; ademas permite incluir
incertidumbres del sistema o del ambiente lo cual conlleva a la obtencion de un

control robusto.
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1.2 CONSIDERACIONES INICIALES.

El vehiculo UAV tipo Quadrotor es un tipo de vehiculo aéreo no tripulado, el cual es
utilizado en la actualidad gracias a sus funcionalidades de despegue, su aterrizaje
vertical y vuelo estacionario, de esta manera logra mantenerse constante en un
punto. A estos vehiculos también se les conoce como vehiculos tipo VTOL (Vertical
Take Of Landing), los cuales presentan muchas ventajas en diferentes areas de
aplicacion y se puede observar como hoy en dia son utilizados para la inspeccion
en desastres naturales, en grabacion de video o toma de fotos en superficies
irregulares y de dificil acceso, en procesos de cartografia para la creacion de mapas
obteniendo registros audiovisuales, y en procesos de vigilancia; sin contar la serie
de beneficios que estos vehiculos han aportado al desarrollo e implementacién de
diferentes estrategias de control debido a la complejidad del modelo y la no
linealidad del mismo.

Este trabajo se desarroll6 con el vehiculo UAV tipo Quadrotor y es
importante resaltar las problematicas que surgieron a la hora de implementar
estrategias de control en este tipo de vehiculos; como la no linealidad del sistema,
cambios de posicion de las hélices debido al cambio en la actitud, el control de sus
cuatro rotores, las perturbaciones del medio que afectan su funcionamiento y sus

seis grados de libertad.

1.3 PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA.

La necesidad de utilizar los vehiculos aéreos no tripulados tipo quadrotor de manera
auténoma ha venido creciendo actualmente. Hoy en dia este tipo de vehiculos tiene

diversas areas de aplicacion y en la mayoria de estas se requiere que el vehiculo
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realice una mision de una manera auténoma sin que un piloto este controlando su
estabilidad.

En funcion de solucionar la problematica mencionada anteriormente
diversos grupos de investigacion y empresas del sector han venido trabajando
desde las estrategias de control clasicas, en las cuales se pretende abordar el
sistema a partir del modelado matematico aproximado y el desempefio de estos
vehiculos de una manera autdbnoma en un punto de operacion. Aunque estas teorias
han aportado en el conocimiento del modelo fisico del vehiculo, han dado como
resultado un modelo no lineal y dependiente de variables externas que no se

incluyen al momento de implementar este tipo de controladores.

Estudios recientes concluyen que, aunque el sistema es estable en un
ambiente con condiciones particulares, al modificar el ambiente o tan solo la
posicion del vehiculo, el sistema ya no es estable (Bo, Xin, Hui, & Ling, 2016). Por
esta razon, al momento de pensar en controlar un vehiculo UAV tipo quadrotor es
qgue surgen los siguientes interrogantes: ¢Cuales son los alcances en términos
dindmicos a la hora de implementar diferentes estrategias de control para estabilizar
un vehiculo UAV y mantenerlo a una altura determinada? ¢ Cudl es el aporte que
realizan las teorias de control robusto al ser implementadas en vehiculos aéreos
UAV tipo Quadrotor?, como contribucién a la solucidn de este problema, el propésito
de esta investigacion es implementar la estrategia de control moderno difuso
Takagi-Sugeno basada en LMIs a partir del modelo matematico del Quadrotor y asi,
poder compararla con la estrategia de control robusto LMI con el fin de observar el
grado de estabilidad que estas estrategias aportan al ser implementadas en este

tipo de vehiculos.
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1.4 JUSTIFICACION.

El control automético es quiza una de las ramas de la electrénica mas importante
en los ultimos afios debido al avance que ha tenido gracias al desarrollo de
herramientas computacionales y de hardware que permiten realizar operaciones
matematicas complejas (Moreno, 1999). Varias técnicas de control se han creado
con el objetivo de automatizar sistemas, teniendo como objetivo final mejorar el

rendimiento buscando las condiciones 6ptimas de desempefio (Amadori, 2016).

Existen varias técnicas clasicas de control tales como P, PD, PID y Control
por realimentacion de estados, que han sido utilizadas en los procesos de
automatizacion, debido a su sencillez en la implementacion, su disefio y sus
excelentes resultados al momento de ponerlos en ejecucion (Gémez, 2015).
Gracias al desarrollo computacional que han tenido y al avance de la tecnologia se
han podido implementar técnicas de control un poco mas avanzadas, como control
no lineal, control robusto, control adaptativo y control predictivo, las cuales han
permitido generar procesos de automatizacién en sistemas no lineales; es por ello

que estas teorias de control estan enfocadas a este tipo de sistemas.

Uno de dichos sistemas es el vehiculo UAV tipo Quadrotor; vehiculos que
son utilizados en la actualidad gracias a sus funcionalidades de despegue, su
aterrizaje vertical y vuelo estacionario, manteniendo asi constante el vehiculo en un
punto. Estos vehiculos presentan muchas otras ventajas en términos de areas de
aplicacion: en desastres naturales, en grabacion de video o toma de fotos en
superficies irregulares, en procesos de cartografia y en procesos de vigilancia.
Segun (Beltran, 2014) los beneficios que traen los drones al momento de utilizarlos
en las tareas diarias facilita la labor de las personas evitando el riesgo que estas
corren al momento de estar en superficies de dificil acceso o que requieran esfuerzo
fisico por parte de las personas, lo que es evidente en el campo de la agronomia.
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Por otro lado, la velocidad a la que pueden viajar estos vehiculos se puede
aprovechar en primeros auxilios, en el caso de accidentes de transito, o
emergencias. Uno de los principales objetivos es utilizar estos vehiculos para el

envio de medicamentos y kits de primeros auxilios.

Un aspecto particular de nuestro contexto colombiano, especificamente la
ciudad de Bogota, es cuando llega la época de verano y se desatan incendios
forestales en los cerros. En el 2016, la consejeria distrital de las TIC abrié un
concurso “Reto de Innovacion IEEE Piensa en Bogota 2016” en donde se buscaba
dar solucion a esta problemética con el uso de drones debido a sus caracteristicas
de vuelo; de igual manera, la serie de beneficios que estos vehiculos han aportado
al desarrollo e implementacidon de diferentes estrategias de control debido a su

complejidad del modelo.

Por dltimo, teniendo en cuenta que en el grupo MEM de la Facultad de
Ingenieria Electronica no existen trabajos desarrollados en el area de vehiculos
aéreos no tripulados; esta investigacion tomara como referentes las investigaciones
en modelado y control de sistema, tales como Design and control of an exoskeleton
in rehabilitation tasks for lower limb (Velandia, Celedén, Tibaduiza, Torres-Pinzon,
& Vitola, 2016); Artificial immune system (AIS) for damage detection under variable
temperature conditions (Anaya Vejar, Burgos, Alexander, & Pozo Montero, 2016) y
A bioinspired methodology based on an artificial immune system for damage

detection in structural health monitoring (Anaya, Tibaduiza, & Pozo, 2015).

Este trabajo se desarrollara con base al vehiculo UAV tipo Quadrotor y es
importante resaltar las probleméticas que surgen a la hora de implementar
estrategias de control en este tipo de vehiculos; como la no linealidad del sistema,
cambios de posicion de las hélices debido al cambio en la actitud, el control de sus
cuatro rotores, las perturbaciones del medio que afectan su funcionamiento y sus

seis grados de libertad (Gongalves et al., 2013).
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1.5 OBJETIVOS
1.6 OBJETIVO GENERAL.

Disefar y analizar estrategias de control difuso Takagi-Sugeno, utilizando

desigualdades matriciales lineales en vehiculos aéreos no tripulados tipo Quadrotor.
1.7 OBJETIVOS ESPECIFICOS.

e Realizar el acondicionamiento de los sensores necesarios para la adquisicion
de las variables de estado del vehiculo quadrotor.

e Disefiar e implementar un controlador robusto basado en LMI’s para regular
la actitud de un quadrotor.

e Construir el modelo Takagi-Sugeno del vehiculo quadrotor.

e Disefiar e implementar un controlador difuso LMI para la regulacion del
guadrotor teniendo en cuenta requerimientos de disefio tales como: rechazo
a perturbaciones, localizacion de polos en lazo cerrado y limitacion en el
esfuerzo de control.

e Comprobar y comparar experimentalmente en un quadrotor real las técnicas

de control difuso LMI con las técnicas de control LMI.
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Capitulo 2.

2 REFERENTES CONCEPTUALES.

En esta parte de la investigacion se expondran algunos referentes conceptuales
sobre los cuales esta sustentada esta investigacion. Se presentan algunas nociones
conceptuales que permitiran establecer nociones tedricas de los conceptos de
ingenieria aplicados en este trabajo de investigacién; de igual manera la

conceptualizaciéon de la parte técnica y practica del proyecto.

2.1 Modelo Matematico.

El modelado de sistemas es una parte fundamental en los sistemas de control
debido a que en este se pretende representar el sistema real a partir de ecuaciones
que describan su dinamica. Para el caso de los sistemas de control se suele
representar los sistemas en variables de estado o funciones de transferencia,
ambas técnicas tienen la particularidad de entregar el comportamiento del sistema
en el tiempo; para el caso de esta investigacion se utilizara la representacion del
modelo a través de ecuaciones de estado. Como sabemos, el modelo del quadrotor
es complejo de construir; con el fin de simplificar la obtencion del modelo se utilizara
el método de Lagrangiano y una serie de simplificaciones, los cuales describen el
qguadrotor como un todo, en vez de seccionarlo como se hace con el método de
Newton.

L(Qr CI) = Ektrans - Ekrot —Ep ( 2-1)'
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Las dos ecuaciones usadas que entregan el comportamiento dindmico del
quadrotor son: la ecuacion general de Lagrangiano donde L establece que la
energia producida por el quadrotor es igual a la energia traslacional (Ektrans) mas

la energia rotacional Ekrot restada por la energia potencial del sistema (Ep).

La ecuaciéon de movimiento de Lagrangiano es usada para obtener las
fuerzas no conservativas generalizadas (fe} y momentos (Tn) del quadrotor
(Biever, 2015):

5o - )~ [ “

2.2 Sistemas de Control Automaético.

En la actualidad el concepto de sistema de control presenta una multiplicidad de
definiciones; ello se debe principalmente a que la construccion del mismo se ha
dado desde diversos campos interdisciplinarios de la ingenieria y las matematicas.
Sin embargo y segun Kuo (1995) un sistema de control automatico es aquel que
logra controlar las salidas en alguna forma prescrita mediante las entradas a través

de los elementos del sistema de control.

Existen dos tipos de control automético en la actualidad: los sistemas de
control en lazo abierto y los sistemas de control en lazo cerrado, siendo estos
altimos los mas utilizados en procesos industriales y de robética, basicamente un
sistema de control de lazo cerrado se caracteriza porque “el uso de la realimentacion
vuelve la respuesta del sistema relativamente insensible a las perturbaciones
externas y a las variaciones internas en los parametros del sistema”(Ogata, 2003,
p. 20).
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La utilizacion de un tipo de control u otro, depende de la naturaleza del
sistema, es decir que si se conoce el comportamiento del sistema y sus salidas son
faciles de predecir se recomienda utilizar control en lazo abierto; por el contrario, si
no se conoce el comportamiento del sistema y sus salidas son dificiles de predecir
se utiliza control en lazo cerrado, como es el caso de esta investigacion, en donde
se pretende controlar un sistema no lineal y dependiente de mdltiples variables para
predecir su salida en términos generales. En la Figura 1, se muestra la configuracion
basica de un controlador en lazo cerrado, nétese que se esta realizando una
comparacion constante entre la entrada y la salida, a través del lazo de
realimentacién el cual por lo general esta compuesto de sensores de medicién
inercial que permiten medir las variables del sistema en todo momento, calculado la
diferencia entre estos y realizando un control dependiente del valor de referencia

entregado en la entrada, por lo general un angulo para el caso del quadrotor.

Entrada Salida

+

Realimentacidn

Figura 1. Sistema Basico de Control Automatico.

2.2.1 Control de Actitud de un Quadrotor.

En la aviacion se le conoce al término de actitud como el estado de la aeronave
frente a su movimiento de alabeo cabeceo y guifiada (Roll, Pitch y YAW) para el
caso de los helicopteros. Por lo general, en las aeronaves tripuladas el piloto es el
encargado de mantener el avion estable observando el indicador de actitud de la

aeronave, para el caso de los vehiculos aéreos no tripulados es en la tarjeta de
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control en donde se implementa el control de actitud para garantizar el estado
estable de la aeronave suspendida en el aire como se muestra en Mejias, Saripalli,
Campoy, & Sukhatme, 2006, en donde se realiza un control en los angulos ROLL
PITCHyY YAW con el fin de estabilizar un vehiculo aéreo no tripulado (véase Figura
2). Los controladores de velocidad y posicion son responsables de generar las
referencias apropiadas para el controlador de actitud para mantener una posicion y

velocidad deseadas.

Roll
SensoresIMU Motores
GPS MAG | > I Pitch l

Yaw

Posicién

velocidad

Figura 2. Esquema de control de actitud. Adaptado de (Mejias et al., 2006)

2.2.2 Control Difuso Takagi Sugeno T-S.

El control difuso nace como una extensién de la légica difusa que se
presenta como una alternativa al control de sistemas complejos matematicamente
y los cuales presentan multiples variaciones al momento de ponerlos en marcha.

Basicamente en la actualidad las estrategias de control difuso T-S se utilizan para
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modelar sistemas complejos no lineales por medio del planteamiento de un sistema
como un conjunto de subsistemas lineales, de esta manera se logra controlar y

modelar sistemas complejos a través de simples reglas de condicion IF-THEN.

La mayoria de controladores difusos han sido disefiados basados en la
experiencia de operadores humanos o conocimiento de la ingenieria de control; por
lo general se utiliza el controlador difuso tipo Mandami, el cual basa todo su
procesamiento en la declaracién de conjuntos antecedentes, reglas y conjuntos
consecuentes, y a partir de una definicion eficiente entre conjuntos y reglas se logra
controlar el sistema. En el caso de que un operador no pueda describir
linglisticamente que tipo de accidon tomd en una situacion particular, se realiza una
forma para modelar las acciones de control usando datos numéricos (Takagi &
Sugeno, 1985).

Esencialmente, el enfoque de control difuso en su mayoria estd basado en
la experiencia de operadores, pero el modelo Takagi Sugeno propone un modelo
matematico el cual representa el comportamiento de la planta real. Existen dos
formas de calcular el modelo TS de los sistemas como lo propone (Tanaka & Wang,
2004a, p. 19), a través de encontrar el modelo usando la relacién de datos entre la
entrada y la salida, y de la derivacion de ecuaciones no lineales, lo que permite
aplicar esta estrategia de control a todo tipo de sistemas sustentando su

comportamiento desde un modelo que representa claramente el sistema.

La representacion general segun (Tanaka & Wang, 2004a) de un modelo

difuso T-S esta dada por:

x(t) = Aix(t) + BwiW (t) + BuilU(t), (2-3).
y(t) = Eix(t) + DywiW (t) + DyuiU(t),i = 1,2, ..., 1. (2-4).
z(t) = Cix(t) + DwiW (t) + Duil (1), (2-5).
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Donde x € R™, u € R™1 w e R™? z € R™! Y y e R™ son las variables
de estado, de control, de perturbacién, de salida medida respectivamente y salida
controlada. ElI numero de reglas IF-THEN presentadas en el modelo,
Ai, Bwi, Bui, Ci, Dwi, Dui, Dywi, Dyui y Ei son matrices reales constantes con
dimensiones apropiadas; 6j(x)and uij (i=1,...... r,j=1,....,p), son respectivamente

las variables locales y los conjuntos difusos.

x(t) = Z hi(6)[ Aix(t) + Bwi w(t) + Bui u(t)], (2-6).

z(t) = z hi(6)[ Cix(t) + Dwi w(t) + Dui u(t)], (2-7).
i=1

y(t) = Z hi(6)[ Eix(t) + Dywi w(t) + Dyui u(t)], (2-8).

La definicion de un modelo difuso T-S brinda la ventaja de que un sistema
total puede ser visto utilizando l6gica difusa y todas sus operaciones como un
conjunto de subsistemas que presentan el mismo comportamiento que el sistema
real; de esta manera podremos ver el quadrotor como varios subsistemas
desagregados por ejes y asi facilitar el disefio e implementacion de las estrategias

de control.
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2.3 DESIGUALDADES MATRICIALES LINEALES (LMIs).

Una desigualdad matricial lineal es una clase importante de restricciones convexas
las cuales han surgido con bastante importancia durante los ultimos afios ya que se
pueden resolver multiples problemas numéricamente. Sus areas de aplicacion van
desde la solucién a problemas de ingenieria de control, identificacion de modelos
de sistemas y disefio estructural (VanAntwerp & Braatz, 2000). Pascal Gahinet,
Arkadi Nemirovski, Alan J. Laub, & Mahmoud Chilali (1995) plantean en su libro tres

factores por los cuales las LMI han sido apetecidas en diversas investigaciones.

e Una variedad de especificaciones de disefio y restricciones pueden ser
expresadas como LMIs.

e Una vez que un problema ha sido formulado en términos de LMIs puede ser
resuelto exactamente por algoritmos de optimizacion convexa eficientes.

e Los problemas con multiples restricciones u objetivos carecen de soluciones
analiticas, mientras que si se plantea en términos de marco LMI estas
multiples restricciones y objetivos permanecen manejables. Esto hace al
disefio LMI una alternativa valiosa para métodos analiticos clasicos.

La caracteristica principal de las formulaciones LMIs es la habilidad para
combinar varias restricciones de disefio u objetivos de una manera numéricamente
tratable; en la actualidad son utilizados en los sistemas de control automéatico cuya
solucion analitica es desconocida o no la tienen. El campo de aplicacion se extiende
a diversas técnicas, como control robusto, control 6ptimo y control difuso entre otros,
(Pelaez, Palacio, & Sellier, 2004). Para el caso de esta investigacion se utilizaran

las LMIs puesto que permiten disefar sistematicamente sistemas de control difuso
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TS lineales con un desempefio deseado en términos de amortiguamiento en lazo

cerrado (Korba, Babuska, Verbruggen, & Frank, 2003).

Una desigualdad matricial segun (Pelaez et al., 2004),(Korba et al., 2003) y
(Tanaka & Wang, 2004a, p. 29) esta definida por:

XiFi > 0 (2-9).

m
F(x) =Fo+
i=1

Donde:

X=[X1,X2,...,Xm] es una secuencia ordenada de variables o parametros,

también llamadas variables de optimizacion.
F; = AT € R™" para i=0,....,m son matrices simétricas constantes dadas.
">" representa definicién negativa.

La ecuaciéon (2-3). significa que F(x) es una matriz definida positiva, en
alguna literatura también se define como F(x) = 0 la cual representa una condicion
semi-definida positiva, ademas podemos observar que las restricciones F(x) <0y
F(x) > B(x) son casos especiales de la ecuacion (2-9). Las LMIs se pueden definir

como restricciones convexas en F desde F(y) < 0y F(z) < 0 implica que A (yT”) <

0 como resultado tenemos que:

e Las LMIs presentan una solucién a un conjunto de viabilidades, es un sub
grupo de R™ convexo, ademas de encontrar una solucién F que satisface
la desigualdad (2-9). por medio de una optimizacién convexa.

e La convexidad presenta una importante consecuencia en los sistemas.
Aunque la definicibn general de LMIs (2-9). no presenta una solucion
analitica, esta puede ser resuelta numéricamente encontrando una solucion
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si llega a existir. Por el contrario, si las LMIs no encuentran alguna solucién
para el sistema, el problema de optimizacion correspondiente es expresado

como no solucionable (Petr Korba, 2000).

Un sistema de restricciones LMIs puede ser considerado como un LMIs
singular desde:

F1(x) >0
{ l => F(x) = diag{F1(x) .....Fk(x)} ( 2-10).

Fk(x) >0

Donde diag{F1(x)....Fk(x)} denota diagonal de la matriz con

F1(x) .....Fk(x) en su diagonal. Por lo tanto, multiples restricciones LMI pueden ser
impuestas en el vector de variables de decisién F sin afectar la convexidad de la
misma. En la mayoria de aplicaciones de control las LMIs no surgen naturalmente

en la forma candnica, sino en la forma implicita (G, P, & Patifio, 2008)

L(F1.....,FN) < R(F1.....,PN) (2-11).
Donde en la parte izquierda de la desigualdad £(.) y en la parte derecha
de la desigualdad R(.), son funciones afines de algunas matrices de variables
F1(x) .....Fn(x) .

ATP + PA< 0 (2-12).
Donde P es una matriz simétrica, cabe resaltar que este modo de definir las

LMIs es equivalente al definirlas mediante la ecuacion (2-9).

De esta manera en esta investigacion el uso de LMIs se utilizaran con el fin
de atender directamente requerimientos de disefio de control como lo son
requerimientos de disefio tales como: rechazo a perturbaciones, localizacion de

polos en lazo cerrado y limitacion en el esfuerzo de control.
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2.4 QUADROTOR VEHICULO AEREO DE CUATRO MOTORES.

Un quadrotor es un tipo de vehiculo aéreo no tripulado que se caracteriza por su
despegue y aterrizaje vertical; esto se logra gracias el empuje generado por sus
cuatro rotores que son controlados por medio de la tarjeta controladora de vuelo,
véase Figura 3. En la actualidad también se les conoce como quadricoptero,
quatrirotor o dron, el cual es su nombre mas comercial. Como otra caracteristica
importante se puede resaltar que este tipo de vehiculos no poseen un piloto a bordo
por lo que estan clasificados dentro de la categoria de los vehiculos aéreos (UAV),
lo mas destacado de este tipo de vehiculos es que logran el vuelo a través de sus
seis grados de libertad solo con cuatro rotores, por lo que se considera un sistema
sub-actuado (Raffo, 2011).

Figura 3. Vehiculo Quadrotor, descripcién de su estructura componentes y funcionamiento.

El quadrotor es un vehiculo aéreo no tripulado el cual se identifica por su
versatilidad al momento del despegue y aterrizaje vertical. Se puede observar que
en la actualidad este tipo de vehiculos son muy utilizados en diferentes areas de

aplicacién debido a todas las cualidades anteriormente mencionadas.
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En esta investigacion se utiliz6 el quadrotor clasificado como un micro
vehiculo aéreo MAV’s de la Figura 3, como planta experimental para la
implementacion de las estrategias de control, aunque se realizaran las respectivas
validaciones y modelado como aproximacion al modelo real del mismo; se contrasto
el comportamiento en simulacion versus la implementacion en cada estrategia de

control.

2.4.1 Funcionamiento de vuelo:

Los vehiculos aéreos no tripulados los cuales basan su vuelo a través de rotores y
hélices se pueden clasificar por el nUmero de motores y hélices que poseen para
sustentar su vuelo en el aire. Existen los vehiculos desde una hélice hasta 8 hélices
como se muestra en (Nonami, Kendoul, Suzuki, Wang, & Nakazawa, 2010). El
quadrotor basa su dindmica de vuelo en el aumento y disminucién de la velocidad

de cada uno de sus cuatro motores.
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Figura 4. Descripcion de los movimientos de un Quadrotor. Tomado de (Nonami et al., 2010, p.
64)
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Los motores en la Figura 4 estan numerados como: No. 1 el motor de
delante y luego hacia la derecha en direccion de las manecillas del reloj hasta el No.
4. El ascenso se obtiene gracias a la fuerza total de todos los motores. La rotacion
del &ngulo del eje X es generada por la diferencia de velocidad rotacional entre el
motor No. 2 y el motor No. 4, asi como el &ngulo de actitud alrededor del eje X del
marco del quadrotor cambia, el empuje se convierte en el componente de fuerza en
direccién Y. Utilizando el mismo principio, mediante el uso de la diferencia de
velocidad rotacional entre el motor No. 1 y No. 3, es posible controlar la direccion X
de la estructura del avion. De igual manera, los motores No. 1y No. 3 estan girando
hacia la derecha, mientras que los motores No. 2 y No. 4 estan girando en la
direccién opuesta (en sentido contrario a las manecillas del reloj). La rotacion
alrededor del eje Z (Yaw) del marco del quadrotor es controlado para contrarrestar
el momento (Nonami et al., 2010).

En esta investigacion se utilizara la dinamica del quadrotor respecto a su
estructura en el planteamiento del modelo matematico del sistema, ya que al ver su
funcionamiento seccionado por ejes se puede desagregar este para el disefio de los
controladores difusos T-S con el fin de facilitar los calculos el momento de modelar
el sistema, disefiar el controlador e implementar el mismo en la plataforma

experimental.

2.4.2 COMPONENTES ELECTRONICOS:

Para mantener el vuelo del quadrotor en el aire es necesario la utilizacién de
componentes electrénicos que permiten controlar el quadrotor; la parte electronica
del quadrotor es la mas importante si se quiere mantener el quadrotor en vuelo

estable o suspendido en el aire ya que a través de la tarjeta de control y sus
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sensores se puede controlar, siempre y cuando exista una estrategia de control

implementada en la tarjeta de control.

e Tarjeta de Control:

La tarjeta de control de vuelo es una tarjeta la cual fue desarrollada para
aplicaciones con vehiculos aéreos multirotores. La tarjeta de control Multiwii All in
One PRO 2.0v se escogi6 debido a su gran capacidad de hardware; con esto nos
referimos a un microcontrolador ATMEGA 2560, sensores integrados y su facil
interaccion con dispositivos periféricos como lo son el médulo bluetooth, el sensor
ultrasonido, modulo GPS y su capacidad al tener la unidad de medicion inercial y la
brdjula integradas en la misma. Esta tarjeta se programa bajo Arduino el cual es

una plataforma de desarrollo de hardware gratuita.
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Multiwii AIO PRO 2.0v

Micro controlador ATMEGA2560

Salidas hasta 8 Motores.
Entradas hasta 8 canales para

receptor estandar.

4 puertos seriales.

2 salidas para estabilizacién de video.

Puerto externo de comunicacion 12C.

MPUG050 6 ejes
giroscopio/aceleréometro con unidad
procesadora de movimiento.

HMC5883 3 ejes magnetometro
digital.

Programacion por FT232RQ USB-
UART.

Figura 5. Tarjeta de Control de Vuelo Multiwii All in One PRO 2.0v. Recuperado de (“Multiwii
and Megapirate AIO Flight Controller w/FTDI (ATmega 2560) V2.0 (US Warehouse)”, 2016)

e Unidad de medidas inerciales (IMU).

Una Unidad de Medidas Inerciales (IMU o UMI en espafiol) es en general
un sistema cerrado que es usado para detectar la orientacion, localizacién y
movimiento. La IMU se encuentra en la mayoria de vehiculos UAV y normalmente
este dispositivo usa una combinacion de acelerémetros y sensores de velocidad
angular (giréscopos) para calcular la posicién angular de cada uno de los dngulos
de navegacion y la velocidad con la que cambian cada uno de los mismos. En esta
investigacion se utilizara la IMU de referencia MPUG6050 la cual es fabricada por la
comparfiia Invensense, este sensor esta a su vez integrado a la tarjeta de control de

vuelo.

La IMU que se utilizé para esta investigacion cuenta con seis grados de
libertad, contiene un acelerdmetro con una precision programable, ademas de un
giroscopio con medicion en los tres ejes. Este sensor opera con un voltaje nominal
de 3.3 voltios y se comunica a través del protocolo 12C a una velocidad de
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transferencia maxima de 400 kHz, ademas de poseer un procesador digital de
movimiento el cual permite hacer una reprocesamiento de datos antes de ser
enviados a la unidad de control. Sus descripciones generales se encuentran en la

siguiente figura:

Fﬁucc'-?... . |
am u "-!‘
. "NDlﬂ* i Modelo MPU6050
0 SCLN=N Wb = Acelerometro 3ejes
pRnily ) a
5 =
EC\) Giroscopio 3 ejes
-Iunnu: -
@XCLI‘! W G Protocolo 12C
@ ADQ Wl Mk Procesador Digital de Si
P | J

Movimiento (DMP)

Figura 6. Unidad de medicion Inercial IMU MPU 6050. Especificaciones. Recuperado de (“GY-
521 MPUB050 3 ejes Aceleracidon giroscopio Médulo 6DOF - Azul - Free Shipping - DealExtreme”, s/f)

e Giroscopio:

En la dinAmica de vuelo se hablé de los angulos que posee el quadrotor a través de
los tres ejes de referencia, para medir estos tres angulos (YAW, PITCH y ROLL)
también conocidos como angulos de navegacion, es necesario implementar un
sensor que permita medir estos angulos de una manera precisa y constante. La
mayoria de los quadrotores basan su estabilidad a través de la medicion de la
velocidad con la que giran estos angulos, esta variable se logra medir por medio de

un Giroscopio el cual tiene la capacidad de adquirir las orientaciones angulares o
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sus cambios usando las fuerzas Coriolis que surgen con la rotacion del sistema no
inercial de coordenadas. Dado que la Tierra gira con una velocidad angular
significativa, cualquier sistema de referencia conectado a la superficie de la Tierra
es, en el mejor de los casos, solo una aproximacion de un sistema de coordenadas
inercial; por lo tanto, las aplicaciones de navegacion orientada en sistemas
aeroespaciales necesitan ajustes debido al vector de rotacion terrestre (Kempe,
2011, p. 364). En el caso de la presente investigacion, el giroscopio se utilizara para
medir las velocidades con las que giran los angulos de Euler, es decir, tendra la
capacidad de medir las variables de estado correspondientes a la velocidad en los
tres angulos (YAW, PITCH y ROLL). Las caracteristicas del giroscopio contenido en
la IMU MPUG6050 se obtuvieron de la hoja de datos del fabricante del dispositivo y
se presentan a continuacion:

» Sensores de velocidad angular (giroscopios) de salida digital X, Y y Z con un rango de
escala de 250, + 500, £ 1000 y + 2000 ° / seg programable por el usuario

* La sefal de sincronizacion externa conectada al pin FSYNC soporta sincronizacion de

imagen, video y GPS
* Los ADC de 16 bits integrados permiten el muestreo simultdneo de giroscopios

» Mayor estabilidad de polarizacién y sensibilidad de la temperatura reduce la necesidad

de calibracion del usuario

» Mejora del rendimiento del ruido de baja frecuencia

* Filtro de pasa bajo digitalmente programable

* Corriente de funcionamiento del giroscopio: 3.6mA

* Corriente en espera: 5uA

* Factor de escala de sensibilidad calibrado en fabrica Autoprueba del usuario
e Acelerémetro:

Por otra parte, los acelerometros convierten las fuerzas de aceleracion en

deflexiones o desviaciones de estrés. Las deflexiones o estrés son transformadas
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en sefales eléctricas que deberan representar de manera relativamente 6ptima el
vector de aceleracion a. Los algoritmos mas comunes para su estimacion son
simples procedimientos de filtrado lineal que eliminan el ruido de las reacciones
capturadas. Desde un punto de vista mas general, un sensor inercial es un sistema,
en el que la sefal de salida depende de seis fuerzas inerciales causadas por tres
aceleraciones lineales y tres sefiales de tasa o sus desviaciones: )?inT =
[ax, ay, az, Qy, Q,,Q,] (Kempe, 2011, p. 283).

El acelerometro en esta investigacion se utilizara para realizar la medicion
de los respectivos angulos de navegacion yaw, pitch y Roll respectivamente; cabe
resaltar que los célculos totales de los angulos de navegacion no se obtienen
directamente del acelerometro, sino que se realiza una combinacién de medidas
entre el acelerébmetro y giroscopio para determinar con mayor exactitud el angulo

de rotacion de los tres ejes.

Las caracteristicas del acelerometro contenido en la IMU MPUG6050 se

obtuvieron de la hoja de datos del fabricante y se presentan a continuacion:

» Acelerometro de triple eje de salida digital con un rango programable de escala completa
de+2g,+4g,+8gy=*16g

* Los ADC de 16 bits integrados permiten el muestreo simultdneo de acelerémetros sin

necesidad de multiplexor externo
* Corriente de funcionamiento normal del acelerometro: 500pA

* Corriente de modo acelerémetro de baja potencia: 10uA a 1,25Hz, 20pA a 5Hz, 60pA a
20Hz, 110uA a 40Hz

* Deteccion y sefializacion de orientacion
* Deteccion de toque
* Interrupciones programables por el usuario

* Interrupcion de alto-G
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* Autotest de usuario

2.4.3 MOTORESY ETAPA DE POTENCIA:

Los vehiculos aéreos no tripulados que utilizan motores para lograr su sustentacion
en el aire por lo general utilizan motores de tipo Brushless, los cuales son un tipo de
motor DC pero sin escobillas, lo que les permite ser mas eficientes puesto que
pueden llegar a altas velocidades ahorrando consumo de energia debido a que no
existe rozamiento alguno viéndose esto reflejado en el consumo de energia, factor
muy critico para este tipo de vehiculos. Basicamente “la principal ventaja es que las
relaciones par-intensidad y velocidad-frecuencia son lineales en estos motores”
(Singh & Kumar, 2016). Los motores Brushless también presentan ciertas
caracteristicas que los distinguen de un motor DC comun; una de ellas es su peso
debido a que son ligeros, presentan altas potencias y a su vez alto rango de
velocidad que, si buscaramos un motor DC equivalente con las mismas

caracteristicas se veria reflejado en peso y tamafio.

Los motores, junto con las hélices, son los componentes fisicos que
permiten que el quadrotor despegue y se mantenga en el aire, por ende, de este par
de componentes depende en gran medida la estabilidad y rapidez del quadrotor.
Los motores del vehiculo quadrotor seran los Turnigy T1811 Brushless de la Figura
7, cabe resaltar que estos motores ya vienen con el quadrotor de referencia Turnigy
Micro Quad V1 distribuido por la empresa Hobby King. Esta investigacion se
propone un reto puesto que si se observa en su tabla de especificaciones son
motores rapidos lo que conlleva a que el procesamiento del control se realice con

mayor agilidad.
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Kv (rpm/v) 2900

Peso (g) 12

Voltaje Max. (V) 7.4

Eje A (mm) 2

Longitud B (mm) 22

Diametro C (mm) 21

~

Longitud D (mm)

Longitud Total E (mm) 30

Figura 7. Motor Motor Brushless Turnigy T1811 y Especificaciones técnicas. Recuperado de
(“Turnigy 1811 brushless Outrunner 2900kv (EU Warehouse)”, s/f).

Por ser un tipo de motores especiales, los motores Brushless necesitan una
etapa de potencia especial parar poder lograr el giro, el encargado de hacer esta
conmutacion entre los embobinados del motor es el controlador electronico de
velocidad (ESC), estos circuitos son los encargados de hacer la tarea principal para
el funcionamiento del motor. Esencialmente, la funcion del ESC es controlar la
velocidad de los rotores a través de la variacion de sefales de PWM que llegan a
estos desde la tarjeta controladora de vuelo, de igual manera que los motores, estos
ESC de Referencia TURNIGY Plush 6A Speed Controller Figura 8, vienen
integrados con la plataforma bajo la cual se realizd esta investigacion. De igual
manera, esto posee un reto ya que para poder iniciar el ESC (Rivera & Sofia, 2015),
es necesario realizar una programacion inicial la cual depende de una frecuencia
méaxima y minima de giro establecida por el fabricante que se debe calcular

experimentalmente por ser de hardware de vehiculos para hobbies.
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http://www.hobbyking.com/hobbyking/store/catalog/1811-2900.jpg

Modelo Plush 62

Peso (g) 6

JJCorriente Cont. (A) 6

Corriente Pico (A) 8

BEC Lineal

Salida BEC (V/A) 5V/0.8A

Celdas LiPo 2 celdas

Tamafio 24x12x6mm

Figura 8. Controladores Electronicos de Velocidad. Recuperado de (“TURNIGY Plush 6A /.8bec/6g
Speed Controller (EU Warehouse)”, s/f).

2.4.4 BATERIA.

Las baterias mas utilizadas en este tipo de aeronaves son de polimero de litio (LiP0)
ya que son ensambladas con multiples celdas conectadas en serie y poseen una
densidad de carga muy superior a otras baterias, ademas de tener un peso ligero.
La eleccién de la bateria no solo depende de la duracion de la misma, en este caso
dependera también del empuje méaximo de los motores ya que la duracién de la

bateria es proporcional a su peso.

Estas baterias estan seccionadas por celdas representadas con la letra s,
cada celda posee un voltaje nominal de 3.7v, un voltaje maximo de 4.2v y un voltaje
minimo de 3v. En el mercado se consiguen generalmente de 1s que correspondera

a 3.7v, de 2s que correspondera a 7.4 y asi hasta 6s.

La bateria Turnigy nano-tech 850mah 2S 25 se eligié para el quadrotor ya
que es recomendada por el fabricante y posee las siguientes caracteristicas

generales.
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Capacidad(mAh) 850
Configuracién (s) 2
Descarga (c) 25
Peso (g) 49
Max Charge Rate (C) 5
—_850mar 2 ot )
W Longitud-A(mm) 60
/ yoLrast
Height-B(mm) 31
Anchura-C(mm) 16

Figura 9. bateria Turnigy nano-tech 850mah 2S 25.

2.45 OTROS COMPONENTES NECESARIOS PARA EL VUELO.

La hélice es uno de los componentes que afectan la dindmica del vuelo del
quadrotor ya que el desempefio de la misma, cuando el quadrotor esta en vuelo,
depende directamente del material que estén construidas. Por lo general en algunos
paises se prohibe el uso de este tipo de aeronaves con hélices metélicas por el
peligro que representan para las personas, como es el caso de Colombia segun
circular reglamentaria para los R/PAS No. 002. Generalmente, encontramos que
este tipo de vehiculos poseen sus hélices en fibra de carbono, esto permite que la

hélice al estar girando a altas revoluciones no se deforme.
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http://www.hobbyking.com/hobbyking/store/catalog/N850-3S-25(1).jpg

d3HSNd
PULLER

Figura 10. Hélices sentido de giro pusher y puller.

Existen dos tipos de hélices para el caso del quadrotor Puller o Puscher
como se muestra en la Figura 10. Hélices sentido de giro pushery puller. Su nombre
o clasificacion se da gracias a la posicién del angulo de ataque de la hélice, las
hélices adquiridas se muestran en la Figura 10. Hélices sentido de giro pusher y
puller. poseen un namero en el centro, el cual determinara el sentido de giro de la
hélice que corresponderéa con el sentido de giro del motor. En el caso de las hélices
pusher, estas estan comercialmente identificadas con el nimero 1 y en el caso de

las hélices Puller, estas estan marcadas con el nimero 2.

2.4.6 Criterios de seleccion

Se selecciond este modelo en particular debido a los factores que se listan a

continuacion:

1- Este modelo en particular es el mas completo en cuanto a hardware ya que
incluye el marco, los ESC’s (etapas de potencia), motores, tarjeta de control
y un juego de hélices a bajo costo 99 délares.

2- Configuracion. Posee la configuracion mas basica de este tipo de aeronaves
al contar con cuatro motores en “cruz” que lo hacen un sistema mucho mas

estable que los tricopteros y con menos consumo de energia que los
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multicopteros (sistemas de mas de cuatro motores) lo que ofrece mayor
autonomia de vuelo.

Tamafio y peso. Con menos de una libra (sin bateria) y 25 cm de largo y
ancho es mas portable y facil de acoplar en bases o soportes para las
pruebas de funcionamiento y experimentacion.

Programacion. Cuenta con soporte para programar en la plataforma arduino
lo que facilita el desarrollo del algoritmo de control, ya que posee librerias
que facilitan el uso de hardware de la tarjeta.

Es un modelo el cual es vendido comercialmente al puablico y utiliza un
algoritmo PID para lograr su estado en hovering; sin embargo, esto acarrea
muchos problemas sobre todo cuando se modifica el punto de operacion, por
ende, se pretendié automatizar dicho quadrotor con otra estrategia de control
utilizando una tarjeta de control programable recomendada por el fabricante
del dispositivo.
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Capitulo 3.

3 MODELO MATEMATICO

En este capitulo se describirA el modelo matemético basico y complejo del
quadrotor. En la primera parte se realiza una descripcién breve del funcionamiento
del quadrotor con el fin de dar a entender los principios basicos que rigen los
movimientos de la aeronave; asi como la influencia que ejercen los motores y las
hélices en dichos movimientos. En la segunda parte se encontrard el modelo
matematico en detalle utilizando el método Euler y Lagrange para hallar la dindmica
traslacional y el método Newton Euler para calcular la dindmica rotacional del
quadrotor; la descripcion del modelo cinematico incluyendo el planteamiento de la
cinematica traslacional y cinematica rotacional del quadrotor. Por udltimo, se
encontrara el modelo dinAmico describiendo la dindmica rotacional y traslacional
del mismo, y se presenta el modelo a través de variables de estado. De igual
manera, se realizara la implementacién de dicho modelo en Matlab y Simulink, y se

ejecutara la validacion del mismo.

3.1 PRINCIPIOS BASICOS DE FUNCIONAMIENTO.

El quadrotor basa su funcionamiento basico en el aumento y disminucién de la
velocidad de sus motores; esto permite clasificar al quadrotor como un vehiculo sub-
actuado puesto que los movimientos que realiza este vehiculo se centran en que

posee seis grados de libertad (arriba, abajo, al frente, atras, lado izquierdo y lado
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derecho respectivamente) y posee solo cuatro motores para lograr dichos
desplazamientos. Como se menciond anteriormente existen dos configuraciones
utilizadas en este tipo de vehiculos: la configuracién en equis y la configuracion en
cruz. Se pude observar en la Figura 11, que esta configuracion permite simplificar
el andlisis y encontrar el modelo que mejor se aproxime a la dindmica real del
quadrotor si se selecciona. Esto se concluye por dos razones fundamentales: la
primera es su simetria y facil interpretacion de los actuadores que se involucran en
movimientos basicos, y la segunda es que facilita el modelo matematico al involucrar

menos actuadores en sus movimientos.

£
eq,

F"ente

M1

O

/’G C‘be

Figura 11. Quadrotor configuracién en Cruz.

El quadrotor logra su vuelo gracias a la variacion de velocidad en los
motores y la fuerza que generan cada par de motor/ hélices ancladas a este en cada
eje (Fm1..Fm4). A diferencia de los helicépteros, este tipo de vehiculos no necesita
un rotor de cola para controlar su rotacion en el mismo eje, sino que, en vez de esto,
se vale de unarelacion entre sus rotores y hélices. Las hélices del frente y atras (M1
y M3) del quadrotor giran en contra de las manecillas de reloj, al igual que el angulo

de ataque da las hélices; por otro lado, los motores de la izquierda y la derecha (M2
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y M4) giran a favor de las manecillas del reloj al igual que el angulo de ataque de
estas hélices, permitiendo asi que exista un torque diferencial entre los dos ejes
impidiendo la rotacion del vehiculo sobre el mismo eje, y logrando romper la fuerza

de gravedad (g) y consiguiendo que el vehiculo se mantenga en el aire.

En la configuracion de las Figura 4 y Figura 11 se observa como el
quadrotor puede ser desagregado por ejes que coinciden con los mismos
planteados en un plano cartesiano de tres dimensiones (X, Y, Z). Con el fin de
analizar sus movimientos y seleccionar facilmente las variables a controlar, esta
configuracion se plantea como una alternativa de andlisis de este tipo de vehiculos,
ya que se puede obtener de una manera sencilla la variacién de los angulos en cada

uno de los ejes, ademas de la altura del quadrotor.

Los movimientos en el aire del quadrotor se basan también en la variacion
de la aceleracion de sus rotores; si se quiere lograr un desplazamiento de este en
el aire, basta con reducir en pequefas proporciones la velocidad AA en uno de ellos.
Si observamos la Figura 12 se pueden observar los diferentes movimientos que se
pueden lograr segun la variacion de cada uno; si se quiere obtener un movimiento
hacia delante del quadrotor basta con reducir la velocidad del motor uno en
pequefias proporciones logrando que se genere un angulo en este eje para asi
permitir el desplazamiento en esta direccion gracias al empuje del motor tres, y en
sentido contrario si se quiere lograr un desplazamiento hacia atrds. Cabe destacar
que las variaciones de AA deberan ser muy pequefas para evitar saturaciones en

los motores.
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Figura 12. Variacién de velocidad en motores Q+44.

AA: Es una variaciéon positiva que se le suma a la constante de aceleracion
Q representando un incremento con respecto al motor contiguo a su eje para lograr

el movimiento, siendo esta positiva siempre.

3.2 MODELO CINEMATICO:

Andlisis segun las leyes de Newton Euler:

Cualquier cuerpo rigido en el aire puede ser descrito utilizando tres angulos, las
rotaciones son escritas en términos de matrices de rotacion Ra, Rb y Rc, asi una
rotacion general puede ser escrita como Rt=RaRbRc. Los angulos que dan origen
a dichas matrices son llamados angulos de Euler; los angulos de Euler constituyen
un conjunto de tres coordenadas angulares que sirven para especificar la
orientacion de un sistema de referencia normalmente moévil de ejes ortogonales.

Respecto a otro sistema de referencia de ejes ortogonales normalmente fijos, los

angulos de Euler Yaw (w), Pitch (f) y Roll (‘i") especifican la orientacion del sistema
fijo al cuerpo relativo al sistema fijo al espacio, y por tanto actian como tres
coordenadas generalizadas.
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Figura 13. Angulos de Euler .Retomado de (Maria Elena Gavilan & Jose Daniel Mufioz, 2006, p. 2)

La cinemética del quadrotor puede ser descrita mediante los angulos de

Euler, ya que mediante estos es posible describir como es el movimiento de éste

suspendido en el aire, respecto a los angulos Yaw (15’), Pitch (f) y Roll () o angulos
de Euler. Para el analisis cinematico se describieron dos sistemas de referencia:
marco del cuerpo y marco inercial (Pizetta, Brandao, & Sarcinelli-Filho, 2015), por
esta razén es necesario definir la cinematica traslacional del quadrotor con el fin de

caracterizar el desplazamiento del quadrotor a través de los ejes XYZ.
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3.3 CINEMATICA TRASLACIONAL.

3.3.1 MOVIMIENTO DE GUINADA.

Figura 14. Movimiento de Guifiada (YAW)

Este movimiento es quizas uno de los mas complejos al momento que el quadrotor
esta en vuelo, ya que en este movimiento influyen los cuatro motores para poder
lograrlo. EI movimiento consiste en hacer rotar el quadrotor sobre sus mismos ejes
como se observa en la Figura 14. Movimiento de Guifiada (YAW); dicho movimiento
se genera realizando la variacidon de velocidades dependiendo el sentido de giro de
los motores, es decir, si queremos que el quadrotor gire en sentido de las manecillas
del reloj bastara con aumentar la variable AA de los motores 2 y 4 respectivamente.
Si se quiere que el quadrotor gire a favor de las manecillas de reloj serd necesario

aumentar la variable AA en los motores 1y 3.

Lo que se busca con el andlisis de Euler de un cuerpo rigido en el aire es
expresar la rotacion del cuerpo teniendo en cuenta un sistema de referencia; para
el caso de la rotacion sobre el eje Z1 del cuerpo en movimiento, teniendo en cuenta
como se ven afectados los demas ejes por esta rotacion se plantea el diagrama

para la rotacion sobre el eje Z o la variacion del angulo YAW.
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A 71=72

Figura 15. Diagrama de rotacion del angulo YAW.

En la figura anterior se observa como la rotacién en el eje Z respecto al eje
de referencia afecta a los ejes X y Y respectivamente. Para un mejor andlisis de
dicho movimiento bastara con enfocarse en los ejes donde se genera un cambio en

el cuerpo respecto al marco de referencia.

Y
¥1 -
Y2
“ - >
X1 X

Figura 16 Rotacion sobre el angulo Yaw teniendo en cuenta que este angulo gira sobre el eje Z

Si queremos representar el sistema de coordenadas del cuerpo libre X1, Y1
y Z1, respecto al eje de coordenadas X2, Y2 y Z2, y teniendo en cuenta la
ortogonalidad entre los dos sistemas de referencia, las ecuaciones de rotacion para

el angulo Yaw son:
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(3-1).
(3-2).
(3-3).

X2=Cos¥Y* X1+ Sen¥ *Y1+0=x7Z1
Y2 =—-Sen?*X1+ Cos¥W*Y1+0=xZ1
Z2=04+0+71

Por lo general, este sistema de coordenadas de rotacion sobre un angulo
se expresa matricialmente R1 con el objetivo de simplificar los calculos. A
continuacion, se presenta la matriz de rotacion para en angulo YAW movimiento de

guifiada.

X2 Cos¥ Sen¥ O X1
Y2|=[-Sen¥ Cos¥ O0]=*|Y1 (3-4).
Z2 0 0 1 Z1

3.3.2 MOVIMIENTO DE ALABEO.

Este movimiento se utiliza para realizar desplazamientos a la izquierda y
derecha, y se involucran dos motores para poder lograrlo. El movimiento consiste
en hacer rotar el quadrotor sobre el eje y como se observa en la Figura 17, el
movimiento se genera realizando la variacion de velocidades en los motores 2 y 4,
pero si se quiere que el quadrotor gire a la izquierda se aumentara la variable AA 'y
se mantendra constante la velocidad del motor 2, se realiza el mismo procedimiento

de manera inversa si se quiere un giro a la derecha.
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M4

Figura 17. Movimientos en el eje f izquierda y derecha.

Este movimiento también se describe mediante una matriz de rotacion
definida mediante los 4ngulos de Euler. En este caso se busca expresar de forma
matricial la rotacion sobre el eje Y, y cdmo es la influencia de éste en los otros dos

ejes de rotacion respecto al marco de referencia.

21

ik

Pitch

Y1=v2

X2

Figura 18. Rotacién sobre del angulo Pitch.

La Figura 18 muestra como esta rotando el eje respecto al marco de
referencia y como es el movimiento respecto a los ejes X y Z del marco de rotacion.
Al igual que el caso anterior, basta con analizar el movimiento sobre los dos ejes

que tienen un movimiento al variar el angulo Pitch.
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Z2
— . S
Figura 19. Rotacién sobre el angulo pitch teniendo en cuenta que en este angulo gira sobre el eje
Y.

Si se quiere representar el sistema de coordenadas del cuerpo libre X1, Y1
y Z1 respecto al eje de coordenadas X2, Y2 y Z2, y teniendo en cuenta la
ortogonalidad entre los dos sistemas de referencia, las ecuaciones de rotacion para

el angulo Pitch son:

X2 = CosO * X1+ 0 Y1 + senf = Z1 (3-5).
Y2=0+Y1+0x%Z1 (3-6).
72 = —sen® * X1 + 0 * Y1 + Cos6 * Z1 (3-7).

El angulo Pitch expresado matricialmente se expresa como R2:

X2 Cos6@ 0 Send X1
Y2| = 0 1 0 |*|Y1 ( 3-8).
Z2 —Sen8 0 CosO Z1
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3.3.3 MOVIMIENTO DE CABECEO

El quadrotor es un vehiculo que se caracteriza por su simetria entre ejes debido a
gue su forma es una cruz; cada brazo del quadrotor posee la misma distancia entre
el centro del quadrotor y el final de cada eje donde se encuentran los motores; es
por esto que este movimiento es muy similar al movimiento sobre el eje Y, solo que
en este caso la rotacion estd dada sobre el eje X y su angulo de Euler

correspondiente sera Roll.

La variacion del angulo Roll permite que el quadrotor se desplace hacia
delante y hacia atras; esto se logra gracias a la variacion de la velocidad de los
motores M1y M3 respectivamente. Si se quiere que el quadrotor se desplace hacia
adelante bastara con reducir la constante de velocidad AA en el motor uno y si se
quiere que el quadrotor se desplace hacia atras bastara con realizar la operacién

contraria, reducir la constante de velocidad AA en el motor 3.

Este movimiento también se describe mediante una matriz de rotacion
definida mediante angulos de Euler, en este caso se busca expresar de forma
matricial la rotacion sobre el eje X y como es la influencia de este en los otros dos

ejes de rotacion respecto al marco de referencia.
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z1

72

Y2

Roll —Ll

y1
X1=X2

Figura 20. rotacion sobre del angulo Roll.

La Figura 20 muestra como esta rotando el eje respecto al marco de
referencia y como es el movimiento respecto a los ejes Y y Z del marco de rotacion;
al igual que el caso anterior basta con analizar el movimiento sobre los dos ejes que

tienen un movimiento al variar el angulo Roll.

°

"l =
- - Ll

Figura 21. Rotacién sobre el angulo Roll teniendo en cuenta que en este &ngulo se gira sobre el eje
X.
Si se quiere representar el sistema de coordenadas del cuerpo libre X1, Y1
y Z1 respecto al eje de coordenadas X2, Y2 y Z2, y teniendo en cuenta la

ortogonalidad entre los dos sistemas de referencia las ecuaciones de rotacion para
el angulo Roll son:
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(3-9).
(3-10).

X2=X14+0xY1+0xZ1
Y2=0+Cos® *Y1+ Sen@® =71

Z2=0—Sen® = Y1+ Cos@ *Z1 (3-11).

La variacion del angulo Roll expresado matricialmente se define mediante

R3 como:
X2 1 0 0 X1
Y2|=(0 Cos@®  sind |=*|V1 (3-12).
Z2 0 —-Sen® Cos® Z1

La rotacion total del sistema teniendo en cuenta sus tres angulos [R] de giro,
se define como la matriz resultante de multiplicacion de las tres matrices de rotacion
[Yaw]*[Pitch]*[Roll]; asi la matriz de rotacion que representa el quadrotor esta
definida por (Pizetta et al., 2015).

CosO * Cos¥W CosY = Senf * Sen® — Cos® * Sen¥ Sen® * Sen¥ + Cos® * CosW¥ * Senf X1
Rt = (Cos@ *Sen¥ Cos® * CosW + Sen® * Sen® * Sen¥ Cos® * Senf * Sen¥ + CosW¥ x* Sen@) *|Y1 (3_13)
—Sen0 Cos0O * Sen® CosO * Cos® 71 '

La matriz de rotacion general describe la variacion de todos los angulos de
movimiento de un quadrotor unidos en un sistema matricial, el cual dependera de la
variacion de velocidad de los motores si se quiere afectar alguno de estos angulos.
Otro factor fundamental que se debe tener en cuenta a la hora de modelar el sistema
es la velocidad de giro de los angulos, puesto que el empuje de las hélices generaria
una velocidad de giro alta en el eje que por lo general llega a afectar la estabilidad

del quadrotor.
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Si se definen los vectores de posicion y velocidades de los dos marcos de
referencia se dara la siguiente notacion de variables con el fin de mejorar la
representacion matematica. Las ecuaciones de estado se presentan en términos de
derivadas con el fin de obtener el comportamiento a través del tiempo del sistema;
en este caso se quiere obtener un vector de estado que contenga las traslaciones,
velocidad y aceleraciones de las mismas, asi como rotaciones, velocidades

angulares y aceleraciones angulares que definan el comportamiento del quadrotor.

Vector posicion del quadrotor respecto al marco de la tierra:

B0y XY Z] (3-14).

Vector velocidades del quadrotor respecto al marco de la tierra:

[0 64 XY Z | (3-15).

Vector aceleraciones del quadrotor respecto al marco de la tierra:

6y 277 (3-16).

Vector velocidades lineales y angulares respecto al marco del cuerpo:

[uvaqr] (3-17).

Vector aceleraciones:

[6 4715 w] (3-18).
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Para entregar las velocidades respecto al marco referencial de inercia, la
matriz de rotacién es multiplicada por el vector de velocidades del marco del cuerpo

con respecto al marco de inercia, es decir:

ui
vi =R x

wi

ub
vb] (3-19).
wb

De tal forma que la velocidad en el marco de referencia de inercia estara

definida por:

ui Cos6 = Cos¥ CosVY * Sen@ * Sen@ — Cos@ * Sen¥ Sen® = Sen¥ + Cos@ * CosW * Senf ub
[Ui] = <COSH x Sen¥  Cos@ * CosW + Sen® * Seng * Sen®  Cos@ * Send * Sen¥ + Cos¥ * Sen(2)> * [
wi

vb] (3-20).

—Send Cos8  Sen@® Cos6 * Cos@ wb

3.4 MOVIMIENTO ROTACIONAL.

La cinematica rotacional describe el movimiento de rotacion del cuerpo con respecto
al marco de referencia de la tierra o inercial; lo que se busca es establecer una
relacion de velocidades para cada angulo, es decir la razén de cambio de cada
angulo de Euler teniendo en cuenta las matrices de rotacion en cada angulo. Como
primer paso se deben calcular las velocidades angulares del cuerpo como se
describe en (Raffo & Almeida, 2016), se igualan las rotaciones de cada eje descritas
por los angulos de Euler [¥ 8 @ ] con la velocidad angular del cuerpo en cada eje [p

g r] teniendo en cuenta la incidencia de esta en las respectivas matrices de rotacion.

p 0} , [0 , , O
[q =|ol+R3 =|a|+R3 «R2 %0 (3-21).
rl 1o 0 @
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0 0] [1 0 071
H [0]+[ Cos@ sin@] *[9]+[0 Cos® sin@]
—Senp Coso 0 0 —Senp Coso (3-22).
Cos6 0 Seno]” [0
*[ 0 1 0 ] *[Ol
Seno 0 Cosé ¥

—senf 0
[ ] [ Cos@ sin@sir(l:osel * [9‘ (3-23).

—Sen® cos@ *cos6l |y

La matriz ( 3-23). se describe como la matriz de velocidades angulares W
del cuerpo. El objetivo de la cinematica rotacional es obtener una matriz en funcién
de las derivadas de los angulos de Euler, para esto se deriva la ecuacion anterior y
se obtiene que (Li, Li, & Zheng, 2016):

& 1 sen® *tan@ cos® *tanf

g 0 cos® —sin®

Q N —sen® cos® (3-24).
v cos6 cosf

Debido a la dinamica del vehiculo quadrotor y el empuje producido por el
torque generado entre el motor y la hélice se debe hallar el comportamiento de
velocidad del cuerpo; es decir, se calcula que tan rapido estd cambiando la posicién
del cuerpo respecto a cada uno de sus ejes. Para esto, se debe tener en cuenta que
la adquisicion de esta variable en casi todos los quadrotores y vehiculos aéreos no
tripulados se obtiene de un sensor IMU el cual entrega dicha velocidad en unidades

de angulos de Euler.

3.5 MODELO DINAMICO.

El principio de mantener este tipo de vehiculos en el aire consiste en acelerar sus

cuatro rotores a la misma velocidad en el mismo instante de tiempo, con esto
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“‘idealmente” el quadrotor lograria estar estable en el aire. El problema se encuentra
en que en la realidad no todos los rotores giran a la misma velocidad, es por esto
gue en este tipo de vehiculos se necesita un modelo que describa cada una de las

fuerzas que intervienen a la hora de poner en marcha el quadrotor.

Al igual que en el modelo cinematico, el modelo dindmico del quadrotor
esta descrito por el modelo de la dindmica traslacional y el modelo de la dindmica
rotacional se describe segun la descripcién del modelo por medio de dos sistemas

de referencia, el del cuerpo y el marco de referencia de la tierra.

3.5.1 DINAMICA TRASLACIONAL

La dindmica traslacional del quadrotor busca describir el movimiento del quadrotor
con respecto a las aceleraciones que se presenta al momento de poner en vuelo el
mismo. En este caso el modelo dindmico traslacional busca obtener ecuaciones que
describan las velocidades y posiciones lineales y angulares del sistema. Para
describir las ecuaciones traslacionales del sistema es necesario reordenar la

ecuacion del Lagrangiano segun esta descrita de la siguiente manera.

L:T_U ( 3_25).

T se define como la energia potencial

U se define como la energia cinética

La ecuacion de Lagrange se define como (Santibanez, 2003, p. 63):

1 1 )
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Donde:

m: es la masa del quadrotor.
g: fuerza gravitacional.

n: vector de angulos de Euler
€: Vector de aceleraciones

I: Inercia de cada eje

Teniendo en cuenta que existen dos sistemas de referencia, el marco

inercial y el marco del cuerpo se definen g, n, € como

q=[XYZ 0 6y]" (3-27).
e=[XYZI" y n=[0 0] (3-28).
Por lo tanto, la matriz se puede separar como:
qg=1[en] ( 3-29).
exel = X2 +Y?%+ 22 (3-30).
nxnl = 0% + 02 + 42 (3-31).

Entonces la ecuacion del Lagrange para el quadrotor estaria definida por:
1 L . 1 )
L(q,q) =5m&X +Y +2) + 5+ (9" + 6% +4%) - mgz (3-32).

Por ultimo, la inercia se encuentra en cada uno de los ejes. La ecuacion

guedaria como:

1 . . ) 1 )
L(q,q) = SME+Y +2) + 5 (@2Ixx + 021yy + 42122) — mgz ( 3-33).
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3.5.2 DESCRIPCION DE FUERZAS QUE ACTUAN EN EL QUADROTOR.

Al igual que las definiciones por el Lagrangiano, las fuerzas que actian sobre el
qguadrotor se dividen en dos: las fuerzas que actian sobre el marco de referencia

inercial y las torques que actuan sobre el marco de referencia del cuerpo.

Fe = [Fx Fy Fz] (3-34).
T = [TQ TO Ty] (3-35).
Entonces:

Debido a que se considera el quadrotor como una estructura rigida en el
aire, se observa como las fuerzas de empuje de los 4 rotores idealmente actuarian

sobre el eje z para lograr mantener el quadrotor estable, de tal forma que:

Sin embargo, es necesario definir como dicha fuerza actia sobre los otros

ejes de tal forma que se debe multiplicar por la matriz de rotacién.

Fe=Rt+F (3-38).

El método de Lagrange busca modelar el sistema a través de derivadas
parciales de q Yy ¢, de esta manera se puede expresar el sistema de forma matricial

como Teppo Luukkonen,(2011).
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mX
my
a4 0L_| mZz (3-39).
dt 0q |Ixx® + Ixx®
Iyyé + Iyy@
| [zzy + [ZzZ3)
4 9L _100-mgooop (3-40).

dt " 9q

De tal forma que, si calculamos la matriz que nos define las aceleraciones,
velocidades y traslaciones a través de los ejes X Y Z del quadrotor, la matriz estaria

representada por:

mX =Ulxe3*w (3-41).
X sen@ * seny + cos@ * cosy * send 1) 342
m#*|Y| = U1l |cos® * senf * seny + cosy  sen@| * | 9 (3-42).
7 cosO * cosQ P

Donde Ul= Es la sumatoria de fuerzas de los 4 rotores o aceleracion total

del quadrotor.

e3= Tercera columna de la matriz de rotacion que describe el

comportamiento de traslacion a traves del eje Z.

De esta forma, las ecuaciones que describen la dindmica traslacional del

qguadrotor estan dadas por:

. 1 -
X = ol [sen® * seny + cos@ * cosy = senf] * U1 (3-43).
.. 1 -
Y = pro [cos® * senf * seny + cosy * sen@P] = U1 (3-44).
.. 1 -
Z = * [cos@ * COSQ)] * U1 ( 3 45)-
mxg
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De las ecuaciones anteriores se debe tener en cuenta que el componente
de la gravedad solo se multiplicé sobre el eje Z ya que solo este eje se vera afectado

por la presencia de la fuerza de la gravedad.

3.6 DINAMICA DE MOTORES.

Si se quiere obtener el torque que genera la rotacion Roll @ del quadrotor a traves
del eje Y, primero se identifican los motores M1 y M3 los cuales son los actuadores
en dicho movimiento y se establece una ecuacion que defina el comportamiento
después del cambio de la velocidad en ambos; de igual manera sucede con el
torque que genera el cambio de posicion Pitch 6 a través del eje x el cual involucra

los motores M2 y M4 respectivamente.

T¢ = (Fm3 — Fm1) * L (3-46).
TO = (Fm2 — Fm4) * L (3-47).

Donde L es la distancia el centro del rotor al centro de la estructura del

quadrotor o el radio del mismao.

Para calcular el toque en el angulo de rotacién yaw 1 se debe tener en
cuenta que los actuadores son los 4 motores, solamente que el giro obedecera a la
configuracion de las hélices en cuanto al sentido de giro y de arrastre de las mismas.

Ty = (Fm2 + Fm4) — (Fm1 — Fm3) ( 3-48).

La dinamica de los actuadores que siguen los actuadores en el sistema (Ai-

Omari, Jaradat, & Jarrah, 2013).
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(3-49).
Ul=Fm1l+Fm2+Fm3+Fm4

U2=(Fm3 — Fm1) * L (3-30).
U3=(Fm2 — Fm4) * L (3-31).
U4=(Fm2 + Fm4) — (Fm1 — Fm3) (3-52).

Ya obtenido el modelo de como actian las fuerzas sobre el quadrotor es
necesario definir el par rotacional de cada motor y como este actua sobre los
movimientos rotacionales del mismo; para esto es necesario involucrar la dinamica

del par motor/Hélice de cada motor mediante la ecuacion.

1 -
Fmi=§p>|<C'D>|<A>|<1_72 ( 3-53).
Donde:
p= densidad del aire.

A=area transversal de la hélice

CD= constante adimensional de ajuste (para este caso se tomé como 1)

Entonces el par de cada motor rotacional estara dado por la ecuacion:

1 -
TD=§R"3*p*CD*A*W2 ( 3-54).

Donde:

R: es el radio de la Hélice.

W: velocidad angular de la Hélice.

K:%R"S*p*CD*A

De esta manera la dinamica de los cuatro motores estara definida por:

Ul=wl+w2+w3+w4 ( 3-55).
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U2=(w3 —wl) *xL«K ( 3-56).
U3=(w2 — w4) = L*k (3-57).
U4=(w2 +w4) — (wl —w3) b ( 3-58).

Donde b es el coeficiente de arrastre del quadrotor.

3.6.1 Implementacion en simulacion.

Para la implementacidn es necesario relacionar w con voltaje en el motor para esto

utilizamos la relacion que existe entre KV y RPM:
1kv=1RPM*V

Para el caso de nuestros motores, sabemos que giran a 2900kv y por
experimentacion se encontré que al anclar la hélice al motor estas revoluciones se

reducian a la mitad. De este modo tenemos que:

2900 m ( 3-59).

k —— X

2 30

w =

3.7 Dinamica Rotacional.

Para definir la ecuacion que define la dindmica rotacional del quadrotor es necesario
definir el segundo componente del vector F, es decir, los torques que actian sobre
el marco del cuerpo y su comportamiento en el quadrotor. La dindmica rotacional
obedece a los principios de funcionamiento del quadrotor descritos en la primera
parte de este capitulo; sin embargo, en este punto se realizara una formalizacion

matematica a dichos funcionamientos.
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Segun Rubio, Cruz, Zamudio, & Salinas, (2014), basandose en la
ecuaciones de Newton Euler define que la dindmica rotacional esta definida por la

ecuacion:
Jii = —n X Jn + Fext (3-60).

La inercia del quadrotor esta definida a partir de asumir el quadrotor como

un cuerpo rigido en una matriz de 3X3 definida por:

Ixx Iyx Izx Ixx 0 0
] = [Ixy lyy lzy|; Jdiag=|10 Iyy 0 ] (3-61).
Ixz lyz Izz 0 0 Izz

Donde Jdiag define la inercia del quadrotor.

Por otro lado, las fuerzas externas Fext del quadrotor estan definidas por:

Tx' Tx
Fext = |Ty'|+ |Ty (3-62).
0 Tz

Donde Tx, Ty y Tz estan definidas por las ecuaciones ( 3-46).,( 3-47).y (
3-48). Y TX' y Ty’ estan definidas por:

Tx' = —JpQ (3-63).

Donde Jp es la inercia de par motor Hélice; y Q estar dado por la ecuacion:

Q=w2+w4—wl—w3 (3-64).
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Donde W estd definida por las ecuaciones ( 3-59). Para cada rotor,
obsérvese que los ejes X y Y del quadrotor se ven directamente afectados por la
dindmica del eje Z esto se debe a que para controlar el giro sobre el propio eje del

guadrotor necesita de sus cuatro rotores.

Teniendo en cuenta las ecuaciones ( 3-46)., ( 3-47)., ( 3-48). y ( 3-61). y
realizando la respectiva sustitucion en la ecuacion ( 3-62). se obtiene que (Araar &
Aouf, 2014)

Ix 0 01|¢ 6% (Iz — Iy) Tx’ Tx
[0 Iy ollgl=-|6wux—12)|+|1y'|+|Ty (3-65).
0 0 Izl @0 (Iz — Ix) 0 Tz

Para finalizar tenemos que las variables de estado que describen la rotacion
del quadrotor. Dichas variables estan definidas por:

Gy Y1 b, U2 (3-66).
I ! I x lllgé
b§ogw, X210 _Jp, U3 (3-67).
i Iy 1
= g Y 1X) | UA (3-68).
Iz Iy

Por ultimo, las ecuaciones que definen el sistema completo retomando las
ecuaciones ( 3-43)., ( 3-44)., ( 3-45)., ( 3-66)., ( 3-67). y ( 3-68). (Naidoo, Stopforth,
& Bright, 2011), se definen de la siguiente forma:
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— 1 -
— [sen® = seny + cosP * cosy * senf] * U1

1
— % [coSQ * senf * sen + cosy = sen@] * U1
_X_ m 1
Y * [cos@ * cos@] = U1
Zl_ m*gl . U2 (3-69).
. .. —1Iz
q Ix Ix Ix
.. (Ix—1z U3
r (Z)ll’*—( )—]—pﬂ-i-

Iy Iy Iy
(Iy—1Ix) U4
P A AN T

Iz ly

06

Para efectos de simplificar el modelo se puede asumir que [@ 6 ¥ ]~
[p g7 ], es decir que las velocidades de giro respecto al marco de la tierra y las

velocidades angulares respecto al marco del cuerpo son aproximadamente iguales

ara angulos que estén entre — = y = : de esta manera el sistema descrito en la
6 y 6

ecuacion ( 3-69). estaria dado por:

- 1 -
— [sen® * seny + cos@ * cosy  senf] * U1

s [cosD * senf * seny + cosy « sen@] * Ul

_)'('_

. 1

K % [cos@ * cos@] * U1

Z| m*g o s (3-70).
. —1Iz

0 g, Y10 v, U2

2] Ix Ix Ix

i Ix—1z U3

- *—( )—]—pﬂ-i-

i U3

? ly ly Ly
(Iy—1x) U4

* — -|- —_—

Iz ly

06
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3.8 Representacion en variables de estado:

La representacion en variables de estado permite obtener el comportamiento del

qguadrotor en todo instante de tiempo.

X5=Y, X6=Y¥, X5=X6 X6=Y

X1=0, X2=0 X1=X2, X2=0
X3 =0, X4=0, X3=X4, X4=0

De esta manera el sistema de ecuacion se reescribe de la forma:

(Iy—1Iz) Jp U2
N CE R

(Ix—Iz)_]_pQ+U_3
Ly Ly Ly

(Iy — Ix) n U4
Iz 1z

X2 = X4X6 *

X4 = X2X6 *

X6 = X2X4

siguiente ecuacion ( 3-72)

Ax

o O o o o o

1 0 0 0 0
0 0 X6*M 0 X4*M
Ix Ix
0 0 1 0 0
Ix—1 Ix—1
X6 Ldx—12) 0 0 0 x2 ,dx—12)
Iy Iy
0 0 0 0 1
Y4 5 (ly — Ix) 0 x2+ (Iy — Ix) 0 0
Iz 1z
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Donde las variables de estado de la ecuacion (3-70). Se definen como:

(3-71).

X1
X2
X3
X4
X5
X6

De esta manera la representaciéon matricial de estado estaria dada por la

(3-73)



0 0 0 0 7
1 0 0 ]—p*.Q
Ixx I
Bu = 0 0 0 u2 0
. nr
Bw =|JP
0 — 0 U3 il
Iyy Iy*ﬂ
0 0 0 U4 0
1 .
0 0 o j_p*ﬂ
L7 i

Donde Bw corresponde a la matriz de perturbacion dada por la dinamica de las

hélices y el giro de los cuatro motores.
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Capitulo 4.
4 PARAMETRIZACION DEL QUADROTOR.

La caracterizacion de los parametros fisicos del sistema es una parte fundamental
a la hora de disefiar controladores ya que esto permite el conocimiento completo de
las posibles variables fisicas que afectan al sistema, es por esto que en esta seccion
se describirdn en detalle las variables fisicas del quadrotor, como lo son: peso,
medidas e inercia con el fin de ser utilizadas en secciones posteriores para el disefio

de controladores.

4.1.1 Medidas:

A continuacién, se describe las medidas fisicas del quadrotor.

Tabla 2. Medidas Quadrotor.

Ancho 25 cm

Alto 8.5cm
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Figura 22. Medidas Fisicas del Quadrotor.

4.1.2 Peso.

A continuacion, se presenta una tabla general en donde se hace la suma del peso
total del Turnigy Micro Quad con accesorios incluidos. Este factor de peso es muy
importante en los vehiculos UAV ya que este sera proporcional al tiempo de vuelo,
a la velocidad de reaccion e inclusive al momento de implementar un controlador

para la estabilidad.

Tabla 3. Distribucién General de Peso Quadrotor.

NOMBRE Peso (gr) Subtotal Peso
Turnigy 1811 brushless

Outrunner 2900kv, 129 489
TURNIGY Plush 6A

/.8bec/6g Speed 69 249
Controller

Turnigy Integrated PCB

Micro-Quad (KIT) 1459 1459
5030 Propellers 39 12g
Polymer Lithium lon

Battery - 1000mAh 7.4v 85¢g 85¢g
(Sale)

Hobbyking KK2.0 Multi-

rotor LCD Flight Control 219 21g
Board (EU Warehouse)
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Multiwii and Megapirate
AlO Flight Controller
w/FTDI (ATmega 2560)
V2.0

Multiwii  MWC  FC
Bluetooth Module 7
Programmer (Android 9
compatible)

Ultrasonic Module HC-
SR04 Arduino

14,29 14,29

149

8,59 8,59
Total 371.7g

4.1.3 CALCULO DE INERCIA.

Para hallar el modelo del quadrotor son necesarias algunas descripciones fisicas
del mismo con el fin de obtener un modelo mas descriptivo. Para esto se halla el

momento de inercia del mismo.

La masa de los motores (M) es igual a 129 y el largo del dron es de 25 cm;

estos datos son importantes para calcular el momento de inercia del quadrotor.

I =ZMm*L (4-1).

La inercia del eje o del soporte de los motores no se tendra en cuenta ya
gue la estructura esta disefiada en un material muy ligero como lo es la baquelita

de 1 mm, asi el momento de inercia total es:
Im1 =0.12 % 0.125% = 0.00187
Im3 = 0.00187

It =0.00375 kgm?
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4.2 VALIDACION.

Para realizar la validacién del modelo fue necesario utilizar un banco de pruebas en
el cual se validé el modelo mateméatico anteriormente planteado que fue

implementado en simulink (Figura 24). La idea de la experimentacion es validar la

respuesta en ambos casos del sistema en lazo abierto, en los tres ejes observando
la respuesta de los tres angulos ROLL PITCH y YAW en lazo abierto.

Figura 23.Banco de pruebas.

En las figuras anteriores se muestra la configuracion del banco de pruebas
para cada uno de los ejes de rotacion. A continuacion de validan con los resultados
obtenidos en la simulacion.

S |_> vt Ut
F\ R Ut
v 2
Siep! »m * J’E’
E—‘_; v U1 Display2
e c — ] i s ' LE’
Momenizs y valisj= m | thetat Dipiays
z
i psiz —|_>
== [oe e |
gaads Diplay
& oI =
- ol Anguic RO
3—% =
"
™ Anguio Pitch
[ L

DinamicaRotacional @
=

Figura 24. Diagrama bloques simulink.
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4.3 RESPUESTA EN LAZO ABIERTO ANGULO ROLL Y PITCH.

Para el caso del angulo Pitch se validé el modelo mediante la aplicacion de un
impulso en los motores 2 y 4, y para generar el movimiento de la planta se programo
la sefial del PWM de uno a un 75 % de la velocidad maxima del motor y el otro a un
25% de ésta; de esta manera se tomaron los datos arrojados por la planta fisica y
se realizaron las simulaciones en simulink. Luego se invirtié el proceso con el motor
del frente, los datos arrojados en la simulacién y banco de pruebas se muestran en

la Grafica 1y Grafica 2.

Resultado Experimental Resultado Simulacion

L L L L L L
0 5 10 15 0 25 20 E3

Time offset: 0

Gréfica 1: Respuesta en lazo abierto del sistema fisico y simulado con velocidad del motor 2 al 75% de su
velocidad y motor 4 al 25 % de su velocidad.

Resultado Experimental Resultado Simulacion

90 a0

80 B0 e ]
70 FOL-

B0

50 501 : : il
401
a0t
201

T0F e T ]

o T L L L L L
o 0 5 10 15 20 25 20 35

Time offset: 0

Grafica 2. Respuesta en lazo abierto del sistema fisico y simulado con velocidad del motor 4 al

75% de su velocidad y motor 2 al 25 % de su velocidad.
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En las Grafica 1 y Gréafica 2 se muestra la respuesta del sistema a un
impulso, siguiendo en los casos de la simulacion y la experimentacion una
trayectoria similar; sin embargo, se puede observar que para el caso de la

experimentacion la respuesta del sistema fue mucho mas rapida.

Para el caso del &ngulo Roll se realizé la misma experimentacion del &ngulo
Pitch solo que en este caso los actuadores fueron el motor 1 y el motor 3, obteniendo
una respuesta equivalente, esto se presenta debido a la simetria del quadrotor y la

desagregacion por ejes planteada en este trabajo.

4.4 RESPUESTA EN LAZO ABIERTO ANGULO YAW.

Para el caso del angulo YAW se validé el modelo mediante la aplicacion de un
impulso en el par de motores (2-4) y (1-3). Para generar el movimiento de la planta
se programo la sefial del PWM de un par de rotores al 50% de la velocidad maxima
de estos y el otro par de rotores a un 15% de la velocidad méxima; de esta manera
se toman los datos arrojados por la planta fisica, se realizan las simulaciones en el
software simulink y luego se invierte el proceso con el par de motores variando la
velocidad en la misma proporcion; los datos arrojados en la simulacién y banco de
pruebas se muestran en la Grafica 3 y Grafica 4. Respuesta en lazo abierto del
sistema fisico y simulado con velocidad de los motores 1y 3 al 50% de su velocidad
y los motores 2 y 4 al 15 % de su velocidad. Se muestra la respuesta en lazo abierto
del sistema fisico y simulado con velocidad de los motores (1 y 3) al 50% de su

velocidad y los motores (2 y 4) al 15 % de su velocidad.
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Resultado Experimental Resultado Simulacion

Angulo Yaw negativo ccw 0 . . ! . . . T
. : :
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Time offset: 0

Grafica 3. Respuesta en lazo abierto del sistema fisico y simulado con velocidad de los motores

2y 4 al 50% de su velocidad y los motores 1y 3 al 15 % de su velocidad.

Cabe resaltar que se utilizo el 50% de la velocidad de los pares de motores

puesto que para este movimiento se utilizan pares de motores para poder lograrlo.

Resultado Experimental Resultado Simulacién

E00

Angulo Yaw negativo cew

140
500

120

100 400

80
300 -

60

20 200+

Angulo YAw En Grados

20
100

0 50 100 150 200 250 300 350
-20

1]

Tiempo
Time offset: 0

Grafica 4. Respuesta en lazo abierto del sistema fisico y simulado con velocidad de los motores 1y

3 al 50% de su velocidad y los motores 2 y 4 al 15 % de su velocidad.
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Como se puede observar en las Grafica 3. Respuesta en lazo abierto del
sistema fisico y simulado con velocidad de los motores 2 y 4 al 50% de su velocidad
y los motores 1y 3 al 15 % de su velocidad. y Grafica 4, si se compara con las
respuestas de las graficas Grafica 1 y Grafica 2, la dinamica en el angulo YAW es
mucho mas rapida que en los angulos ROLL y PITCH; esto se debe a que para
lograr un movimiento alrededor del eje Z es necesario utilizar 2 actuadores para que

se logre el giro ya sea a favor o en contra de las manecillas del reloj.
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Capitulo 5.

5 CONTROL BASADO EN DESIGUALDADES MATRICIALES LINEALES PARA
REGULAR LA ACTITUD DEL QUADROTOR.

El progreso de las herramientas computacionales ha permitido el desarrollo y
andlisis de estrategias de control robustas. Existen diferentes sistemas no lineales
gue son dificiles de calcular analiticamente, sobre todo cuando son sistemas de tipo
MIMO como es el caso del quadrotor, en donde su actitud en el aire depende por lo
general de seis entradas de control, una consigna para cada par de angulo y
velocidad de cada eje y cuatro salidas los cuatro motores; la mayoria de este tipo
de sistemas se aborda desde las estrategias de control clasicas las cuales arrojan
resultados no 6ptimos para dichos problemas. De aqui surge la necesidad de
abordar dichos problemas con estrategias de control robusto y algoritmos de

optimizacion calculados a través de métodos numéricos computacionales.

En este capitulo se abordara el problema de controlar la actitud de un
quadrotor utilizando la técnica de realimentacién de estados donde el calculo de las
ganancias de realimentacion por cada estado se calculard utilizando desigualdades
lineales matriciales con el objetivo de calcular las ganancias mas optimas que

permiten controlar cada eje del quadrotor y con esto la actitud total de este.

Aligual que el planteamiento del modelo matematico para el caso del disefio
de los controladores se planteara la estrategia de seccionar por ejes el quadrotor,

es decir se realizara el disefio de un controlador por cada eje, se disefiaran tres

92



controladores los cuales se encargaran de controlar los tres angulos de navegacion
Yaw, Pitch y Roll y las velocidades asociadas a estos utilizando la técnica de
realimentacion de estados como se plantea en las ecuaciones (5-1),(5-2) y (5-3); de
igual manera se tendra en cuenta la simetria el quadrotor con el fin de ahorrar

procesos de célculo e implementacion de los mismos en el sistema fisico.

x(t) = Ax(t) + BwW (t) + BuU(t) (5-1).
y(t) = Cyx(t) + DywW (t) + DyuU(t) (5-2).
z(t) = Czx(t) + DzwW (t) + DzuU(t), (5-3).

Para el caso de cada eje del quadrotor es necesario plantear la
implementacion del controlador a través de realimentacion de estados como se
muestra sefialado en la Figura 25 por una linea punteada roja la cual representa el
modelo presentado a través de variables de estado de cada eje del quadrotor
descritas en la ecuacion (3-73). Es de aclarar que por cada eje del quadrotor se
tendran dos variables de estado, por ejemplo, las variables de estado que describen
el angulo ROLL son el angulo y la velocidad con la que cambia este a través del

tiempo este.

uit)

s(t)
:® >

Figura 25. Esquema de un sistema en variables de estado y Control.
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La ley de control que se describe en la ecuacion anterior esta definida por:

u(t) = Fx(t) (5-4).

En la Figura 25 se muestra el lazo de control donde F es un vector de
ganancias el cual obedece a la ley de control de la ecuacion (5-4)., la cual se
multiplica por cada estado del sistema. El disefio del controlador dependera de la
seleccion del valor de esas ganancias para controlar el sistema. El planteamiento
de estos requerimientos a través de LMIs se plantea como una solucién para la
seleccidon de dichas ganancias; dentro del disefio de los controladores se tendran
en cuenta dos requerimientos importantes: Como primer requerimiento de
optimizacién del controlador disefiado se formulard LMIs optimizando la norma He
la cual busca solucionar el problema de la atenuacion entre la perturbacion de
entrada vy la salida regulada del sistema; sin embargo segun Araar & Aouf (2014)
este control no garantiza el comportamiento transitorio adecuado del sistema puesto
que es muy sensible a perturbaciones externas constantes las cuales estan
presentes, por ende es necesario implementar otras restricciones formuladas a
través de desigualdades lineales matriciales. Como segunda restriccion formulada
para el disefio de nuestros controladores se tendra en cuenta la ubicacion de polos
del sistema para mantener la respuesta del quadrotor en el estado transitorio y con
esto tener control sobre la tasa de decaimiento y el factor de amortiguamiento que

se presenta en este tipo de sistemas.

De tal forma que se sustituye el modelo LTI planteado en (5-1)., (5-2)., y

(5-3). en la ecuacion (5-4). se tiene que:

x(t) = (Ax(t) + BuF)x(t) (5-5).
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5.1 DEFINICION DE RESTRICCIONES LMI:

Los controladores robustos LMI permiten modelar la no linealidad de un sistema y
las incertidumbres presentadas en el mismo, para el caso del quadrotor se pueden
modelar incertidumbres como modificaciones en el punto de operacion, dinamica no
lineal no considerada en el modelo planteado en el capitulo 3, asi como
imprecisiones en los parametros del mismo. Como se sabe las restricciones LMIs
permiten a los sistemas dinamicos garantizar la estabilidad mediante el
planteamiento de LMI, para el caso de esta investigacion se plantearan restricciones
LMIs con el fin de garantizar la permanencia del sistema en un punto de operacion,
incluir en la ley de control incertidumbres paramétricas, plantear la norma H~ como
una solucién a la minimizacion de perturbaciones externas y garantizar la respuesta
transitoria del sistema mediante la técnica de ubicacion de polos. Cabe resaltar que
la definicion de las LMI para el sistema estan definidas en tiempo continuo puesto
que segun el método de Tustin o transformacién bilineal, esta técnica es Gtil cuando
se quiere obtener la dinamica deseada del sistema partiendo de un sistema continuo
(véase Higuera Martinez & Salamanca, 2011). La investigacion de Higuera Martinez
& Salamanca (2011) comprueba que las restricciones LMI pueden plantearse en
tiempo contindo existiendo una correlacion con el tiempo discreto (véase de forma
detallada en Chang, Park, Lee, & Joo, 2002).

5.1.1 ESTABILIDAD CUADRATICA.

La estabilidad en un sistema dinamico puede definirse como la respuesta estable
del sistema a través de un punto de operacién a lo largo del tiempo. La estabilidad
cuadratica planteada por (Liapounoff, 1947, p. 27) plantea una estrategia eficiente
gue permite encontrar una funcién escalar que, como en el caso de la energia de

un sistema mecanico, sea decreciente continuamente a medida que evolucione
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hasta llegar a un punto de equilibrio donde no se reduce mas (Boyd, El Ghaoui,
Feron, & Balakrishnan, 1994, p. 14)

El planteamiento de estabilidad de Lyapunov a través de una restriccion LMI

puede ser planteada como (Olalla, Leyva, El Aroudi, Garcés, & Queinnec, 2010):

ATW + WA + YTBuT + BuY <0 (5-6).

Siendo w =w”>0. De esta manera, puede obtenerse un vector de
ganancias F que estabilice el sistema, si existe una matriz simétrica definida positiva

W tal que cumpla con la condicién anteriormente planteada.

5.1.2 PARAMETROS INCIERTOS.

Como se menciond anteriormente el planteamiento de restricciones LMIs permite
incluir parametros inciertos en el modelo. La representacion de estos sistemas
puede ser vista como la extension de sistemas LTIs con matrices dependientes

linealmente de parametros inciertos, es decir:

x(t) = A(p)x(t) + Bw(p)W (t) + Bu(p)U(t) (5-7).
y(t) = Cy()x(t) + Dyw@)W (t) + Dyu(p)U(t) (5-8).
z(t) = Cz(p)x(t) + Dzw@)W (t) + Dzu)U(t), (5-9).

Donde p = [p, ..., Pnp), €S €l vector de agrupacion de parametros inciertos
del sistema. Cada parametro incierto pi se encuentra limitado entre un valor minimo
y un valor maximo es decir [pmin, Pmax], 12S posibles combinaciones de los valores

minimos y maximos del vector p definen un politopo convexo con 2"p; es decir el
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politopo! se formara con las combinaciones de incertidumbres descritas para el
sistema. Po lo tanto, si se aplica el teorema de estabilidad de Lyapunov teniendo en
cuenta las incertidumbres del sistema, la restriccion LMI estaria planteada de la

siguiente forma:

AiTW + WAL + YTBuiT + BuiY < 0 (5-10).

Donde i representa el numero posible de combinaciones de sistemas

resultantes del planteamiento de las incertidumbres.
5.2 RESTRICCION LMI PARA LA NORMA Heo.

Teniendo en cuenta lo descrito en la Figura 25 y la definicion de la norma H« la

formulacion en lazo cerrado del sistema LTI esta dado por:

x@®) =(A+BuxF)x® +Bww(®) (5-11).
z(t) = (Cz+ Dzu « F) x(t) + Dzw w(t)

La norma H« de un sistema se puede observar como una funcion de
desempefio que evalla el nivel de atenuacién minimo de una perturbacién externa
sobre la salida, lo que se calcula hallando la maxima ganancia RMS o norma He de

la funcién H(s) de W(t) a z(t) tal como se presenta en (Olalla et al., 2010):

sup  ||z||2 (5-12).
w(t) # 0 |lw]|2

IH(s) |0 A

1 Un politopo es la generalizacién del concepto Poligono (2D), o poliedro (3D) a
cualquier otra dimension.
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Donde ||.||loy ||.||2 representa la norma infinita y la norma euclidiana

respectiva.

Esto significa que cualquier frecuencia de la sefial de la perturbacion no
sera mas grande que y, el siguiente teorema planteado en (Boyd et al., 1994), traza

un planteamiento para la restriccion LMIs de la norma Hoo para sistemas de lazo

cerrado.
“El sistema definido por la ecuacion ( 5-11). es asintoticamente estable para
. . . 2 . . . .
algunas ganancias de realimentacion F y % <y si y solo si existe una matriz

simétrica definida positiva W tal que (Olalla et al., 2010)”.

AW + WAT + BuY + y"BuT  Bw  WCzT +YTDzuT
BwT —ycll 0

CzW + DzuY 0 -yl (5-13).

W=PlyF=yw!

5.3 RESTRICCION PARA LA UBICACION DE POLOS.

La técnica de ubicacion de polos en sistemas dinamicos permite regular la respuesta
transitoria de los mismos, a partir de la ubicacion de polos se puede disefar para
los sistemas dinamicos lineales, la tasa de decaimiento, el factor de
amortiguamiento y su frecuencia natural. Lo que se busca con las restricciones LMIs
para la ubicacion de polos consiste en ubicar los polos del sistema en el semiplano
izquierdo ubicandolos en regiones especificas y forzar a que se mantengan en la
misma, y de esta manera garantizar un factor minimo de amortiguamiento £ =
cos(8), una minima taza de decaimiento o« y una maxima frecuencia natural maxima
Wo = rsin(6) (véase Figura 26); esto permitird garantizar en cada controlador
planteado un sobre paso maximo, el tiempo de respuesta y el tiempo de

establecimiento.
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Figura 26.Region S Ubicacion de polos.

El teorema plantea (Olalla et al., 2010) que los polos de lazo cerrado del
sistema con una retroalimentacion de estado u=Kx dentro de la region S(a, p, 0) si

existe una matriz simétrica definida positiva W y una matriz Y como tal.

5.3.1 RESTRICCION PARA LA TASA DE DECAIMIENTO.

AW +WAT + BuY +YTBuT +2 <« W < 0 (5-14).

5.3.2 RESTRICCION PARA LA LIMITACION DEL FACTOR DE AMORTIGUAMIENTO £

cos (AW + WAT + BuY +Y"Bu")  sin (AW —WA" + BuY —Y"Bu")| (5.15)
sin §(—AW + WAT — BuY + YTBuT) cos 6(AW + WAT + BuY + YTBuT)
<0

5.3.3 RESTRICCION PARA LA LIMITACION DE LA FRECUENCIA NATURAL WO.

[ —rW WAT + YTBuT
AW + BuY rW
siendo F = YW1

] <0 (5-16).
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5.4 Formulacion LMI para la restriccion en la entrada de control:

Esta restriccion se plantea generalmente para restringir los valores de la sefial de
entrada, esta restriccion LMI se plantea debido a que las teorias de control clasicas
no restringen el valor de las ganancias F ya que un valor muy grande de estas podria
saturar el sistema, logrando una inestabilidad inminente del sistema, por lo tanto el
objetivo de esta restriccidn es restringir el esfuerzo de control ||u(t)||2 <ualolargo
de una trayectoria para alguna condicion desde x(0) que se encuentre dentro de un
elipsoide x(0)TPx(0).

Si se asume que la condicién inicial x(0) del sistema planteado es conocida,

la restriccion de acotamiento del esfuerzo de control ||u(t)||2 < u es aplicada en

todo tiempo t > 0 si existe una matriz simétrica definida positiva W tal que satisfaga
las siguientes LMIs (Yaz, 1998).

1 x(0) 5-17).

[x(O) w ]ZO' (547)
W YT]>0 (5-18).
Y T

Para finalizar, el algoritmo de control robusto planteado en esta
investigaciéon consiste en encontrar las ganancias de realimentacion F que garantice
un minimo de atenuacion entra la perturbacién de entrada y la salida regulada,
minimizando la restriccién planteada en la seccion 5.2, de igual manera el algoritmo
de control debera satisfacer la restriccion de ubicacién de polos planteada en la
seccion 5.3 y por ultimo la restriccion en el esfuerzo de control 5.4, para cada vértice

de la representacion politopica.
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5.5 CONTROL DEL ANGULO ROLL PITCHy YAW UTILIZANDO LMils.

El control para los angulos estara basado en la técnica de realimentacion de estados
debido a su facilidad de implementacion, este disefio tendra en cuenta ciertas
restricciones basadas en desigualdades lineales matriciales que permiten optimizar
la respuesta de los mismos mejorando aspectos tan fundamentales como error de

estado estacionario, rechazo a perturbaciones e incertidumbres en el sistema.

Teniendo en cuenta lo descrito en la Figura 25 y la definicion de la norma

He de la seccion 5.2.
x(t) = (A+ Bu=F) x(t) + Bw w(t) (5-19).
z(t) = (Cz+ Dzu « F) x(t) + Dzw w(t)
Donde:
w(t) =Vector de Perturbaciones.
z(t) = Vector de salidas controladas.
Bw = Matriz de Perturbacion.
Cz = Matriz de salida medible.

Dzu = Matriz de transmision directa.

El vector de estado estable define los valores de cada estado en los que el
sistema es estable; para este caso, de las variables de estado de los angulos Roll y
Pitch, se realiza un solo calculo ya que por su simetria y distribucion de peso
uniforme es posible; es decir, las ganancias en ambos angulos de rotacién se

disefiaran con los mismos parametros fisicos.
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Las variables de estado para los angulos ROLL y PITCH utilizando la
técnica de desagregacion de ejes las ecuaciones de estado estaran definidas por
(Carrillo, Lopez, Lozano, & Pégard, 2012, p. 39), (Castillo, Garcia, Lozano, &
Albertos, 2007b) y (Naidoo et al., 2011).

Iy — 17 u2]
Uy=I»n Jp, U2

Ix Ix Ix
(Ix—IZ)_]_pQJrQ ( 5-20).
Ly Ly Ly
Iy—1Ix) U4
Uy=I U4

Iz Iy |

oY
8| _|..
g|=|o%
4

00 *

Si se observa el sistema de la ecuacion anterior y lo comparamos con el
sistema planteado en la ecuacién ( 3-71)., se ve como el modelo se puede aproximar

a un modelo lineal asumiendo las siguientes consideraciones.

o Esta investigacion esta enfocada a estabilizar el quadrotor en sus tres
angulos de rotacion (YAW, PITCH y ROLL) por ende los términos
correspondientes a las aceleraciones lineales que describen las trayectorias
del quadrotor (X, Y y Z) no se tienen en cuenta para el calculo de los
controladores.

o Si se asume que los movimientos del quadrotor en sus tres angulos de

rotacibn se encuentran en estado hovering, es decir el quadrotor
. . L ] -
completamente estable suspendido en el aire, los términos ﬁﬂ definidos

en las ecuaciones ( 3-63). y ( 3-64). pueden ser eliminados ya que en este

U2 U3
estado son muy pequefios comparados con los termlnos i’ Tyy y — % de las

ecuacion.
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« Por ultimo, en estado hovering las velocidades que experimenta el quadrotor
en cada eje son casi nulas, por ende, los términos que describe las

velocidades angulares en cada eje pueden ser asumidos como cercanos a

cero. $~ 0,0 ~0y ¥ ~ 0.

d’¢ 1 : (5-21).
d_t = IX_X * U2 — IXX'@
x1=0¢ x1=0 (5-22).
fl=G2f)=0 (5-249).
1 . -
0=—*U2—Ixx( (5-25).
1Ixx
— % U2 = Ixx@ (5-26).
Ixx
4 (5-27).
¢ Ixx? vz
Por ende, el vector de estado estable es para Roll Y Pitch:
Xpitch = [0 ! 0]
PEEEZ T w2 (5-28).
Xroll = [0 Iyy? 0]
Para el angulo YAW estaré definido por:
X=1[0 1 0] ( 5-29).
1272

En el vector de estado estable se puede observar que existe una tercera
variable de estado la cual corresponde a una variable integral la cual se disefia con

el fin de eliminar el error de estado estacionario. Teniendo en cuenta lo anterior y
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los valores fisicos descritos en la seccion 4 la representacion numeérica discretizada
con un tiempo de muestreo de 5 ms para cada angulo Roll y Picht, por ende, las

variables de estado estarian dadas por:

X1 1 0.05 0 X1 0.365
X2 =< 0 1.0002 0 >*<X2>=<13.05> (5-30).

X3 0.05 0.0013 1 X3 0.0054

Para el caso del angulo Yaw extraia dada de la forma.

X1 1 0.05 0 X1 0.5695 5.31
X2 = 0 1.0004 0 )* X2 |=122.7808 ( )-

X3 0.05 0.0013 1 X3 0.0095

Para la matriz de perturbacion se asume que un motor esta girando el doble
de la velocidad del otro, esto hara que el angulo del sistema varie en su punto de
equilibrio, este fendmeno se presenta en los ejes de rotacion Xy Y como se plante6

en la experimentacién realizada para validar el modelo en la seccién 4.2.

BwXY = [02 * W 0] (5-32).

Dénde: W=W1...W4 dependiendo el eje que se esté controlando.

Para el caso del eje de Rotacion en Z, la matriz de perturbacién estara dada
por la disminucion de la velocidad de un par de rotores, ya sea M1y M3 o M2 y M4,

estara dada por:

BwZ = [0 2 * (—(wl —w3)) 0]’ (5-33).

Para la matriz de salida medible, se requiere medir y controlar el angulo de
la planta a través de la variacion de velocidad de los motores; por ende, la matriz de

salida medible para todos los ejes estara definida por:
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Cy=[010]; (5-34).

Por ultimo, la matriz de transicion directa como:

Dyu = [0]; (5-35).

La region seleccionada de polos se encuentra en la regién acotada entre S
a=1, ro= 377, teta= 0.4363 para el caso de los angulos Pitch y Roll. Retomando la
Figura 26, la region delimitada para la ubicacion de polos de los angulos Pitch y Roll

estaria dada por:

| 3
1 ??’(o
Yz
\ Q
\
I
)}
'S
: \377
7
o,
1z
/r
&
’ |
i a=1

Figura 27. Region de Ubicacion de Polos.

El control robusto permite calcular restricciones del sistema en cuanto a la
ubicacion de polos, restricciones como la tasa de decaimiento, el factor de
amortiguamiento y restricciones para la frecuencia natural de sistema; estas son
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restricciones que se utilizan para estabilizar el sistema, ademés de esto el control
robusto basa su teoria en incluir incertidumbres y perturbaciones dentro del modelo
matematico para el disefio del mismo. En el quadrotor se presentan algunas
incertidumbres como: incertidumbres como modificaciones del punto de trabajo o
set point en cualquiera de sus seis grados de libertad, imprecisioén en los pardmetros
medidos, y sobre todo la dinAmica no lineal no considerada dentro del modelo.

Para el caso de los angulos pitch y Roll, se tendran en cuenta
incertidumbres encontradas en la entrada del sistema con el fin de que el punto de
operacion del quadrotor pueda estar representado por un modelo politépico; es
decir, el controlador para el sistema trabajara en un area delimitada por rangos de
las incertidumbres pl y p2 planteadas para el sistema. De esta forma el sistema

guedara definido por:

Roll y Pitch:

U2 = (1450 % /30 * Pi — (1450 * /30 * Pi * L * K) (5-36).
Para YAW:

U4 = (1450 * /30 * Pi + 1450 * 7 /30 * Pi,) — (1450 * /30 * Pi (5-37).
— 1450 * /30 * Pi

Donde pi estara variando entre cuatro valores que formaran un sistema

politopico.
X1 1 0.05 0 X1 0.365 (5-38)
X2 | = 0 1.0002 O *1x21=1 13.05 |U2 '
X3 0.05 0.0013 1 X3 0.0054
X1 1 0.05 0 X1 0.365 (5-39)
X2 | = 0 1.0002 O *1x2]1=1 13.05 |U4 '
X3 0.05 0.0013 1 X3 0.0054
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Se define ply p2 los cuales representan la variacion en el ciclo de trabajo
en los motores del quadrotor y que estaran definidas entre los valores:

pl=[10.3]
p2=[-1-0.3]

El simbolo del menos indica que la variacién de ciclo de trabajo en un motor
se vera reflejada en el otro inversamente para lograr el equilibrio. De esta forma
tendremos un area de trabajo delimitada por el calculo del controlador teniendo en

cuenta las incertidumbres de la variacion del ciclo de trabajo.

Los resultados y ganancias halladas para el controlador LMI incluyendo

incertidumbres y paramétricas en la entrada fueron:

fRoll =[1.3550 0.1108 8] (5-40).
fyaw =[1.1410 0.1131 3.95]

Donde cada ganancia estard multiplicando a las variables de estado en todo
momento con el fin de garantizar la estabilidad del quadrotor en todo momento.

5.6 Simulacién de Controlador LMI Robusto para Roll, Pitch y Yaw:

Para la simulacién de los controladores disefiados se parte del esquema planteado
en la Figura 24, en donde se representa el sistema en modelo de bloques en lazo
abierto, en este caso se planteara una realimentacion de variables de estados
multiplicadas por unas ganancias de realimentacion de la ecuacion ( 5-40)., de esta
manera se cumplen la ley de control planteada en la ecuacion (5-4). A continuacién
se muestra la implementacion en simulink y los resultados obtenidos para los tres

angulos.
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Grafica 5. Respuesta del &ngulo Yaw Frente a la estrategia de control LMI robusta con un setpoint

5 grados.
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Gréfica 6. Respuesta del &ngulo Pitch Frente a la estrategia de control LMI robusta con un setpoint
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Gréfica 7. Respuesta del &ngulo Roll Frente a la estrategia de control LMI robusta con un setpoint

20 grados.

En las gréficas anteriores se puede observar como las incertidumbres

incluidas en esta seccion dentro del sistema, hace comportar al sistema estable
frente a perturbaciones externas; sin embargo, se presentan algunos sobre picos
del 2.5 % en la respuesta transitoria del sistema y cuando se realiza la perturbaciéon
externa. Cabe resaltar que estas simulaciones se realizaron sin tener en cuenta las
no linealidades presentes en el sistema y de manera independiente a cada

controlador, por lo cual se plante6 un modelo alternativo teniendo en cuenta algunas

109



consideraciones iniciales. En el capitulo 3, se mostrar4 una estrategia de control no
lineal la cual tendra en cuenta estas no linealidades al momento de plantear el
modelo y disefiar el controlador permitiendo asi una mejor respuesta sobre todo en

la implementacién en el sistema fisico.

5.7 Implementacién y Discusién de Resultados:

La implementacion del controlador se realizo en la quadrotor descrito en la seccion
4 del presente documento ademas de utilizar el banco de pruebas descrito en la
Figura 23, teniendo en cuenta la misma estrategia de suspension de ejes utilizada

en la validacion del modelo matematico aproximado.

Para la implementacion del controlador en el quadrotor se utilizo la tarjeta
Multiwii and Megapirate AlO Flight Controller, la cual esta disefiada para volar este
tipo de vehiculos aéreos no tripulados, ya que incluye sensores como acelerémetro
y giroscopio, los cuales son de vital importancia para el control de dichos vehiculos,
ademas de incluir un microcontrolador atmega 2560 que se programa mediante la

plataforma de desarrollo arduino.

De igual manera, se desarroll6 una aplicaciéon en Android, con la cual se
ajustaron las ganancias del controlador mientras el sistema se encuentra en
funcionamiento, permitiendo asi una mejor aproximacion de las ganancias halladas
en el disefio del controlador sobre todo la ganancia que multiplicara al término
integral.

Se disefd el controlador a partir de la multiplicacion de las variables de
estado por las ganancias calculadas por el algoritmo LMI plateado y calculado en
Matlab. Con la suma de estas, se halla una ganancia de realimentacion total que
realimentara el sistema por cada eje; las ecuaciones que describen el controlador

implementadas en el microcontrolador son:
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U1=AnguloX*F[0]

U2=gyroXrate*F[1]

U3 += (F[2]*Tm™error) “la sumatoria de error acumulado”
UT=U1+U2+U3 “Senal de control”

Donde AnguloX y gyroXrate se obtienen a partir de la lectura del sensor
MPU 6050 a un intervalo de muestra de 4- 5 ms, cabe resaltar que para el termino
integral se realizaron algunos ajustes en cuanto a limitadores de ganancia para no
causar saturacion en el sistema, es decir se limita la salida de este término entre un

valor maximo y minimo.

Para graficar la respuesta del sistema se desarroll6 una aplicacién en
Procesing la cual permite obtener el comportamiento de las variables de estado, en
este caso los angulos de rotacién, mientras el sistema esta en ejecucion. Estos
datos son transmitidos a la computadora via puerto serial permitiendo asi el
adecuado ajuste de las ganancias calculadas por el algoritmo LMI (Véase Anexo 1,
Anexo 2 Y Anexo 3). Esta aplicacion a su vez permite capturar los datos obtenidos
durante la ejecucion de la prueba del controlador de esta manera los resultados se

graficaron y se muestran a continuacion.
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Grafica 8. Resultados de implementacion fisica de controlador LMI Angulo Yaw.

Implementacién Control LMI Angulo Pitch
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Grafica 9. Resultados de implementacion fisica de controlador LMI Angulo Pitch.
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Gréfica 10. Resultados de implementacion fisica de controlador LMI Angulo Roll.

Si se observa en la Grafica 8, Grafica 9 y Grafica 10, existe una similitud
con las simulaciones presentadas en las Grafica 5, Gréafica 6 y Grafica 7 en cuanto
a la respuesta transitoria del sistema, la cual corrobora la robustez de esta técnica
de control a través de la realimentacion de estados teniendo en cuenta restricciones
LMI como la estabilidad cuadrética, ubicacion de polos en lazo cerrado y esfuerzo
de control, con el fin de garantizar la regulacion automéatica de cada uno de los
angulos presentes en la dinAmica del quadrotor. En cuanto a las perturbaciones se
observa que, aunque no coinciden en tiempos de ejecucion, su respuesta es similar
debido a que al momento de la implementacion es dificil hacer coincidir dicho

tiempo.
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Capitulo 6.

6 CONTROL DIFUSO T-S LMI PARA REGUAR LA ACTITUD DE UN
QUADROTOR.

La logica difusa es una rama de la inteligencia artificial que basa su teoria en el
planteamiento de teorias acerca de imitar el pensamiento humano y representarlo
en ecuaciones matematicas comprensibles para la maquina, la logica difusa se
encarga de modelar situaciones comunes de la vida cotidiana como caminar, corre,
estacionar el coche, etc., en sistemas computacionales; basicamente se encarga de
representar el pensamiento del humano en modelos matematicos comprensibles

para la maquina.

Alguna de las aplicaciones de la l6gica difusa esta enfocada en la
automatizacion de sistemas ya que por la naturaleza de su funcionamiento permite
incluir en el modelo analitico del sistema conocimientos del experto. Estos
conocimientos no pueden ser modelados matematicamente o son muy complejos
de incluir en el modelo del sistema; de esta manera se logran incorporar parametros
a través de una base de reglas de conocimiento las cuales son el componente
fundamental dentro del control difuso las reglas difusas tienen como representacion

general.

IF<Antecedente> THEN <Consecuente>
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De esta manera se pueden representar cualquier sistema de control a través
de reglas simples en donde se puede representar el sistema en su totalidad. El
antecedente es la parte de la regla que deben cumplir las variables y el consecuente
es la accidon que se debe cumplir si el antecedente se cumple, de esta manera en

sistemas de control se pueden encontrar reglas difusas como:

IF<EI error es Grande> THEN <Ganancia es Grande>
IF<EIl error es Medio> THEN <Ganancia es Media>

IF<EIl error es Pequefio> THEN <Ganancia es Pequefia>

Estas reglas pasan a través de un motor de inferencia difusa el cual es el
encargado de convertir las variables linglisticas entregadas por el usuario en

valores numéricos correspondientes al valor del antecedente ingresado.

El utilizar la l6gica difusa en los sistemas de control da lugar a lo que
conocemos como sistemas de control difuso; de esta manera se plantean dos
técnicas de control, el control difuso basado en inferencia tipo Mandamiy el control
difuso basado en inferencia Takagi Sugeno. Ambas estrategias de control se
diferencian en que el control difuso basado en inferencia Mandami basa su
funcionamiento en la utilizacion de conjuntos difusos en la entrada y salida del
sistema, y el control difuso con inferencia Takagi Sugeno tiene la capacidad de
representar sistemas no lineales a través de sistemas lineales simples ya que el
consecuente de cada regla se define como una combinacién lineal o una funcién
lineal de las variables de entrada. A diferencia del modelo tipo Mandami el modelo
Takagi Sugeno no considera defusificador ya que cada entrada del sistema tiene

una salida exacta.
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6.1 Modelo Difuso T-S del Quadrotor:

El modelo difuso T-S estd basado en la definicion de una serie de reglas con las
cuales se pretende modelar el sistema completo como una serie de subsistemas
lineales segun (Tanaka & Wang, 2004b, p. 36) el modelo difuso parte del modelo

de reglas como se presenta a continuacion.

If z1(t) is Mij and ...zp(t)id Mi THEN

x(t+1) = AiX(t) + Bi(t), i=12,...,7; (6-1).
{y(t) = CiX(t), i=12,...,r1.

Donde Mij son los conjuntos difusos y r es el niumero de reglas establecido
para modelar el sistema, X(t) es el vector de estados, u(t) es el vector de entradas
del sistema, y(t) es el vector de salida, Ai es la matriz cuadrada de elementos y z1(t)
...zp(t) son conocidas como las variables de premisa. Cada ecuacion lineal

consecuente representada por ¢ es conocida como un sub sistema.

La salida del modelo difuso puede ser inferida a través de:

_ 2o wi(z(0){AiX(¢) + Bi(t)} (6-2).
D= o Wiz (0)
x(t+1) = ) hiCAix() + Bui(t) (6-3).

El objetivo de esta investigacion es garantizar la estabilidad del quadrotor
respecto a sus tres angulos de rotacion o angulos de Euler (YAW, PITCH y ROLL)
teniendo en cuenta la velocidad con la que giran cada uno de estos en todo
momento. De esta manera la representacion matricial de estado estaria dada por la

siguiente ecuacion ( 3-72). En lo que respecta a la dinAmica rotacional del quadrotor
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y teniendo en cuenta que en este modelo se describen no linealidades del sistema
que se pueden ver como subsistemas; es decir un sistema difuso por cada
velocidad de Eje o Angulo de Euler utilizando el planteamiento difuso T-S para

describir el comportamiento del quadrotor.

Se define que:

11 = Iy—lz’ 12 = Ix—Iz 13 = Iy—Ix ( 6-4).
Ix ly 1z

La representacion en variables de estado para el Angulo YAW esta dada
por:

X4 x I3

o 0 1 ( 6-5).
X6_[ 0 X2*13]+[IZZ]*u4

Para el Angulo Roll estara dada por:

. [X6%12 0 1 ( 6-6).
X4_[ 0 X4*12]+[Iyy]*u3

Y por ultimo para la velocidad del angulo Pitch

X4 *11

Y 0 b ( 6-7).
Xz_[ 0 X6*11]+[Ixx]*u2

Donde las no linealidades del sistema se presentan en las variables de
estado X2, X4 y X6 presentes en la matriz A(x) con respecto a las demas variables

de estado que se tendran en cuenta a la hora de realizar el calculo de controlador.
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Sobre estas variables se plantea el modelo difuso T-S se plantea teniendo en cuanto
los pasos definidos en (Torres-Pinzén & Leyva, 2009).

Donde el primer paso consiste en definir las variables de programacion las
cuales se definen mediante la ecuacion.

X(t+1) = A(6(0)x(t) + Bu(6())d(¢) (6-8).

Para el caso del quadrotor las variables de programacion se definen

mediante la ecuacion.

[0 07]=[51(t) 62(t) 1= [X2 X4 ] (6-9).
0 W)= [61) 83(1)] = [X2 X6] (6-10).
(6-11).

[0 W)= 682t 63(D)]=[X4 X6]

De este modo los sistemas para cada una de las velocidades angulares que

se definen en la ecuacion anterior estaré definido por las siguientes ecuaciones:

_[%21) «13 0 ﬁ (6-12).
A3 =| S1(¢) * 13] * [IZZ] * 030
_[83(t) * 12 0 [U3] 6-13).
A2 =1""9 s e Tyl * 020 (o9
8311 0 [U2] (6-14).
AS1(¢) = [ ; 5200 *11] +| |- 010

Se puede observar en las ecuaciones ( 6-32). y ( 6-33). y ( 6-34). que las
matrices Bu2.61(t) a Bu3.63(t) son Constantes puesto que las variables de
programacion solo estan presentes en las matrices A15(t) a A36(t)
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Como segundo paso se obtienen los sub-modelos no lineales a partir de la
regla r = 2P donde p es la cantidad de variables de programacién seleccionadas en
el modelo y r corresponde a la cantidad de sub-modelos los cuales estan definidos

por valores de extremos minimos y maximos para cada sub-modelo.

51(t) = (61min, §1max)
52(t) = (62min, 52max) (6-15).
53(t) = (63min, 63max)

Donde las posibles combinaciones de los valores extremos de cada variable

de programacion estan definidas por:

(61min, §2min), (61max, 2min) ( 6-16).
(61min, 62max), (§1max, 62max)

(61min, §3min), (§1max, §3min) (6-17).
(61min, 63max), (§1max, 63max)

(62min, §3min), (62max, §3min) ( 6-18).
(62min, 63max), (§2max, 63max)

Teniendo en cuenta las ecuaciones ( 6-16). y reemplazando los valores en
las ecuaciones (6-12) a (6-14) y teniendo en cuenta que la matriz Bu es constante

en todos los subsistemas se obtienen los modelos:

Al = [11 * 602min UZ] (6-19).

0 -
11 * 61min] + [Ixx
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1= 82min 0 1. [UZ (6-20).
A2 = _-
[ 0 11 * §1max! + I&céc ( )
11+ 62max 0 ] 6-21).
A3 = N
[ 0 11« 61min! I();)zc ( )
11+ 82max 0 1 6-22).
A4 = S —
[ 0 11 * 6 1max! +_Ixx_
A5 = [12* 63min 0o 14[¥3 (6-23).
L 0 12« §1min! * Lllyy]
A6  [12 * 63min 0 1423 (6-24).
! 0 12« 61max! * lyy]
A7 — [12 x 63max 0o 14[Y3 (6-25).
! 0 12 x61min!  Liyy!
12 « §3max 0 [U3 (6-26).
A8 = _-
8 [ 0 12*61max]+ lyy
13 * §3min 0 [U4 (6-27).
A9 = ] —
9 [ 0 I3 *62mm] + IzUz4
_ [13*63min 0 [U4] (6-28).
AL0 = [ 0 13 * 62max] Ilﬁ ( )
_ [I3*63max 0 _] 6-29).
All = [ 0 I3 * 62min] + 15421 ( )
_ [I3*83max 0 (U4] 6-30).
Al2 = [ 0 I3 * 62max] 122

Como tercer paso se definen las funciones de pertenencia para cada

variable de programacion a partir de los extremos definidos en el paso anterior.

nsmall(§1) = % nbig(61) = 1 —nsmall(51)
nsmall(62) = % nbig(62) = 1 — nsmall(52) (6-31).
nsmall(8§3) = % nbig(63) = 1 — nsmall(53)

Como cuarto paso se construira la base de regalas Ri donde (i=123....n) de
los modelos difuso T-S; para el caso del quadrotor la base de reglas estara definida

por 8 reglas difusas.

R1: If 61 is small and 62 is small then (6-32).
X6(t) = A1%(t) + Bu2d(t)
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R2: If 61is big and 62 is small then (6-33).
X6(t) = A2X%(t) + Bu2d(t)

R3: If &1 is small and 82 is big then (6-34).
X6(t) = A3(t) + BuZd(t)

R4: If 61isbig and 62 is big then ( 6-35).
X6(t) = A4%(t) + Bu2d(t)

R5: If 61is small and §3 is small then ( 6-36).
X4(t) = A5%(t) + Bu3d(t)

Ré6: If 81 is big and 83 is small then (6-37).
X¥5(t) = A6X%(t) + Bu3d(t)

R7: If 81 is small and §3 is big then (6-38).
X4(t) = A7(t) + Bu3d(t)

R8: If 61isbig and 63 is big then ( 6-39).
X4(t) = A8X(t) + Bu3d(t)

R9: If 62 is small and 63 is small then (6-40).
X2(t) = A9(t) + Bu4dd(t)

R10: If 62 is big and 63 is small then (6-41).
X2(t) = A10(t) + Budd(t)

R11: If 62 is small and 63 is big then (6-42).
X2(t) = A11(t) + Budd(t)

R12: If 62 is big and 83 is big then (6-43).
X2(t) = A12(t) + Budd(t)

Teniendo en cuenta la ecuacion ( 6-8).El modelo difuso del quadrotor puede

ser escrito como.
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¥t +1) = ) Ri(AIE(D) + Bui(©)d(©)) (6-44).

r ( 6-45).
*(t) = (2 hi( 51,52, 63)Ai%(t)> + Budt

=1

Donde hi esta definida como:

h1(61,82) = nsmall(61) * nsmall(52)
h2(81,62) = nbig(61) = nsall(62)
h3(681,62,) = nsmall(61) = big(52)
h4( 81,62) = nbig(51) = nbig(52)
h5(681,63) = nsmall(61) = nsmall(53)
h6( 61,63) = nbig(61) * nsmall(53)
h7(61,63) = nsmall(61) = nbig(53) (6-46).
h8( 61,63) = nbig(61) = nbig(53)
h9(62,63) = nsmall(62) * nsmall(53)
h10( 62,63) = nbig(62) * nsmall(53)
h11(62,63) = nsmall(62) = nbig(53)
h12( 62,63) = nbig(62) + nbig(53)

6.1.1 Validacion del modelo:

Para realizar la validacion del modelo se utiliza los mismos parametros expuestos
en la seccion 4. La idea de la validacién consiste en que nuestro modelo difuso
disefiado tenga un comportamiento similar al planteado en la Grafica 1 y Gréfica 2
para los angulos (Yaw, Pitch y Roll) teniendo en cuenta los mismos parametros de
simulacién, y las no linealidades presentes en este modelo, de esta manera se

realizé la implementacién en simulink la cual se presenta a continuacion.
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Figura 29. Diagrama bloques simulink modelo difuso T-S quadrotor.

La validaciéon del modelo no lineal descrito en la figura anterior y el modelo

difuso T-S comparando los resultados en lazo abierto de las variables no lineales

del sistema, es decir las velocidades angulares para (YAW, PITCH y ROLL) y sus

angulos correspondientes se muestran a continuacion se muestran los resultados.
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Modelo no lineal vs Modelo difuso T-5 YAW
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Grafica 11. Resultado de la variable de estado del modelo no lineal y difuso T-S en lazo abierto

correspondiente al Angulo YAW.
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Grafica 12. Resultado de la variable de estado del modelo no lineal y difuso T-S en lazo abierto

correspondiente la velocidad angular del Angulo Yaw.
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Modelo no lineal vs Modelo difuso T-S PITCH
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Grafica 13. Resultado de la variable de estado del modelo no lineal y difuso T-S en lazo abierto

correspondiente al Angulo Pitch.
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Grafica 12. Resultado de la variable de estado del modelo no lineal y difuso T-S en lazo abierto

correspondiente la velocidad angular del Angulo Pitch

125



Modelo no lineal vs Modelo difuso T-5S ROLL
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Grafica 14.. Resultado de la variable de estado del modelo no lineal y difuso T-S en lazo abierto

correspondiente al Angulo Roll.
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Grafica 15. Resultado de la variable de estado del modelo no lineal y difuso T-S en lazo abierto

correspondiente la velocidad angular del Angulo Roll.
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Se puede observar de la Grafica 11 a la Grafica 15 la correlacidon que existe
entre el modelo no lineal de cada variable de estado con el modelo difuso T-S
correspondiente a las mismas variables de estado, para el caso de las velocidades

angulares existe una correlacion total después de cierto tiempo de transicion.

6.2 CONTROL DIFUSO TAKAGI-SUGENO.

El control TAKAGI-SUGENO (T-S) es considerado actualmente como una técnica
de control que plantea una solucién al control de los sistemas no lineales, ya que
este tipo de sistemas pueden ser planteados como una serie de sub sistemas
lineales con el fin de poder aplicar técnicas de control a los mismos. Una de dichas
técnicas que ha ganado gran popularidad en los ultimos afios debido al avance de

las herramientas computacionales es el control difuso T-S LMI.

Actualmente, la estrategia de control T-S es muy utilizada para controlar
sistemas no lineales, al utilizar dicha estrategia se permite observar el sistema no
lineal como la suma de varios sistemas lineales, permitiendo asi simplificar la
obtencién de un modelo matematico complejo que describa el comportamiento del
sistema. Con el modelo difuso T-S se permite incluir en el modelo dindmicas dificiles

de modelar tradicionalmente.

Como se observo en las gréficas Grafica 11 a Grafica 15, el modelo del
quadrotor es un sistema altamente no lineal, sobre todo en lo que respecta a sus
velocidades angulares. En esta seccion se planteara como alternativa para el control
del quadrotor la metodologia PDC (Compensacion distribuida paralela), ya que esta
técnica nos permite disefiar diferentes controladores; en este caso uno por cada eje
de rotacién del quadrotor, los cuales actuaran al tiempo con el fin de estabilizar el

quadrotor o mantenerlo en estado hovering, de esta manera se tendran tres sub
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modelos lineales uno por cada eje de rotacién (Yaw, Pitch y Roll) que a su vez
incluyen las respectivas velocidades angulares asociadas a estos, y se disefiard un
controlador por cada angulo de rotacion y velocidad angular asociada a esos. Esto
se logra gracias al planteamiento del modelo difuso del quadrotor visto en la seccion

anterior.

De esta manera por cada regla establecida en el planteamiento del modelo
difuso se establecera una relacion con cada regla del control establecida para el
modelo, de esta manera entre el modelo y el control difuso compartiran los mismos
conjuntos difusos de los antecedentes del modelo como se define en (Lin, Wang,
Lee, & He, 2007, p. 181). Asi, el disefio del control difuso T-S planteado mediante

la metodologia CDP se define en las siguientes ecuaciones:

Ri:IF 61is Mil and... and §j is Mji Then ( 6-47).
u(t)=Fi x(t) i=1,....r

De esta manera segun (Lin et al., 2007, p. 182) el modelo difuso T-S del

sistema total puede ser planteado por la ecuacion:

T

T wiFix(t

u(t) = ‘—1‘:' : w_c()=2hiFix(t) (6-48).
i=1 Wl e
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6.2.1 Estabilidad para sistemas difusos T-S en lazo abierto.

Para calcular la estabilidad del sistema al igual que en la seccion 5.1.1 se utiliza las
funciones de Lyapunov cuadraticas ya que estas también son aplicables a sistemas

difusos T-S si se considera el sistema en lazo abierto con u(t) =0 se obtiene que:

X(t) = z hi(8(t))Aix(t) ( 6-49).

De igual manera, como se plante6 en la seccién 5.1.1, para asegurar la
estabilidad asintética del sistema se puede lograr si se tienen en cuenta una funcion
cuadratica de la forma V(x(t)) = x(t)TPx(t). Si se calcula la derivada temporal y se

tienen en cuenta la ecuacion ( 6-49). se obtiene que (Tanaka & Wang, 2004b, p.
38).

V() = x(O)T[X1_, hi(8())Aix(t)]x(t) < 0 (6-50).

Y si se tienen en cuenta que hi >0y Yi_, hi(6(t)) =1 el sistema es

asintéticamente estable si existe una matriz comun P tal que:

{ATP + PAI <0 4 (6-51).

el
P>0

Donde P es una matriz simétrica definida positiva € R™", la ecuacion
anterior indica que se debe encontrar una funcién Lyapunov comun a todos los

subsistemas Ai diseflados en el modelo difuso T-S.
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6.2.2 Estabilidad para sistemas difusos T-S en lazo Cerrado:

Si se tiene en cuenta el planteamiento de la ecuacion (6-20). y se reemplaza
en la ecuacién ( 6-48). se describe la dinamica del sistema en lazo cerrado y estaria

dado por:

x(t) = hi(9)

Ai (2 hj( 5)ij(t)> + Bix(t)] ( 6-52).

Los cambios solo afectaran a la matriz A del sistema ya que en esta se
presentan las no linealidades del sistema la matriz B sera constante para todos los

subsistemas.

£(0) = ) ) hi(8) i HIAIF) + Bilx() (653).

i=1 j=1

De esta manera y teniendo en cuenta lo expresado en (Tanaka & Wang,

2004b, p. 86) la ecuacién anterior puede ser descrita como:

(6) = Z hi2( 8) Gii x(¢) + 2 Z Z hi(8)hj(8) (GU * Gﬁ) x(6)

2
j=1j>1

( 6-54).
Donde para el sistema Gij = AiFj + Bi
Si se define una desigualdad matricial para establecer la condicion de
estabilidad asintética, se toma la definicién de estabilidad en lazo abierto definida

en la seccion 6.2.1 y se aplica al sistema difuso T-S definido en la ecuacion ( 6-54).

se obtienen que.
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T ror .. .. T .. ..
X = {z hi2(8) (Gii"P + PGii) + 2 Z Z hi(8)hj(5) [(G” * G”) P+p <w>]}x(t) <o (659
i=1

2
j=1j>1
En (Tanaka & Wang, 2004b, p. 87) se establecen ciertos Teoremas y se

comprueba su efectividad. Algunos de estos teoremas seran herramientas

fundamentales a la hora de disefiar un controlador difuso para nuestro sistema.

Teorema 1: El equilibrio del sistema difuso planteado en ( 6-54). es
asintoticamente estable si existe una matriz simétrica definida positiva P tal que :
p>0
GiiTP + PGii < 0
Gij + Gjiy" Gij + Gji L 6-56
( . >P+P<T)SO,]>1 ( )-

Donde la definicion anterior se cumple si 'y solo si hi(8) n hj(5) #
0,V t.

Si se reescribe la ecuacion anterior de forma lineal basta con multiplicar por
P~1 en ambos lados de la desigualdad, definiendo asi una nueva variable en ambos

lados de la desigualdad precisando una nueva variable W = p~1.

Teorema 2: el sistema difuso T-S planteado en la ecuacion ( 6-54). es
asintéticamente estable para algunas ganancias de realimentacion Fi si existe una
matriz simétrica definida positiva W tal que:

AiW + WAIT + BiYi+Yi"Bi" <0, i=1,..,r

AW + WAIT + AjW + WAjT + BiYj + YjTBiT + BjYi+Yi"BjT <0 i<j<r
Siendo Yi = FiW de modo que para W>0, se tiene que Fi = YiWw 1!

(6-57).

6.3 Formulaciones de diseiio LMI para el Control difuso T-S.

En este se plantean restricciones LMI al controlador Difuso con el fin de mejorar la
dindmica del quadrotor. Las condiciones de disefio que se formulan a través de las
restricciones LMI son: garantizar una tasa de decaimiento, limitacion en el esfuerzo

de control y rechazo a perturbaciones.
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6.3.1 Formulacién LMI para el disefio de control Hoo.

Si se considera el sistema difuso T-S incluyendo perturbaciones se obtiene

que:

x(t) = Z hi(Aix(t) + Bui(t) + BWW (t))
i=1

r ( 6-58).
2(t) = Z hi(8)(Czix(t) + Dzul(t) + DzwW (£))

=1

Donde al igual que lo definido en la seccién 5.2 donde el minimo nivel de

atenuacion se puede lograr si:

sup llz]|12
[lw(®)[|L2 # 0 ||w]|l2

De igual manera se define un teorema el cual garantizara una maxima

norma Hoo de la relacion Salida Perturbaciones.

Teorema 3: EIl sistema difuso planteado en ( 6-54). es asintéticamente

. . . C . . lzl|2 ..
estable si para algunas ganancias de realimentacion Fiy Wiz <y Si existe una

matriz simétrica definida W € R™™" y una matriz Yi € R™"  tal que:
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'(1 {AiW + WAIT + AjW + wa;jT +}) Bwi + Bwj W (Czi + Czj)T\T
2 BiYj + YjTBi" + BjYi + Yi'BjT 2 2
. . T
(Bwi -I-ZBW]) o 0 <0 (659
Czi+ Czj
() o

Donde W =P 1y Fi=Yiw1

6.3.2 Formulacién LMI para la tasa de decaimiento.

En el disefio de controladores difuso tipo T-S se debe tener en cuenta el
comportamiento transitorio solo la tasa de decaimiento, como es conocido este
factor se encuentra directamente relacionado con la velocidad de respuesta del
sistema que para el caso del quadrotor es fundamental por considerarse una planta

rapida debido a dinamica de sus actuadores.

El propdsito de esta formulacion LMI es encontrar el mayor « tal que:

lim e*t||x(0)|| =0 (6-60).
t— 4+

De esta manera, una condicion suficiente que cumpla con el requerimiento

de la ecuacion anterior para todas las trayectorias sera:

V(x) <2« V(x) (6-61).
El Teorema que se define a continuacion se conoce como una
representacion especial de la ubicacién de polos sobre el sistema en lazo cerrado
dentro de la regidon S(x). A continuacion, se muestra una representacion gréafica de

este caso:
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Figura 30. Region de Ubicacion de Polos S(x).

Teorema 4: Los polos en lazo cerrado del sistema difuso planteado en (
6-54). se ubican en la region S(«) si existe una matriz simétrica definida positiva W

tal que:

AiW + WAIT + BiYi+Yi"BiT +2 x W < 0, i=1,..,r
AiW + WAIT + AjW + WAjT + BiYj + YjTBiT + BjYi + Yi"BjT + 4 x W <0 i<j <7
Siendo Fi = Yiw ™1 (6-62).

6.3.3 Formulacién LMI para la Restriccion en la Entrada de Control.

Por ultimo, se define un teorema el cual tiene en cuenta la limitacion del sistema; en
este caso el quadrotor frente a las sefiales de control que inciden sobre este. Si bien
este problema es conocido dentro del campo de los sistemas automaticos, no es
trivial de solucionar ya que un mal célculo o restriccion sobre esta causaria

inestabilidad en el sistema.
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Teorema 5: Asumiendo que las condiciones iniciales del sistema difuso
planteado en ( 6-54). son x(0) la restriccion de acotamiento en el esfuerzo de control
||u(t)||2 < u es aplicada en todo tiempo t > 0 si existe una matriz simétrica definida

positiva W tal que:

[ 1 x(O)T]ZO W Yi

T
>
x(0) W 'y #21]_0

(6-63).

Donde W = P~ lyYi = FiW.

6.4 Simulacién de Controlador Difuso T-S LMI Robusto para Roll, Pitch y Yaw:

Para el disefio del controlador Robusto difuso T-S de deben resolver las
desigualdades lineales matriciales planteadas en las ecuaciones ( 6-59). , ( 6-62). y
( 6-63). Con el fin de minimizar y optimizar el controlador se pretende encontrar los
W vy Yi que minimicen las perturbaciones en el sistema para que garantice las

limitaciones acerca de la tasa de decaimiento y reduzca el esfuerzo en el control.

Con la solucién de este algoritmo de control o con la solucién de las
respectivas LMI se encontrardn las ganancias Fi o la combinacion de estas que
mejor estabilice el sistema o subsistemas en los cuales se dividié el modelo del

quadrotor.

En el caso del quadrotor, se controlaron los angulos de rotacién, y a su vez
la velocidad con la que giran los mismos. Se disefié una alternativa para el control
de este tipo de vehiculos a partir del modelo difuso de los mismos, teniendo en
cuenta los parametros fisicos del mismo los cuales fueron presentados en la seccién
(3-112).

A cada uno de los subsistemas encontrados a partir de modelo difuso T-S

se le adicion6é un término integral con el fin de eliminar el error de estado
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estacionario en todos los &ngulos de navegacion. De esta manera, el sistema difuso

completo para el quadrotor se define en la siguiente ecuacion:

x(t) = AX(t) + BwW (t) + BuU(8(t))d(t) (6-64).
#(t) = CzX(t) + DzwW (t) + Dzud(t)

Donde:
_Q_ _¢_
) ) 0)
X(t) = g W(t) = g z=[0 0 ¥] 5(t)=|g
» v 4
78 Ly ]
2 0 1 0 0 0 0
X = _ _
0 0 0 W, (ly — Iz) 0 0 « (Iy — Iz)
Ix Ix
0 0 0 1 0 0
0 lp*(lx—lz) 0 0 0 (.D*(Ix—lz)
ly Iy
0 0 0 0 0 1
0 9*(Iy—1x) 0 Q.)*(Iy—lx) 0 0
Iz 1z
0 0 0
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Como se planteo al inicio de esta seccion, se disefid un controlador difuso
para cada angulo o eje de rotacion, teniendo en cuenta el planteamiento de
restricciones LMI de tal forma que se pueda encontrar unas ganancias Fi para cada
variable de estado incluyendo la variable integral que minimice la norma Hoo,
satisfaciendo el esfuerzo de control y la tasa de decaimiento para todos los
submodelos lineales planteados mediante el modelo difuso T-S. Los valores de «< y
1 seleccionados para el controlador son x= 4s~! y u=6, es decir que el sistema
tendra un tiempo méaximo de establecimiento de 4« s, de igual manera el valor

umbral de saturacion de la sefial de control, corresponde a p=6.

Si se resuelve el algoritmo de optimizacion planteado al inicio de esta sub
seccion el cual consiste en desarrollar las restricciones LMI para cada una de los

angulos de rotacion y las velocidades angulares asociados a estos, se desarrollaron
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las restricciones LMI con el toolbox de Matlab (Pascal Gahinet et al., 1995, p. 162)

para el desarrollo de este tipo de desigualdades matriciales.

De esta manera, se obtienen las ganancias de realimentacion para cada
uno de los controladores difusos planteados teniendo en cuenta las restricciones
LMI ganancias de control difuso T-S {F1,....,Fr}:

Las ganancias calculadas para el controlador LMI difuso T-S para el angulo
Yaw son:

F1=1[32.4625 0.2128 9.2076]
F2 =1[40.0440 0.3865 11.3539]
F3 =1[48.1779 0.4759 13.6463]

F4 =1113.4304 1.2961 32.0011]

Las ganancias calculadas para el controlador LMI difuso T-S para el angulo
Pitch son:

F5=[27.9511 0.2039 7.0310]
F6 =[32.8532 0.2801 8.2594]
F7 =[34.1380 0.2900 8.5791]

F8 = [65.1500 0.8164 16.2951]

Las ganancias calculadas para el controlador LMI difuso T-S para el angulo
Roll son:

F9 =[37.4608 0.1917 13.6693]

F10 = [36.3478 0.2367 13.2763]
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F11 = [37.0744 0.2252 13.5397]

F12 = [65.4798 0.6350 23.8342]

La ley de control difuso T-S incluyendo restricciones LMI para cada uno de

los angulos planteados estara definida por (Tanaka & Wang, 2004b, p. 36)

uYaw(t) = h1F1 + h2F2 + h3F3 + h4F4 (6-65).
uPitch(t) = h5F5 + h6F6 + h7F7 + h8F8 (6-66).
uRoll(t) = h9F9 + h10F10 + h11F11 + h12F12 (6-67).

6.4.1 Modelo Simulink.

A continuacion, se presenta el esquemético en simulink para cada uno de los
controladores difusos T-S con restricciones LMI y sus resultados correspondientes.
A su vez se presenta la comparacion directa con el disefio del controlador robusto
LMI planteado en la seccién 5 de este documento, ademds las simulaciones y
discusion de resultado acerca de los resultados de ambas estrategias de control

aplicadas para regular la actitud de un vehiculo aéreo no tripulado tipo Quadrotor.
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Figura 31. Implementacién controladores difusos T-S LMI (Roll, Pitch y YAW) en Simulink.

Donde cada uno de los bloques, control difuso LMI Roll, control difuso LMI
Pitch y control difuso LMI Yaw estan compuestos en su interior por una funcion que
calcula las mejores ganancias Fi de acuerdo al valor de las entradas o variables de
estado para cada angulo, teniendo en cuenta las funciones de membresia definidas

en la ecuacion ( 6-11).. A continuacién, se muestra el esquematico para el angulo
Roll.
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Figura 32.Interior de bloque control difuso LMI Roll y definicién del blogue o funcién para el

calculo de las ganancias Fi dependiendo el valor de las variables de estado en la entrada.

De acuerdo a la figura anterior, se observa que el bloque definido como
calculo de ganancias difusas Roll posee en su interior una funciéon que itera de
acuerdo al valor que tomen las variables de estado Roll y dRoll con las funciones
de pertenecia definidas en la ecuacion ( 6-11)., hallando de esta manera las
ganancias mas optimas que se adapten al sistema siempre y cuando estén
contempladas para los vectores ganancias F definidas para este angulo, es decir
las ganancias F9,...,F12. Cabe resaltar que para los otros dos ejes de rotacion Yaw
y Pitch se sugiri6 el mismo algoritmo; sin embargo, se cambié el valor de los
vectores de las ganancias F segun lo arrojado como resultado al resolver las LMI

para cada uno de estos, y los minimos y maximos de las funciones de pertenecia.

De esta manera se obtuvieron los siguientes resultados en Simulacién:
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- Para el angulo de Rotaciéon Yaw
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Grafica 16..Respuesta del angulo Yaw Frente a dos estrategias de control LMI robusta y control
difuso T-S LMI

- Para el angulo de Rotacion Pitch

Control LI vs Control Difuso T-5 LI Angulo Pitch

12 T T T T T
0=
s
i
!
i
L. -
8y
1
= r
= ]
i {
o GFH-- —
E i
2 i
< t
4 |- -
2 : : —— Respusasta Cortrol LI |
—==Respuesta Control LMl Difuso T-5
0 | | i | | i
0 1 2 3 4 5 i 7 8 9 10

Tiempo

Grafica 17.Respuesta del angulo Pitcht Frente a dos estrategias de control LMI robusta y control
difuso T-S LMI
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- Para el angulo de Rotacién Roll.
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Grafica 18.Respuesta del angulo Roll Frente a dos estrategias de control LMI robusta y control
difuso T-S LMI

La simulacién consistié en realizar la implementacion de la estrategia de
control difusa T-S planteada en este capitulo para cada uno de los ejes de manera
simultanea, ya que durante el proceso se observo la incidencia que se tienen al
implementar un controlador entre los ejes. Para esto, la técnica de control difuso T-
S presenta ciertas ventajas sobre la estrategia de control robusta LMI ya que cuando
el sistema se ve afectado por cambios en sus pardmetros iniciales, es necesario
realizar la ponderacién entre varios conjuntos de vectores de ganancias con el fin
de garantizar la estabilidad del sistema en sus tres ejes de rotacion, esto se debe
ya gue este es un sistema extremadamente sensible a los cambios de su dinamica

y perturbaciones (en este caso simuladas).

143



En la simulacion el setpoint establecido para los angulos fue: YAW=5
grados Pitch = 10 grados y Roll=20 grados. Se escogieron valores angulares los
cuales no son tan usuales para el quadrotor puesto que no es comun que gire tantos
grados a la vez en sus tres ejes de rotacion; sin embargo, esto sirve para comprobar

la robustez de ambas estrategias de control en simulacion.

Segun la Grafica 176, Grafica 17 y Grafica 18 se puede observar en las
dos estrategias de control (control robusto LMI y Control Difuso T-S LMI) una
respuesta adecuada en estado estacionario, ya que en los tres angulos de rotacion
no se presenta error de estado estacionario. Para el caso de la respuesta transitoria
del sistema se observa como la estrategia de control robusta LMI responde mas
rapido a este cambio; no obstante, se observa a la vez como se presentan
sobrepicos en las graficas lo cual no es 6ptimo para estabilizar el quadrotor. Por otro
lado, la estrategia de control Difuso T-S LMI disminuye notablemente el sobre pico
para cada uno de los angulos sin afectar el tiempo de respuesta presente en cada
uno de los angulos, esto a su vez se debe a la ponderacion a través de los vectores
de realimentacion de velocidades angulares ya que permite al sistema estar bajo

area de operacioén delimitado por los vectores de ganancias.

En la Grafica 176, Grafica 17 y Grafica 18 se simulé una perturbacion en
cada una de las entradas del sistema es decir en (u2, u3 y u4), con el fin de
comprobar la respuesta de las estrategias de control simuladas frente a
perturbaciones. De igual manera, se presentd la misma respuesta que en el caso
de la respuesta transitoria del sistema, ya que la estrategia de control difuso T-S
LMI present6 mejores resultados al atenuar estas perturbaciones de una manera
eficiente, a diferencia de control LMI que corrige el cambio provocado por la

perturbacion, pero genera a su vez grandes sobre picos al momento de realizarla.
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6.5 Implementacion y Discusion de Resultados.

Al igual que en la seccion 5.7 la implementacion se realizé utilizando el mismo
quadrotor y con la misma tarjeta de control; sin embargo, el algoritmo de control
cambia puesto que en este controlador existen un conjunto de vectores de
ganancias sobre las cuales el sistema decide cudl utilizar dependiendo la region en
donde se encuentre, operando el algoritmo definido del célculo de ganancias
descrito anteriormente. Dicha funcion itera de acuerdo al valor que tomen las
variables de estado de cada uno de los angulos con las funciones de pertenencia
definidas para cada uno de estos, hallando de esta manera las ganancias mas
Optimas que se adapten al sistema siempre y cuando estén contempladas para los
vectores ganancias F definidas para cada angulo, es decir las ganancias F1,...,F16.
Cabe resaltar que para los todos los ejes de rotacion se implementé el mismo
algoritmo; sin embargo, se cambid el valor de los vectores de las ganancias F segun
lo arrojado como resultado al resolver el algoritmo de optimizacion LMI para cada
uno de estos, y los minimos y maximos de las funciones de pertenencia. A

continuacion, se presenta el algoritmo general de implementacion.
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Grafica 19. Algoritmo general de implementacion controlador difuso T-S quadrotor.

El objetivo del algoritmo es iterar de acuerdo al valor de las variables de
estado las funciones de pertenencia multiplicadas por los vectores de ganancias

mostrados en la seccion. 6.4 de esta manera calcular las mejores ganancias para
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el sistema, es decir el controlador estd acotado por una region en donde se

garantiza su 6ptimo funcionamiento.

De igual manera, para graficar la respuesta del sistema se desarrollé una
aplicacion en Procesing la cual permite obtener el comportamiento de las variables
de estado, en este caso los &ngulos de rotacion, mientras el sistema esta en
ejecucion. Estos datos son transmitidos a la computadora via puerto serial
permitiendo asi el adecuado ajuste de las ganancias calculadas por el controlador
difuso T-S (Véase Anexo 4, Anexo 5 Y Anexo 6). Esta aplicacion a su vez permite
capturar los datos obtenidos durante la ejecucion de la prueba del controlador y de

esta manera, los resultados se graficaron y se muestran a continuacion.
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Grafica 20. Resultados de implementacidn fisica de controlador Difuso T-S LMI Angulo Yaw.
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Grafica 22. Resultados de implementacidn fisica de controlador Difuso T-S LMI Angulo Roll.
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Segun los resultados obtenidos al momento de implementar el controlador,
se observa como existe correlacion entre la simulacion plateada en la Grafica 16,
Grafica 17 y Grafica 18, y los datos obtenidos mediante la experimentacion
mostrados en la Grafica 20, Grafica 21 y Grafica 22. En lo que respecta a la
respuesta transitoria del sistema, si se observa la Grafica 20 en donde se
implemento el controlador difuso LMI para el &ngulo yaw, la respuesta es similar a
la de la simulacién, pero no exacta; esto se debe a que en el momento de encender
los 4 rotores para controlar este movimiento ocurrié cierta interferencia en la toma
de datos debido al colchdn de aire que producen al momento de tener los cuatro
rotores encendidos. Con respecto a la experimentacion de los angulos Pitch y Roll
(véase Grafica 21 y Grafica 22), se ve una relacion similar con lo que se observa
en las simulaciones de las Grafica 17 y Grafica 18 teniendo en cuenta las mismas
caracteristicas en simulacion planteadas. Cabe resaltar que el tiempo de la
simulacion y la experimentacion en donde se aplica la perturbacién no coincide
debido a que es complejo calcular el mismo tiempo en el sistema fisico; sin embargo,
se observa que ambas sefiales presentan una forma de onda muy similar para

ambos casos.
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Capitulo 7.

7 DISCUSION Y RESULTADOS.

Los datos experimentales son la herramienta con la cual se comparan las dos
estrategias de control planteadas en esta investigacion, si es bien conocido que la
simulacién nos da un acercamiento al comportamiento real del sistema y que con
esta se pueden disefiar estrategias de control, se observa que en la practica influyen
diferentes aspectos que no son faciles de simular y que afectan la dinamica real del
sistema. Es por esto que los datos obtenidos del sistema fisico nos entregan una
vision mas real del comportamiento del sistema ya que esto nos proporcionan
informacion como perdida de ruido en los datos censados, incidencia del tiempo de
muestreo y demas variables que son importantes a tener en cuenta a la hora de
implementar estrategias de control, sobre todo en este tipo de quadrotores que por
la dinamica de sus actuadores generan ruido en transmision de las sefales
correspondientes a los angulos de rotacion de las mismas, enviadas a la
computadora para su respectiva visualizacion e interpretacién como se muestra a

continuacion.
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Grafica 23. Respuesta del angulo Yaw Frente a dos estrategias de control LMI robusta y control

difuso T-S LMI Implementado.

Control LMI vs Control Difuso T-5 LMI Angulo Pitch

= T T T i i i
18- : : : : :
16~ -
14 -
12 .............................................................................................................. —
10_ ...................

8_ —
] O O OO OO OO SOOI RO SO SPR S s S -

: ‘ : : ‘ ‘ — Respuesta Control LM

THE .............................................................................. TSSO ST _
0 i i I I i i i I I

0 1 2 3 4 5 6 7 g 9 10

Tiempo

Grafica 24. Respuesta del angulo Pitch Frente a dos estrategias de control LMI robusta y control
difuso T-S LMI Implementado
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Control LMI vs Control Difuso T-5 LMI Angulo Roll
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Grafica 25. Respuesta del angulo Roll frente a dos estrategias de control LMI robusta y control
difuso T-S LMI Implementado.

Una vez disefiados los controladores robustos LMI y Difusos LMI T-S para
controlar la actitud del quadrotor se presentan ciertas ventajas y desventajas al
momento de implementar ambas estrategias de control, sobre todo en este tipo de
aeronaves. Si se comparan los resultados obtenidos para cada angulo de rotaciéon
se observa que la estrategia de control Difuso T-S basada en LMI presenta mejor
comportamiento dinAmico en el sistema que la estrategia de control Robusta LMI,
sobre todo a lo que respecta a sobre picos de la sefial en el estado transitorio del
sistema debido a que el quadrotor es una planta rapida que idealmente esta
suspendida en el aire. Un sobre pico de dos o mas grados en cada angulo generaria
un desplazamiento no deseado del vehiculo y con esto posibles choques en su
ambiente de vuelo; otra ventaja es que el rechazo a perturbaciones externas es

notorio en este controlador, aunque las perturbaciones realizadas
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experimentalmente son fuertes, el comportamiento del sistema es satisfactorio

frente a estas, lo que ratifica la robustez de esta estrategia de control.

Por dltimo y quizas la ventaja mas importante, es el modelo planteado
puesto que al modelar el sistema a través de logica difusa, este permite sub dividir
el sistema en sistemas lineales lo cual permite incluir aspectos no lineales del
modelo matematico en el sistema y asi disefiar una estrategia de control teniendo
en cuenta las mismas, mientras que en el modelo robusto LMI fue necesario realizar
una serie de simplificaciones y descarte de las variables que hacen el sistema no
lineal para poder disefiar la estrategia de control. Por otro lado, la estrategia de
control robusta LMI presenta ciertas ventajas frente a la estrategia de Control Difuso
T-S basado en LMI, una de estas es el tiempo de respuesta en el régimen transitorio,
aungque genera sobrepicos al momento de implementar la misma. Otra de las
ventajas que presenta, es su facilidad de implementacibn comparada con la
implementacion del controlador Difuso T-S LMI; sin embargo, hay que realizar un

ajuste de ganancias para lograr un mejor rendimiento.

A continuacion, se presenta el control difuso implementado para controlar

los tres ejes de rotacion.
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Grafica 26. Control Estabilidad Medido en los tres ejes de Rotacion.

Se puede observar en la grafica, como al implementar el controlador difuso
TS basado en LMI, el sistema se vuelve mas estable reduciendo el error y la
estabilidad del quadrotor. Mientras el error en el banco de pruebas estaba entre -3
a 3, paso a estar entre -1.5 y 1.5 grados en vuelo hovering. Para el caso de todos
los &ngulos, esto se debe a que el controlador Difuso T-S se anticipa corrigiendo el
error de las variables de estado de velocidades angulares antes de que este afecte
los &ngulos de rotacion; también se puede observar en los videos de anexo como
se puede incrementar la velocidad de los rotores sin que haya afectacidén en la

estabilidad del quadrotor.
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Capitulo 8.

8 CONCLUSIONES Y FUTURAS LINEAS DE INVESTIGACION.

En esta investigacion se presentaron dos formas de modelar el vehiculo aéreo no
tripulado tipo quadrotor: una el modelo matematico presentado en el capitulo 3 en
donde se modela el sistema por medio de las ecuaciones de Euler LaGrange. En
esta seccion se entrega un aporte en cuanto a la explicacion primordial del
funcionamiento del vuelo de quadrotor llegando al modelo matematico del sistema
a través de la representacion de ecuaciones de estado; en el capitulo 4 se valida el
modelo a través del acondicionamiento de los sensores necesarios para la
adquisicién de las variables de estado del vehiculo quadrotor real; esto permitié
validar este modelo través de la metodologia descrita en la seccion 4.2, en la cual
se constato la correlacion entre los datos de la simulacion en Matlab con los datos

adquiridos por la planta real para cada uno de los ejes de rotacion del quadrotor.

Como segunda forma de modelado del sistema quadrotor, se presento el
modelo a través de légica difusa, mas especificamente utilizando el método Takagi
Sugeno, el cual se construyd con la metodologia propuesta por (Torres-Pinzon &
Leyva, 2009). De esta manera, se logré modelar el quadrotor como una serie de sub
modelos lineales construidos con base a reglas difusas entregadas a partir del
modelo matematico y la experiencia del operador del vehiculo quadrotor. Los
resultados al momento de validar este modelo del quadrotor fueron satisfactorios
puesto que al comparar los resultados del modelo difuso T-S disefiado con los datos
del modelo matematico no lineal existe una relacion en su comportamiento a traves

del tiempo, en sus magnitudes de velocidad y magnitudes angulares (véase Grafica
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11 a Grafica 15). De esta manera, se comprobé el comportamiento de ambos
modelos bajo los mismos pardmetros iniciales en la simulacién, asi se obtuvieron
dos modelos confiables que sirvieron como base para disefiar e implementar

estrategias de control que permitieron garantizar la estabilidad del quadrotor.

Para la implementacion de los controladores se utilizé el dron descrito en
las secciones 2.4 y 4, éste quadrotor tiene multiples ventajas al momento de
implementar estrategias de control, como su plataforma de acceso libre en la tarjeta
de vuelo y en los controladores de velocidad de los motores, ya que estos permiten
ser programados facilmente de acuerdo a los requerimientos del disefio. Esto
permite que sea una plataforma apta para la experimentacién en este tipo de
vehiculos y sea indicada para cuando se estd empezando a programar estos
vehiculos; esto se debe a que sus motores no generan tanto torque y el material de
sus hélices permiten el riesgo de accidente al momento de poner en marcha el
vehiculo disminuya. Una desventaja que presenta este tipo de vehiculos es el
material en el que esta construido su marco puesto que es de baquela la cual se
quiebra facilmente al momento de sufrir choques; sin embargo, esta es facil de
reparar, por esta razdn se construyeron bancos de prueba y se controlé las

experimentaciones con el fin de evitar dafios en el quadrotor.

En esta investigacion se propuso la utilizacién de dos estrategias de control
con el fin de asegurar la actitud o estado en hovering del quadrotor y asi garantizar
la dinAmica en sus tres ejes de rotacion, en presencia de perturbaciones. Para el
caso de ambas estrategias de control, se utilizé la metodologia por realimentacion
de estados, ambas basadas en desigualdades matriciales lineales. De igual forma,
se tuvieron en cuenta requerimientos de disefio tales como especificaciones
transitorias, tiempo de establecimiento, sobre pico maximo, perturbaciones
externas, nivel de rechazo de perturbaciones, estabilidad robusta y error de estado

estacionario.
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En el capitulo 5 de esta investigacion, se disefid e implementd un
controlador robusto basado en LMI’'s para regular la actitud de un quadrotor; se
realizd una aproximacion a la formulacion de restricciones a través de
desigualdades matriciales lineales y representacion de incertidumbres paramétricas
del sistema para el caso de la entrada. Se disefi6 el controlador robusto para cada
uno de los ejes de rotacion teniendo en cuenta cada uno de estos aspectos
fundamentales en la dinamica de sistemas automaticos como lo son: rechazo a
perturbaciones externas, localizacion de polos en lazo cerrado y limitacion en el
esfuerzo de control. Cabe resaltar que esta estrategia de control es solo aplicable a
sistemas lineales o con estabilidad en rango pequefio de operacion; para esto fue
necesario realizar al modelo no lineal planteado una serie aproximaciones
acercando nuestro modelo a un modelo lineal (véase seccion 5.5) lo cual es un gran
aporte si se quiere implementar estrategias de control lineal en este tipo de

sistemas.

De igual manera, en este capitulo se presentd la metodologia de disefio
utilizando toolbox de Matlab LMI e implementacion de este controlador en el
quadrotor; se constato su validez mediante la comparacion de resultados obtenidos
a través de la simulacion de Matlab (véase Grafica 5, Grafica 6 y Gréfica 7), y los
resultados obtenidos en el sistema fisico (véase Grafica 8, Grafica 9 y Gréfica 10).
En ambos casos se obtuvo una respuesta satisfactoria y similar para la regulacion
de la actitud del quadrotor; sin embargo, esta estrategia presentd algunos
inconvenientes en cuanto a sobre paso maximo en la respuesta transitoria del
sistema y el rechazo a perturbaciones en cada angulo de rotacién puesto que
presentd valores demasiado altos para este tipo de sistema. Al igual que en el
disefio de controladores clasicos, se tuvo en cuenta el valor de las ganancias
encontradas ya que no todas podran ser implementadas, y se constaté que esta
estrategia de control permite mejorar el comportamiento dinamico del sistema

incluyendo incertidumbres paramétricas.
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En el capitulo 6 se disefié e implementd un controlador difuso LMI para la
regulacion del quadrotor teniendo en cuenta requerimientos de disefio tales como:
rechazo a perturbaciones, localizacién de polos en lazo cerrado y limitacion en el
esfuerzo de control en un vehiculo quadrotor que fue considerado como un sistema
MIMO garantizando asi la estabilidad en cada uno de sus ejes o0 &ngulos de rotacion
respecto a la dindmica de los cuatro rotores. Igualmente, se presentdé como se
disefio el controlador a partir del modelo difuso modelo Takagi-Sugeno del vehiculo
quadrotor visto en la seccion 6.1, teniendo en cuenta sus reglas y funciones de
pertenencia. De esta manera el controlador difuso disefiado para regular la
estabilidad del quadrotor permiti6 un comportamiento 6ptimo en cuanto a los
requerimientos de disefio establecidos como regulacion de la tasa de decaimiento,
limitacion en el esfuerzo de control, y rechazo a perturbaciones; cabe resaltar que
los anteriores requerimientos de disefio del controlador difuso se realizaron
utilizando desigualdades matriciales lineales con el fin de garantizar el
comportamiento 6ptimo del quadrotor, asi la metodologia planteada en este capitulo
expone en detalle la implementacion del controlador a través del algoritmo descrito
en la Grafica 19 y sus resultados pueden ser vistos en las gréficas: Grafica 1920
Grafica 1921 y Grafica 1922.

En este trabajo se disefiaron e implementaron dos estrategias de control
robustas en un quadrotor; ambas estrategias presentaron ciertas ventajas frente a
estrategias de control clasicas, esto comparado con los resultados presentados en
la Tabla 1. De las estrategias implementadas en esta investigacion se pudo apreciar
que la estrategia de control difuso T-S LMI muestra un comportamiento mas
adecuado para controlar el quadrotor que la estrategia de control robusta LMI. Sin
embargo, la estrategia de control T-S presenta cierta complejidad al momento de su
implementacion, en el capitulo 7 se compararon experimentalmente las técnicas de
control difuso LMI con las técnicas de control LMI y su desempefio en el sistema

guadrotor obteniendo como resultado el establecimiento de la estrategia de control
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difusa basada en LMI como una solucién 6ptima a sistemas no lineales tipo MIMO;
esto comparado con la estrategia de control LMI en donde se tuvieron que asumir
ciertas consideraciones para linealizar el modelo y a partir de la misma disefar la
estrategia de control. Se muestra como esta técnica presenta ciertas desventajas
en cuanto al rechazo de perturbaciones en su respuesta transitoria como en su
respuesta de estado estacionario; de igual manera se constaté la validez de los
modelos disefiados comparando las respuestas de las simulaciones realizadas en

la seccidn 6.4 con los resultados obtenidos en la seccion 6.5.

8.1 Futuras lineas de investigacion.

En esta investigacion se presentdé como la utilizacion de desigualdades
lineales matriciales LMI se puede implementar con el fin de mejorar la estabilidad
de vehiculos aéreos no tripulados, por ende, se propone como futuras lineas de

investigacion los siguientes items.

« Control del sistema quadrotor a partir de vision artificial, implementacion de
controladores basados en LMI.

« Implementacién de sistemas de telemetria que permitan incluir control de
posicion de vehiculos aéreos no tripulados basados incluyendo en estas
desigualdades lineales matriciales, ademas de una migracion a plataformas
de control computacionalmente mas potentes (multitarea) y comparar
resultados.

o Implementacion de controles autonomos de altura para el desarrollo de
sistemas automaticos para desplazamiento de trayectorias de vehiculos
aéreos no tripulados utilizando légica difusa y desigualdades lineales
matriciales.

e Implementacion de las estrategias de control LMI y LMI difusa presentadas
en esta investigacion en diferentes configuraciones de vehiculos aéreos no
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tripulados como helicopteros de doble hélice, tri-copteros y Multicopteros
(mas de cuatro rotores).
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11 Anexos
Anexo 1. Video: CONTROL LMI ROLL.

Link: https://www.youtube.com/watch?v=In- yKGykFA

Anexo 2. Video: CONTROL LMI PITCH.

Link: https://www.youtube.com/watch?v=RxkiUjLL1Mo

Anexo 3. Video: CONTROL LMI YAW.

Link: https://www.youtube.com/watch?v=3F ac3LZNKE

Anexo 4. Video: CONTROL DIFUSO T-S LMI ROLL.

Link: https://www.youtube.com/watch?v=In- YKGykFA

Anexo 5. Video: CONTROL DIFUSO T-S LMI PITCH

Link: https://www.youtube.com/watch?v=tOhpdFgyyXo&t=7s

Anexo 6. Video: CONTROL DIFUSO T-S LMI YAW.

Link: https://www.youtube.com/watch?v=2n d7tXMamg

Anexo 7. Video: Control de estabilidad.

Link: www.youtube.com/watch?v=z-j0eJxK984
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