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RESUMEN

Los vehiculos aéreos no tripulados (UAVs) son aeronaves capaces de mantener de
manera auténoma un vuelo controlado, tienen una gran variedad de formas, tamanos,

configuraciones y caracteristicas.

Los hexarotores son UAVs del tipo multirotor, sus caracteristicas principales son: su
despegue y aterrizaje se realizan de forma vertical y tienen la capacidad de quedarse

suspendidos en una posicion.

El hexarotor DJI F550 utiliza una tarjeta embebida Arduino DUE como control electrénico
o cerebro del drone. La tarjeta esta conectada con una unidad de medicion inercial (IMU),

cuyas mediciones pasan por filtro de alisado de Kalman.

Los datos filtrados se procesan en la tarjeta embebida para estimar los angulos de
orientacion y posteriormente se realizar el control SMC de los angulos de orientacion

(angulos roll, pitch y yaw).

Para el movimiento del hexarotor se utiliza un control de manejo, el cual permite variar la
altura y los angulos de orientacion del hexarotor con el fin de controlar su
desplazamiento.

En el hexarotor se implementaron dos tipos de controladores; control SMC y PID para los
angulos de orientacién. Se compara el funcionamiento de ambos controladores en
condiciones similares para mediante el método de la integral del error cuadratico verificar

cual es el mejor.

PALABRAS CLAVE: control por modos deslizantes, control SMC, hexarotor, control PID.



ABSTRACT

Unmanned aerial vehicles (UAVs) are aircrafts capable of maintaining a controlled flight in
an autonomous way; they have a great variety of shapes, sizes, configurations and
characteristics.

Hexarotors are UAVs within the type of multirotor, their main characteristics are: their
takeoff and landing are performed vertically and they have the ability to stay suspended in

one position.

The DJI F550 hexarotor uses an Arduino DUE embedded card as electronic controler or
drone brain. The card is connected to an inertial measurement unit (IMU), whose
measurements are passed through a smoothing Kalman filter.

The filtered data is processed at the embedded card to estimate the orientation angles
and then the SMC control for the orientation angles (roll, pitch and yaw angles) is
performed.

For the movement of the hexarotor a hand control is used, which allows to vary the height
and the angles of orientation of the hexarotor in order to control its displacement.

In the hexarotor two types of controllers were implemented, the SMC and the PID
controlers for the angles of orientation. The operation of these controllers in similar
conditions is compared and then using the quadratic error integral method the best

controller is shown.

KEYWORDS: sliding mode control, SMC control, hexarotor, PID control.



1. INTRODUCCION

Un vehiculo aéreo no tripulado, drone o UAV (Unmanned Aerial Vehicle) es una aeronave
que vuela sin necesidad de una tripulacion. Los UAVs son capaces de mantener de

manera auténoma un vuelo controlado [1].

Los UAVs tienen una gran variedad de formas, tamafnos, configuraciones vy
caracteristicas. Histéricamente surgen como aviones pilotados remotamente y en la
actualidad pueden ser controlados desde una ubicacion remota o ser de vuelo auténomo

al seguir planes de vuelo pre programados [1].

Las aplicaciones de los UAVs abarcan varios campos como: uso bélico [2], patrullaje de
fronteras [2], entrega de paquetes [3], seguridad y monitoreo [4], entre otras. Actualmente
los UAVs cuentan con tarjetas dedicadas para su manejo y funcionamiento, los cuales
usan control PID (Proporcional Integral Derivativo) [1], [5].

La dinamica de un hexarotor es multivariable, altamente no lineal y acoplada. Las
técnicas de control comunmente utilizadas como el control PID solo permiten un buen
desempefo cuando la orientacién del hexarotor no esta muy alejada de la posicion de
suspension en el aire sin desplazamiento, es decir que el valor de los angulos de
orientacién del drone estén en cero [5].

Por este motivo, se implementé un control distinto al usado cominmente en drones.
Especificamente, se usé un control SMC (Control por modos deslizantes — Sliding mode
control) para el control de orientacién del hexarotor. El control SMC es un control robusto
y no lineal que puede ser utilizado en sistemas lineales y no lineales, ademas presenta
buen seguimiento de setpoints. El objetivo de este control es lograr que el proceso se
deslice hacia el valor deseado a lo largo de una superficie deslizante. La ley de control
consta de dos partes: fase de alcanzabilidad que es la parte discontinua responsable que
la variable controlada alcance la superficie y fase deslizante que es la parte continua que
mantiene la variable controlada sobre la superficie deslizante [5].

Un problema considerable en el control SMC es el fenémeno chattering, el cual se refiere
a oscilaciones de amplitud y frecuencia finitas en la respuesta del sistema. Este
fenémeno tiene lugar debido a que la fase de alcanzabilidad excita las dinamicas rapidas



no consideradas en el modelo del sistema y también debido a la discretizacién causada
por implementaciones digitales. El problema del chattering se puede reducir usando

métodos de suavizamiento [5].

En el presente proyecto se realiza la implementacién de controladores SMC para los
angulos de orientacién en un hexarotor DJI F550 utilizando una tarjeta embebida Arduino
DUE como tarjeta de control, ademas se propone un procedimiento para sintonizar los
parametros de los controladores SMC.

A lo largo del documento se abordaran las diferentes fases del desarrollo del proyecto. En
el primer capitulo se abordan los aspectos teéricos de los componentes y conceptos
usados para la implementacion del control SMC en los angulos de orientacién del
hexarotor DJI F550, como métodos de suavizamiento que permiten disminuir el efecto de
chattering, componentes del drone, filtro de Kalman que se utiliza en el procesamiento de
datos del sensor a utilizar y el software desarrollado.

El segundo capitulo detalla: el disefio de los controladores SMC y PID, el software de
control implementado en la tarjeta de control, el procedimiento propuesto para la
sintonizacion de los controladores SMC, la sintonizacion de los controladores PID, el
control de mano usado para el manejo del hexarotor y la calibracion de las acciones de

manejo.
En el tercer capitulo se muestran las pruebas realizadas, los resultados obtenidos con los
controladores SMC y PID, la comparacién de los controladores y una discusion sobre los

resultados obtenidos.

Finalmente, en el cuarto capitulo se enuncian las conclusiones del trabajo realizado.

1.1 OBJETIVO GENERAL

Disefiar e implementar en una tarjeta embebida un algoritmo de control por modos
deslizantes (SMC) para los angulos de roll, pitch y yaw de un hexarotor DJI F550.



1.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

Realizar la revision bibliografica del modelo matematico del hexarotor y del control
SMC en hexarotores.

Disefar las leyes de control SMC para los angulos de orientacién del hexarotor.
Desarrollar el algoritmo de control SMC para los angulos roll, pitch y yaw en una
tarjeta embebida Arduino DUE.

Proponer un procedimiento para sintonizar los parametros de los controladores
SMC de los angulos de orientacion roll, pitch y yaw.

Comparar el control SMC con un control PID programado en la tarjeta embebida
Arduino DUE

1.3 ALCANCE

El alcance del proyecto consiste en:

Definir el modelo matematico a utilizar para el disefio de las leyes de control SMC.
Disefar las leyes de control SMC para los angulos de orientacién del hexarotor
(roll, pitch y yaw).

Implementar el control SMC para los angulos de orientacion del hexarotor en la
tarjeta embebida Arduino DUE.

Proponer un procedimiento para sintonizar los parametros de los controladores
SMC para los angulos de orientacion (roll, pitch y yaw) de un hexarotor.

Lograr un error de seguimiento de sefpoints menor a £10° en los angulos de roll,
pitch y yaw.

Implementar y sintonizar un control PID para los angulos de orientacion del
hexarotor en la tarjeta embebida Arduino DUE.

Utilizar el criterio de la integral del error cuadratico para comparar los resultados
del control de orientacién del control SMC con el control PID.



1.4 MARCO TEORICO

En esta seccién se describen los aspectos tedricos concernientes al trabajo de titulacion
tales como: introduccion al hexarotor, componentes utilizados en el hexarotor, aspectos
tedricos del control SMC y métodos de sintonizacién, aspectos teéricos del control PID y
métodos de sintonizacién, sensores para la estimacion de orientacién de un drone y los

aspectos teoricos del filtro de Kalman.

Para la estimacién de los angulos de orientacion se necesita un filtro en la medicién del
sensor para lo cual se utiliza un filtro alisado de Kalman. La fusién de sensores permite
combinar las ventajas del acelerometro y del giroscopio para obtener la estimacion de los
angulos roll y pitch. El angulo yaw solo se estima con el giroscopio debido a que con el

acelerdmetro no es posible estimarlo.

1.4.1 VEHICULOS AEREOS NO TRIPULADOS - HEXAROTOR

1.4.1.1 Historia del UAV

La humanidad ha deseado poder conquistar el cielo, y una de tantas investigaciones se
realiz6 durante la primera Guerra mundial, donde los militares estadounidenses
comenzaron a desarrollar el avion no tripulado [1], [6]. En la segunda guerra mundial los
vehiculos no tripulados se usaron para reconocimiento e identificacién de los bunkers

alemanes [1].

Durante los afios 80 y 90 se profundizé el desarrollo computacional y de sistemas de
control electrénico donde los drones actuales fueron tomando forma. La tecnologia UAV
se fortalece como tecnoldégicamente fiable durante los arios 80 [7].

En la actualidad los UAV se encuentran mayormente en el campo de la estrategia e
informacion en conflictos bélicos, sin embargo, se puede ver drones de varios tamarfios y

formas debido a que sus caracteristicas dependen de la aplicacion [8].



1.4.1.2 Hexarotor

Un hexarotor es un tipo de UAV clasificado como multirotor. Un multirotor es una
aeronave de ala rotatoria que posee cuatro o mas rotores. Las principales caracteristicas
de esta aeronave son: su despegue y aterrizaje se realizan de forma vertical, tiene
capacidad de quedarse suspendido en el aire sin desplazamiento (es decir que el valor
de los angulos de orientacion del drone estén en cero), es bastante agil para maniobrar y

tiene una estructura simple [5].

La estructura de este tipo de UAV puede ser descrita como una cuerpo central que a su
alrededor posee seis propulsores dispuestos de forma hexagonal, ver Figura 1.1. La
dinamica de un hexarotor es altamente no lineal y acoplada, y es un sistema multivariable
porque posee seis grados de libertad (tres grados traslacionales: X, Y y Z y tres grados
de orientacién: roll, pitch y yaw) [5].

El hexarotor consta de cuatro entradas de control que son empuje y los torques en roll,

pitch y yaw; y posee seis salidas que son posicion en x, y y z, y orientacién en rol, pitch y
yaw (¢,0,y ¥).

La dificultad en el control de este tipo de sistemas radica en el acoplamiento no lineal
existente entre los actuadores y los grados de libertad. El acoplamiento se refiere a que
un cambio en una entrada de control afecta a varias salidas. La no linealidad se refiere a
que las expresiones matematicas que rige como las variables de control afectan los

grados de libertad del hexarotor (posiciéon y orientacién), no son lineales [5].

Las técnicas de control comunmente utilizadas como el control PID solo permiten un buen
desempefio cuando la orientacién del hexarotor no esta muy alejada de la posicion de
suspension en el aire sin desplazamiento, esto debido a que es una técnica de control
lineal y a que no es robusto ante las perturbaciones [5].

En la Figura 1.1 se muestran las diferentes configuraciones que podria tener el hexarotor:
e Hexarotor I: al poseer dos rotores mas que un quadrotor en comparacién con
éstos, los hexarotores: permiten una mayor capacidad de carga y son mas
estables debido a que pueden aterrizar de forma segura si un propulsor falla. Por

su estabilidad se los usa en aplicaciones de fotografia y video. En esta

configuracién el frente de la aeronave coincide con uno de los rotores.



e Hexarotor V: es similar al hexarotor | pero en esta configuracion el frente de la
aeronave esta entre dos rotores.

e Hexarotor IY: este tipo de configuracién permite obtener la misma capacidad de
carga que un hexarotor | 0 V pero con un menor tamario de la aeronave. Con esta
configuracion la maniobrabilidad se reduce en comparacion con el hexarotor | o V.
El frente de la aeronave coincide con uno de los rotores.

e Hexarotor Y: es similar a la configuracién hexarotor Y con la diferencia de que el
frente de la aeronave esta entre dos rotores.
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Figura 1.1. Tipo de configuraciones [9].

El tipo de configuracién del hexarotor implementado es tipo V, en la Figura 1.2 se
muestra la ubicacion de los ejes de orientacion del drone.

1.4.1.3 Modelo matematico del hexarotor

Se utilizdé el model6 dinamico del hexarotor para el disefo de los controladores SMC. El
modelo dinamico considera la evolucion de la posicion, velocidad y aceleracion del
hexarotor en respuesta a los torques sobre los ejes de rotacién y al empuje generado por
los motores. La posicion de este tipo de UAV varia en funcién de la rotacion de la
estructura en torno a los siguientes tres ejes: rotacion alrededor del eje x o roll, rotacion

alrededor del eje y o pitch y rotacién alrededor del eje z o yaw (ver Figura 1.2) [5].



La posicion de los ejes de roll, pitch y yaw sobre la estructura del hexarotor y el sentido

de giro de las hélices se puede observar en la Figura 1.2. La rotacién alrededor de cada

uno de los ejes se logra mediante la variacién de las velocidades de los propulsores de la

siguiente manera [10]:

Un giro positivo en roll (¢) requiere incrementar la velocidad de los motores 3 y 4
a la vez que se decrementan las velocidades de los motores 1 y 6. Para un giro
negativo se invierte el procedimiento anterior.

Un giro positivo en pitch (6) requiere incrementar la velocidad de los motores 1, 2
y 3 a la vez que se decrementan las velocidades de los motores 4, 5y 6. Para un
giro negativo se invierte el procedimiento anterior.

Un giro positivo en yaw (y) requiere incrementar la velocidad de los motores 2, 4 y
6 a la vez que se decrementan las velocidades de los motores 1, 3 y 5. Para un

giro negativo se invierte el procedimiento anterior.

Figura 1.2. Ejes de rotacién de un hexarotor [5].

Las expresiones matematicas correspondientes al modelo dinamico que se muestran a

continuacién estan basadas en las siguientes suposiciones [10]:

El hexarotor es un cuerpo rigido.
El drone tiene una estructura simétrica.
Las tensiones en todas las direcciones son proporcionales al cuadrado de la

velocidad de los propulsores.



En la Tabla 1.1 se encuentran las constantes y variables usadas en el modelo asi como

una breve descripcién de las mismas [10], [11].

Tabla 1.1. Parametros del modelo dinamico del hexarotor.

Parametro Valor Descripcion
m 2.247 [kg] Masa del hexarotor.
b 2.986e-6 [N - s?] Factor de empuije.
l 0.29 [m] Longitud desde el centro de masa hasta el
propulsor.
g 9.8 [m/s?] Gravedad.
Jr 3.357e-5 [kg - m?] Inercia rotacional del propulsor.
I, 0.0216 [kg - m?] Inercia en el eje X.
I, 0.0216 [kg - m?] Inercia en el eje V.
1, 0.0432 [kg - m?] Inercia en el eje Z.
xXyz - [m] Posicién relativa del hexarotor con respecto
a un punto de referencia.
Xyz - [m/s] Velocidad de desplazamiento del hexarotor.
POy - [rad] Angulos de inclinacién del hexarotor con
respecto a los ejes X, Yy Z
XA - [rad/s] Velocidad de giro del hexarotor con respecto
alosejes X, YyZ
U, - [N] Empuje total de los rotores.
U, - [N-m] Torque en roll.
Us - [N -m] Torgue en pitch.
U, - [N -m] Torgue en yaw.
w; - [rad/s] Velocidad angular del rotor i, donde i toma
valores del 1 al 6.
1) - [rad/s] Contra torque de yaw.
I L, 0 O Aproximacién del tensor de inercia.
0 Ly O0][N-m-s?]
0 0 I,
| u Velocidad lineal en el sistema fijo del cuerpo.
o] s
w
w p Velocidad angular en el sistema fijo del
o rear
r cuerpo.




F - [N] Fuerzas que afectan al hexarotor en el

marco fijo del cuerpo.

T - [N -m] Torques que afectan al hexarotor en el
marco fijo del cuerpo.

u - [kg/s] Constante de la fuerza de arrastre.

Ay Ay A, - [m?] Area de la seccion transversal del hexarotor.
p - [kg/m3] Densidad del aire.
d -[N-m-s] Factor de arrastre.

Para describir el movimiento de un hexarotor se requieren dos sistemas de referencia: el
sistema inercial de tierra R y el sistema fijo del cuerpo R.. Ambos sistemas se relacionan
entre si por medio de una serie de rotaciones en el siguiente orden: rotacion en roll
(Ecuacion 1.1), rotacién en pitch (Ecuacion 1.2) y finalmente rotacion en yaw (Ecuacién

1.3), en ddénde s = seno y ¢ = coseno [12].

1 0 0
RZ(p) = [0 co S¢>l
0 —s¢ co
Ecuacion 1.1. Matriz de rotacién en roll.

c6 0 -—s6
RE@® =10 1 o0
s@ 0 co

Ecuacion 1.2. Matriz de rotacién en pitch.

cp sp O
RE@) = [—51/; cy 0]
0 0 1

Ecuacion 1.3. Matriz de rotacién en yaw.

Al realizar las rotaciones en el orden antes mencionado se obtiene la matriz de rotacion
del cuerpo a tierra como se ve en Ecuacion 1.4. Esta matriz es ortogonal lo cual significa
que su inversa es igual a su transpuesta; por esta razédn la transformacién de la tierra al
cuerpo se define con la Ecuacion 1.5 [12].

cp-cld cp-sO-sp—sP-cp cyp-sO-cp+sP-so
RE=REQ)-RE(O)-RE(p) =|sp-cO sp-sO-sp+cp-cO sP-sO-cd—cy-sp
—s0 cl-s¢ cl-co

Ecuacion 1.4. Matriz de rotaciéon de cuerpo a tierra.
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(RD)™ = (R = Rf
Ecuacion 1.5. Matriz de rotacién de tierra a cuerpo.

1.4.1.3.1 Ecuaciones de Movimiento

El modelo de Newton-Euler describe como afectan a las dinamicas de un cuerpo rigido
las fuerzas y torques externos, como se ve en la Ecuacién 1.6 [12].

" S L)

Ecuacion 1.6. Modelo de Newton - Euler

1.4.1.3.2 Fuerzas

La fuerza de gravedad en el sistema fijo del cuerpo esta dada por la Ecuacion 1.7 [12].

—m-g-ch-s¢
-m-g-ch-ce

m-g-s6
Fgravedad = RTQ ’ l

0
0 ]:
-m-g

Ecuacion 1.7. Fuerza de gravedad.

La fuerza de empuje (ver Ecuacién 1.8) es la potencia de levantamiento que hace volar al
hexarotor y depende de la suma de las velocidades de las hélices. Para mantener el
empuje siempre que se decrementa la velocidad de un motor se incrementa en la misma

medida la velocidad de otro motor cuando se realizan maniobras de roll, pitch y yaw [12].

Fempuje = b (0 + w3 + w3 + wf + wi + wf)

Ecuacion 1.8. Fuerza de Empuje.

Una fuerza de arrastre (ver Ecuacion 1.9) aparece en el multirotor cuando esta volando y

afecta a las aceleraciones lineales en el eje x y y [12].

—u-u
Farrastre = [_” ' 17]
0

Ecuacion 1.9. Fuerza de arrastre.
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La fuerza producida por la resistencia del aire es proporcional al cuadrado de la velocidad
de desplazamiento del multirotor y depende del tamafo y la forma del mismo. Esta fuerza

esta dado por la Ecuacion 1.10 en donde: C es una constante adimensional [12].

—05-C-A,-p-u-|ul
=[-05-C-A,-p-v-|v
—05-C-A, p-w-|w|

F aire

Ecuacion 1.10. Fuerza de la resistencia del aire.

1.4.1.3.3 Torques

Los torques afectan la rotacion total alrededor de un eje dependiendo de la distancia a la
que se encuentre la fuerza del centro de gravedad del multirotor como se ve en la Figura
1.3. De acuerdo a este principio los torques generados por los motores en los ejes de
rotacion del hexarotor de roll, pitch y yaw estan dados por Ecuacién 1.11, Ecuacion 1.12y
Ecuacién 1.13 respectivamente. Un propulsor girando en el sentido de las manecillas del
reloj produce un torque en sentido contrario a las manecillas del reloj en el eje de yaw y
viceversa [12].

_

W
| ~cog &l = | - =
2

b,V

i 1
e SN rosEDP mil o= R

L]

Figura 1.3. Distancias de los rotores al centro de gravedad.

Ty =b-1- (=05 w§ —wi —0.5 w5+ 0.5 wf +wé+ 05" wfd)

Ecuacion 1.11. Torque en roll.
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19=b-l-7-(—w%+w§+wf—wé)

Ecuacioén 1.12. Torque en pitch.

Ty = d - (—0f + wi — 03 + i — Wi+ wE)

Ecuacién 1.13. Torque en yaw.

El efecto giroscépico se produce debido a la rotaciéon de los propulsores, este efecto
produce un torque (Ecuacién 1.14) en el sistema, el cual depende de la inercia rotacional
de los propulsores y del contra torque del yaw. El contra torque del yaw esta dado por la
Ecuacién 1.15[12].

= 6w
Tgiroscépico = | —J,. - ¢ )
0
Ecuacion 1.14. Torque del efecto giroscopico.

W= —w+ Wy — W3+ Wy — W5+ Wg

Ecuacion 1.15. Contra torque del yaw.

El contra torque del yaw produce un torque en el multirotor debido a la diferencia en la
aceleracioén rotacional de los propulsores, este torque esta dado por la Ecuacién 1.16
[12].

0
Tcontra = [ 0 l

_]T.w

Ecuacion 1.16. Torque del contra torque del yaw.

Las velocidades de los rotores en funciéon del empuje y torques se expresan como se

muestra en la Ecuacién 1.17 [10].

Las variables de empuje y de torques se expresan en funcién de la velocidad de los
rotores como se muestra en la Ecuacion 1.18 a la Ecuacion 1.21 [10].
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1 . 1 1]

6D 3:b  6-b
. 1 V3 7 1 1]
@1 6-b 6b 6b 6b 1 0 2 -1 |60 1
w3 1 Vv3 1 1 Uy [1 1 1 1] V3
Wi _ |6 b 6b 6-b|fU|_l1 1 -1 -1 |egp Y
wj 1 11 | |Us |1 0 -2 1| 1
wf |6:b 0 3:b 6b | W o 1—1oboh 6 U
w2l | L V3 1 1 t -1t 11 1y

6-b 6:b 6°b 6°b l6-b 4

1 N 1

6b g, 6'b 6D |

Ecuacion 1.17. Velocidad de los rotores en funcién del empuje y torques requeridos.

Up=b-(w? + w3 + 0} + w? + w? + w?)

Ecuacion 1.18. Empuje generado por los motores.
V3
U2=7-(w§ + w} — wi- w?)
Ecuacioén 1.19. Torque en roll generado por los motores.

b
U3=§-(2-wf+ wi— - 2-wi- 0w+ w?)

Ecuacion 1.20. Torque en pitch generado por los motores.

Uy=b(—w? + 0} — 0f + w? — 0 + w?)

Ecuacion 1.21. Torque en yaw generado por los motores.

Usando la Ecuacién 1.1 a la Ecuacion 1.21 se pueden obtener ecuaciones diferenciales

de segundo orden que describan la posicion y la orientacion en el espacio del hexarotor,

las cuales se muestran de la Ecuacion 1.22 a la Ecuacién 1.27. Para simplificar el modelo

y el disefio de las ecuaciones del control SMC se eliminaron del modelo la fuerza de

arrastre y la fuerza ocasionada por la resistencia del aire [5], [10].

1
X = (cos¢-sinf - cosy + sinqb-sim,b)-g-Ul

Ecuacion 1.22. Aceleracion del hexarotor en la direccion x.
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1
y = (cos¢-sin@ -siny — sin¢-cos¢).E.U1

Ecuacién 1.23. Aceleracién del hexarotor en la direccion y.

1
Z= —g+(cos¢-c059)-a-U1

Ecuacion 1.24. Aceleracion del hexarotor en la direccion z.

AR My SN A !
0] U] ( I I 0 w+lx U,

Ecuacion 1.25. Aceleracion del angulo roll.

PR e A Ly
_¢¢<I_)_E¢w+l_ 3

y y
Ecuacién 1.26. Aceleracién del angulo pitch.

N l
¢:¢.9.<u)+_.U4
L, I,

Ecuacion 1.27. Aceleracién del angulo yaw.

1.4.2 COMPONENTES

En la Figura 1.4 se muestra el diagrama de hardware del hexarotor, la parte de potencia
es alimentada con la bateria LiPo de 11.1 V, mientras que los dispositivos electronicos de
control son alimentados con la bateria LiPo de 7.4 V. También se puede apreciar la
comunicacion con el computador y la obtencion de datos a través del USB / UART. En

esta seccion se detalla los componentes de hardware presentes en el hexarotor.
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Figura 1.4. Diagrama de hardware.

1.4.2.1 Estructura del Hexarotor

El modelo utilizado para la estructura es el DJI F550 (ver Figura 1.5), el cual esta
elaborado con un material resistente y posee un circuito impreso de cobre para la
alimentacién de los motores. El peso aproximado de la estructura sin ninglin componente
adicional es de 400 [g] [11].

Figura 1.5. Estructura del hexarotor DJI F550.
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1.4.2.2 Controlador Electrénico de Velocidad (ESC)

Los ESCs (ver Figura 1.6) son dispositivos que a su entrada reciben voltaje DC para a su
salida entregar un voltaje AC trifasico. Para variar la velocidad de giro del motor el ESC
varia la potencia entregada al motor, en funcién del ancho del pulso PWM enviado desde
el controlador [11], [13].

El principio de control de velocidad de un ESC se basa en que la fuerza contra electro
motriz es directamente proporcional a la velocidad del motor y que el torque producido es
casi directamente proporcional a la corriente de fase. En la Figura 1.6 se muestra un
esquema del control que lleva a cabo un ESC para variar la velocidad de un motor
brushless [14].

1 Ciafa coi o o
i il A1
o {Tl::l-’--:;: e s ol twn |
||— ‘elaadad | Reaigs |
]

" g e ]
o 5 iR o ! [ - S rcdf TR B . WOTOR 1
I‘._. | Crniral FAD) e rtend AT | " Conti P i ‘ -.-'. -y

Figura 1.6. Esquema del control del ESC.
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Figura 1.7. Torque resultante, voltajes y corrientes de fase.

El esquema de control de la Figura 1.6 permite que solo se deba controlar la corriente de
una sola fase por vez, por lo que solo se requiere de un sensor de corriente. El
controlador energiza solo la fase que produce mayor torque en cada instante; debido a
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que la corriente no puede variar instantaneamente el torque presenta un pequefo rizado

cada 60° de giro como se ve en la Figura 1.7 [14].

El inversor trifasico (ver Figura 1.8) no solo varia la potencia entregada al motor, también
se encarga de sincronizar el flujo magnético del estator y del rotor y del control de la
corriente de fase. El voltaje de alimentacion DC es troceado por el inversor trifasico a una
frecuencia fija. El resistor shunt se usa como un sensor de corriente, esta mediciéon es

filtrada para eliminar la frecuencia de troceado del voltaje DC [14].

| - 1
ot / '|—T* L"I_."'.r._ L '__| ;
k) Q=) =)
- -~ ] e P
—_— [ = : [ sioe I
[F) F_?. Cd = T O "
Resistor '—l:"_lt "|:[“ “|"'_¢1"
Shunt 1
':'! . S

|||-i-

Figura 1.8. Inversor trifasico del ESC.

Para escoger un ESC se debe tener en cuenta el tipo de motor que van a manejar, el
numero de polos del motor, el consumo de corriente del motor y el tipo de bateria a
utilizar para alimentar los motores. El modelo de los ESC presentes en el hexarotor es el
DYS Simok 30 A, estos tienen un peso aproximado de 180 [g] (ver Figura 1.9) [10].

Es importante configurar los ESCs antes de su uso. Se configurd para todos los ESC el
pulso minimo y maximo con el que van a trabajar para la variacién de velocidad de los
motores [10]. Todos los ESC fueron configurados para trabajar con un pulso de control de
entre 600 y 2000 microsegundos.

Figura 1.9. ESC DYS Simonk 30 A [11].
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1.4.2.3 Motores Brushless

Los motores brushless no tienen escobillas, el rotor cuenta con imanes permanentes y en
el estator o carcasa se encuentra un bobinado trifasico. Por este motivo requieren de un
variador electrénico (ESC) que entregue a cada bobinado el valor de voltaje necesario
para producir el movimiento del rotor [10]. Considerar el consumo de corriente de los
motores es importante, ya que de esto depende el dimensionamiento de los ESC y
también de la bateria a utilizar. Se debe verificar también el peso maximo que pueden
levantar los motores con el tipo de hélices a utilizar y tener esto en cuenta al momento de

montar todo lo necesario en el hexarotor.

Los motores brushless presentes en el hexarotor son DJI 2212 920 Kv (ver Figura 1.10),
su peso es de aproximadamente 50 [g] y su constante de voltaje de 920 [rpm/V] [11], [13].

Figura 1.10. Motor DJI 2212 920 Kv brushless [11].

1.4.2.4 Hélices

Existen varios tipos de hélices, por lo que el modelo a utilizar depende del motor a utilizar,
del montaje sobre el rotor del motor y de las limitaciones de espacio en la estructura del
drone. Las hélices recomendadas para los motores disponibles en el drone son las 1045L
y 1045R (ver Figura 1.11), las cuales son de 10” de diametro y 4.5” de inclinacion.

Estas hélices en conjunto con los motores antes mencionados permiten levantar un peso
de hasta 2.4 [Kg] si la configuracion seleccionada para el drone es la de un hexarotor
[11]. El peso aproximado del hexarotor con todos sus componentes es de 2.2 [Kq].



Figura 1.11. Hélices 1045L y 1045R [11].
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La Figura 1.12 muestra el empuje resultante de los motores en funcion del pulso de

control que se envia al ESC y del modelo de hélice utilizada, donde 1045L/R y 8045L/R

son modelos de hélices [13].
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Figura 1.12. Empuje en funcién del pulso de control [13].

1.4.2.5 Arduino DUE

2000

El hexarotor cuenta con un Arduino Due como tarjeta de control principal (ver Figura

1.13). En él se encuentra el algoritmo de control para el manejo del drone, ademas éste

recopila datos de los sensores para de esa manera realizar la estimacion de orientacién y

posteriormente usar estos datos en el control. Las caracteristicas principales de esta

tarjeta se muestran en la Tabla 1.2 [15].
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MNative USBE Port

Programming Port

Figura 1.13. Tarjeta embebida Arduino DUE [11].

Tabla 1.2. Caracteristicas de Arduino DUE [15].

Microcontrolador AT91SAM3BX8E
Entradas / Salidas digitales 54 (12 pueden usarse como salidas
PWM)

Entradas analégicas 12

Salidas anal6gicas 2 (DAC)

Voltaje de alimentacién 7-12V

Corriente total soportada en todas 130 mA

las lineas DC I/O (Entradas/Salidas)

Voltaje de operacion 3.3V

Corriente DC maxima en 3.3V 800 mA

Corriente DC maximaen5V 800 mA

Flash Memory 512 KB

SRAM 96 KB

Cristal oscilador 84 MHz

Conectores SPly JTAG

Peso 369

Controlador DMA Alivia a la CPU de realizar tareas que
requieren mucha memoria.
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1.4.2.5.1 Comparacién Ardupilot Mega y tarjeta embebida Arduino DUE

La tarjeta embebida Arduino DUE es de propdsito general, mientras que la tarjeta
embebida Ardupilot Mega es un autopiloto comercial de codigo abierto dedicado para el
control de vehiculos aéreos de ala fija, multirotores, barcos y coches [11].

Para el autopiloto Ardupilot Mega existe software dedicado para el control de vehiculos
aéreos; al contrario, para el Arduino Due no se encuentra disponible este tipo de

software.

El software dedicado del autopiloto es comun para todos los tipos de aeronaves por lo
que el usuario debe configurar en el software el tipo de aeronave y el tipo de sensores
que utilizara. Ademas, el software dedicado del autopiloto usa control PID [11].

Para realizar cambios en el software dedicado del autopiloto se debe conocer bien la
estructura del programa y las librerias que utiliza.

El autopiloto tiene sensores embebidos como: giroscopio de tres ejes, acelerébmetro de
tres ejes y un barémetro. En la tarjeta embebida Arduino Due no hay sensores presentes.

1.4.2.6 Tarjeta IMU MPU6050

La IMU MPU6B050 (ver Figura 1.14) es un dispositivo electronico de seguimiento de
movimiento, tiene 6 grados de libertad de los cuales 3 ejes corresponden al giroscopio
(ADC de 16 - bits) y los otros 3 al acelerémetro (ADC de 16 bits). Se puede comunicar a
través del protocolo 12C serial, y usa un voltaje de alimentacién de 2.375 a 3.46 [V] [16].

Esta IMU no realiza la estimacion de la orientacion en angulos de Euler por si misma, tan
solo ofrece la posibilidad de filtrar los datos de los sensores que posee usando un filtro
pasa bajo. Debido a esto la estimacién de la orientacion debe ser realizada por el usuario.
Ademas es necesario escoger la escala de medicién tanto para el acelerémetro como

para el giroscopio, el valor del rango de medicién es dependiente de la aplicacion.

Esta es la IMU que se instalé en el hexarotor y con cuyas mediciones se estima la
orientacién del hexarotor en angulos de Euler. La IMU se mont6 sobre la estructura del
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hexarotor utilizando cinta de doble faz y asegurandose de colocar el circuito integrado
que contiene los sensores en el centro de toda la estructura.

Figura 1.14. IMU MPUB050 [16].

1.4.2.7 Bateria LIPO 11.1V 9000mAh 3S1P CELL 60C-120C

Estas baterias constan de celdas de 3.7 voltios que se conectan en serie y/o paralelo
para lograr la capacidad deseada. El peso de esta bateria es de aproximadamente 689
gramos, ver Figura 1.15[17].

La nomenclatura 3S1P indica que esta bateria consta de 3 celdas conectadas en serie
(3S) y que este conjunto de celdas en serie solo se repite una vez (1P) por lo que no hay
mas bloques de 3S conectados en paralelo entre si [11].

Figura 1.15. Bateria LiPo 11.1V 9000mAh 3S1P Cell 60C-120C [17].

Los términos 9000 mAh y 60C indican que la bateria puede entregar 9000 mA durante
una hora y la tasa de descarga puede llegar a ser de hasta 60 veces la corriente nominal
de 9000 mAh; es decir, 540 Ah sera la corriente maxima que puede entregar la bateria.
Las celdas pueden cargarse hasta 4.2 voltios, por lo que la bateria tendra 12.6 voltios al
estar completamente cargada y 11.1 voltios al estar descargada al maximo [11].
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Una forma sencilla de dimensionar la capacidad de la bateria es considerando el
consumo de los motores, porque son los elementos que mayor energia demandan [11].
El consumo de los motores influira directamente en el tiempo de vuelo que nos permitira
la bateria escogida. Para empezar con el célculo de tiempo de vuelo proporcionado con
esta bateria se considera que desde el inicio hasta el final del vuelo los motores estaran
en promedio a un 50% de su capacidad, esto es 15 amperios por motor; porque este

valor es suficiente para mantener al drone a una altura aproximada de 1 metro [11].

Con la Ecuacion 1.28 se calcula el flujo de corriente demandado por los motores y
usando la Ecuacion 1.29 se obtiene el tiempo de vuelo que permite esta bateria [11].

I 15 [A] - 6 [# de motores A
Flujo de corriente = Ltotal Al-61 ] .5 [ ]

Tiempo de descarga - 60 [min] min

Ecuacion 1.28. Flujo de corriente requerido por los motores [11].

La corriente maxima entregada por esta bateria es de 540 A, por lo que si soporta la
demanda de los motores de 180 A (6 x 30 A) cuando estos estan a su maxima capacidad
[11].

Capacidad de la bateria 9000 [mA] )
= = 6 [min]

Ti d lo = =
tempo ae vueto Flujo de corriente 15 [ A ]
~ lmin

Ecuacion 1.29. Tiempo de vuelo alcanzado con la bateria [11].

1.4.2.8 Bateria LIPO TURNIGY NANO-TECH 300mAh 2S 35~70C

Figura 1.16. Bateria LiPo Turnigy nano-tech 300mah 2S 35~70C [18].

La bateria LiPo Nano se usa para alimentar a todos los dispositivos electrénicos del
hexarotor tales como el Arduino DUE y la IMU MPUB050, esta bateria se anadié para
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separar la parte de potencia de la de control. Su peso es de aproximadamente 28 gramos
(ver Figura 1.16) [18].

1.4.2.9 Conversor USB A UART

El conversor USB a UART CP2102 (ver Figura 1.17) Permite la conexién del puerto serial
del Arduino DUE con el puerto USB del computador para recibir datos y enviar
comandos. Permitiendo de esta manera el manejo del hexarotor y el almacenamiento de

los datos enviados por el Arduino DUE durante el vuelo [19].

Figura 1.17. Conversor USB a UART CP2102 [19].

1.4.2.10 Control de manejo GENIUS G-08XU

El control de manejo se conecta a un computador. El computador se usa para recibir los
datos provenientes del controlador y para enviar los comandos del usuario al controlador.
Para realizar esto se desarroll6 un algoritmo en MATLAB el cual permite el uso de un
control de mano para el manejo del hexarotor y también almacena las tramas de datos
del controlador al mismo tiempo, posteriormente el programa permite separar los datos

de las tramas almacenadas y presentarlos de forma grafica.

Este control cuenta con 4 botones de direccion y 8 botones, usa conexion USB (ver
Figura 1.18) y no requiere de la instalacién de un driver debido a que cuenta con
tecnologia Plug&Play [20]. El control se usa para manejar al drone (variar setpoints de
angulos de orientacion y el empuje para variar la altura), de esta manera el piloto puede
visualizar todo el tiempo al hexarotor sin desviar su atencién del mismo. El uso de un
control mejora considerablemente el tiempo de reaccién que tendr4 el piloto.
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Figura 1.18. Control Genius G-08XU [20].

1.43 CONTROL POR MODOS DESLIZANTES (SMC)

El control SMC (Sliding Mode Control) es una técnica de control no lineal y requiere del
modelo del sistema para generar la ley de control. Las principales ventajas de este
controlador son: su robustez, presenta insensibilidad a la variacion paramétrica y tiene

buen seguimiento [5].

El control SMC consiste en definir una ley de control la cual consta de dos partes: fase de
alcanzabilidad y fase deslizante, las cuales se muestran en la Ecuacion 1.30 [10].

Usme = Ueq + Uy
Ecuacion 1.30. Ley de control SMC.

Fase de alcanzabilidad (Control discontinuo - U,;): se realiza mediante una accién de
control discontinua y es la parte del control responsable de que el sistema alcance la
superficie deslizante [21], [22].

Fase deslizante (Control equivalente - U.,): es un valor continuo que representa el
valor medio del control discontinuo y es la parte del control que lleva al sistema a
deslizarse sobre la superficie deslizante [21], [22].

Para disenar un control SMC se debe determinar una superficie deslizante (s) que cumpla
la siguiente condicién s =0 y la condiciéon de estabilidad por Lyapunov que viene dada
pors-s < 0[21].
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Los autores Jean — Jacques E. Slotiene y Weiping Li proponen las superficies de
deslizamiento de la Ecuacién 1.31 y de la Ecuaciéon 1.32, donde n indica el orden del
sistema a controlar [23].

n—-1

s=(%+ /1) ~e(t)

Ecuacion 1.31. Superficie diferencial de orden n-1.

s = (%+ A)n- fe(t) dt

Ecuacién 1.32. Superficie integral — diferencial de orden n.

El control SMC presenta el fenémeno del chattering. Se conoce como chattering a las
oscilaciones de la variable controlada alrededor del setpoint, estas oscilaciones se
caracterizan por ser de amplitud y frecuencia finita. El chattering aparece debido a que la
accion de control es discontinua y también a causa de las dinamicas no modeladas. El
chattering puede reducir la exactitud del control pero este fendmeno puede atenuarse
usando métodos de suavizamiento de chattering [5], [24].

A continuacion se presentan los métodos de suavizamiento que se pueden usar para

disminuir el fenémeno chattering.

1.4.3.1 Métodos de suavizamiento del chattering

La sefal de control para la fase de alcanzabilidad esta dada por la Ecuacién 1.33. Donde
K, es el parametro sintonizacion de la fase de alcanzabilidad del control SMC (ver Figura
1.19) [21].

1 s>0
Up = K;-sign(s) sign(s)={0 s=0
-1 s<0

Ecuacion 1.33. Funcién de alcanzabilidad con la funcién signo.
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Figura 1.19. Funcién signo.

La funcion signo produce oscilaciones de alta frecuencia que conllevan al fenémeno del
chattering, para suavizar este fenémeno se puede implementar los siguientes métodos de

suavizamiento del chattering:

¢ Método de suavizamiento mediante sigmoide:
La funcién sigmoide (ver Figura 1.20) se utiliza para reemplazar la funcién signo y
suavizar el fenébmeno del chattering y estda dada por la Ecuacion 1.34. El
parametro delta (§) permite suavizar la accién de control [21].

s
Up = K, - sigmoide(s) sigmoide(s) = EFY;

Ecuacion 1.34. Funcion sigmoide.

v, A

Figura 1.20. Funcion sigmoide.
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¢ Método de suavizamiento mediante zona muerta:
La zona muerta (ver Figura 1.21) es la funcién signo con zona muerta y esta dada
por la Ecuacién 1.35 [21].

Ky s=>v
Up = K; - zonamuerta(s) zonamuerta(s)=4{ 0 —v<s<v
_Kd s<—v
Ecuacién 1.35. Zona muerta
u, l
'l'l:
—
-

Hd

Figura 1.21. Zona muerta.

e Método de suavizamiento mediante capa de frontera:
La capa de frontera sustituye la funcién signo por la funcién sat(s), donde delta
(8) permite suavizar la accion de control y es una constante positiva
correspondiente al ancho de la capa de frontera y s es la superficie deslizante. La
funcién sat esta dada por la Ecuaciéon 1.36, la zona |s| < & indica que se esta

dentro de la superficie deslizante (ver Figura 1.22) [22].

R

Mg

Figura 1.22. Suavizamiento utilizando método de capa de frontera
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s
Up = K, sat(s) sat(s) = 5 Isl <8
sign(s) |s| =6

Ecuacion 1.36. Funcion sat.

Existe un rango de valores de 8 y K; donde se puede garantizar el funcionamiento
correcto del controlador [22].

1.4.3.2 Sintonizacion de controladores SMC

A continuacion se detallan los procedimientos existentes para la sintonizacion de
controladores SMC. Se puede simular el modelo del sistema a controlar y encontrar los
parametros adecuados para los controladores usando ecuaciones de sintonizacion,
metodologia heuristica 0 usando algoritmos genéticos [25].

1.4.3.2.1 Por curva de reaccion

Este método requiere que la respuesta del sistema ante una entrada paso tenga la forma
de una “s” como se ve en la Figura 1.23, en donde m(t) es la sefial de control ingresada
al sistemay c(t) es la respuesta de la variable a controlar. Los parametros que se deben
obtener de la curva de reaccién son K, t, y T (ganancia en estado estacionario del
proceso, tiempo muerto y constante de tiempo respectivamente), debido a que se

necesita de ellos para usar las ecuaciones de sintonizacién de un control SMC [26].

De la curva de reaccién del proceso se deben obtener los valores de t, y 7, para ello se
debe trazar una recta tangente a la curva de reacciéon en el punto de maxima tasa de

cambio como se ve en la Figura 1.24. Para encontrar K se usa la Ecuacién 1.37 [26].

K- AC
 Am

Ecuacién 1.37. Ganancia en estado estacionario del proceso.

Para sintonizar un control SMC con los parametros de la curva de reaccion se usan las
ecuaciones propuestas en [27], donde la superficie deslizante para el control SMC es de
tipo PID.
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£

AL,

>

Figura 1.23. Curva de reaccion del proceso [26].
Las ecuaciones de sintonizacién se muestran de la Ecuacién 1.38 a la Ecuacién 1.43,

donde e(t) es el error de la variable a controlar y K4, §, 1, y A4, son los parametros de

sintonizacion del control SMC [27].

L)

AC,

Figura 1.24. Parametros de la curva de reaccion [26].

s(t)
Is(®)|+6

to+7 tot+7 dc(t) c(t)
) [(-0) 45
K to'T dt to'T

Usmc(8) = ( + Ao.e(t)] +K;-

Ecuacion 1.38. Ley de control SMC.

t

d e(t)
dt

s(t) = signo(K) - [ + A e(t)+ 4y f e(t) dt]
0

Ecuacion 1.39. Superficie de deslizamiento.
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0.167

A=
1
K0.00952006 . 70.23411834

. )0_0163]27.8127

+0.8558 - (—
to

Ecuacion 1.40. Ecuacién de sintonizacion para ;.

1 1.7331 7 \1.0898
Ao = 0.7072 - (—) : (—)
T to

Ecuacion 1.41. Ecuacion de sintonizacion para A,.

35.5364 - 705924
da= [ 0.7997

Ecuacion 1.42. Ecuacion de sintonizacion para K.

27.9585 T\ 745662
( ) + 72.4675

K2.589 . 16.6041 to

Ecuacién 1.43. Ecuacion de sintonizacién para §.

Este método no es aplicable para el hexarotor debido a que su respuesta ante una

entrada tipo escaldn no tiene forma de “s”.

1.4.3.2.2 Por algoritmos genéticos

Los algoritmos genéticos son un método aleatorio usado para encontrar los valores mas
adecuados para los parametros de los controladores usando como método de evaluacién

una funcién de desempefio o coste definida por el usuario [25].

El sistema a controlar se simula para poder usar los algoritmos genéticos y encontrar los
parametros adecuados para los controladores. Para la sintonizacion es necesario tener el
modelo de la planta a controlar para poder realizar la sintonizacién utilizando los métodos

mencionados anteriormente [25].

En [28] se us6 algoritmos genéticos para sintonizar los parametros de los controladores
SMC de orientacion de un quadrotor, en una simulacién. La funcién de desempefio
utilizada, consideraba el tiempo de establecimiento y los sobre picos. El control SMC
sintonizado mostrd un buen desempefio aln fuera de las condiciones de suspension [28]
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1.4.3.2.3 Por metodologia heuristica

La préactica mas comun para la sintonizacion de un control SMC es usar la metodologia
heuristica para encontrar los valores adecuados para los parametros de los
controladores.

Este método se utiliz6 en [10] para la sintonizacion de los parametros de los
controladores SMC de altura y orientacién de un hexarotor en una simulaciéon. Los
resultados mostraron un buen seguimiento de los sefpoints.

La sintonizacién de los controladores en este trabajo de titulacion se realizé por medio de
la metodologia heuristica, y a partir de esta se propone un procedimiento de sintonizacion
del control SMC como se explica en la seccion 2.3.

1.4.4 CONTROL PID

El control PID (Proporcional Integral Derivativo) es una técnica de control realimentado
con una estructura simple. Es un controlador para sistemas SISO (una entrada y una
salida), aunque también es usado en sistemas multivariable. Ademas, algunas plantas
inestables no pueden ser estabilizadas con controladores PID [29].

El Control PID (ver Ecuacion 1.44) incluye tres acciones [29]:
e Proporcional (P): es un control cuya salida es proporcional al error de la variable
controlada.
o Integral (I): la salida de este controlador es igual al error acumulado de la
variable controlada a lo largo del tiempo. Es un controlador lento.
e Derivativo (D): es un controlador de caracter predictivo y hace mas rapida la
accion de control. Su desventaja es que puede amplificar el ruido presente en la

senal de error.

PID=P-e(t)+I-fe(t)dt +D-¥

Ecuacion 1.44. Expresion matematica del control PID.
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Los drones comerciales tienen tarjetas dedicadas conocidas como autopilotos, estas
constan de controladores PID en cascada para los angulos de orientaciéon. En la siguiente
seccion se explica como funciona el control en cascada, debi6 a que es el tipo de
controlador que se implementara para compararlo con el control SMC.

1.4.4.1 Control en cascada

El control en cascada es un control realimentado en el cual la salida de un controlador
realimentado es la referencia para otro controlador realimentado. Al controlador cuya
salida es la referencia del segundo controlador se lo conoce como control primario,
externo o maestro. De igual manera, al controlador que recibe como referencia la salida
de un controlador se lo conoce como control secundario, interno o esclavo. La estructura
del control en cascada se muestra en la Figura 1.25 [29].

Las ventajas de usar este esquema de control son [29]:

e Se elimina el efecto de algunas perturbaciones por lo que la respuesta del sistema
se vuelve mas estable.

e Se mejora la dindmica de la respuesta del lazo de control.

e Las perturbaciones que ocurren en el lazo interno son compensadas por el
controlador interno antes de que afecten al lazo externo.

e La constante de tiempo del lazo secundario es baja, por lo que la compensacién
del control es mas rapida.

e El control en cascada es menos sensible a los errores de modelado.

Control | Control
Frimano e, Secundario

¢ S [ ] ."'--_.-"- - p— -y
¥ty —m+ 1w Gpis) [—w{s —II Gpis) l—‘- G1{s) }—DI G2{s) |
- - - ..i.

Lazo secundario
o lazo intemo

& Y1)

LBZO primario

o lazo exlemo

Figura 1.25. Estructura del control en cascada.



34

1.4.4.2 Sintonizacion para el control PID

1.4.4.2.1 Zeigler y Nichols

Para este método se requiere al sistema a controlar un control tipo P en lazo cerrado. El
objetivo es lograr que la variable controlada oscile con amplitud y frecuencia constante,
como se ve en la Figura 1.26 [30].

Figura 1.26. Variable controlada en oscilacién constante.
El control se sintoniza como se ve en la Tabla 1.3 usando la ganancia (K.;) que llevo a la
variable controlada a la oscilacion y el periodo de oscilacion (Ty) al que oscila la variable

controlada [30].

Tabla 1.3 Sintonizacién de PID por Zeigler Nichols.

Control Ganancia Tiempo de Tiempo de
Proporcional K, | integracion T, derivacion T
K,
) —cu - -
2
K, T
PI = v -
2.2 1.2
PID Key Ty Ty
1.7 2 8

La relacién entre el tiempo integral (T;) y el tiempo derivativo (Tp) con los parametros del
control PID se muestra en la Ecuacién 1.45.
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de(t)
dt

Ecuacién 1.45. PID con tiempo integral y derivativo.

)=P-e(t)+l-fe(t)dt +D-%

1
PID=KC-<1+F-fe(t)dt+TD-
1

1.4.4.2.2 Por curva de reaccion

Este método requiere que la respuesta del sistema ante una entrada paso tenga la forma
de una “s” como se ve en la Figura 1.23, en donde m(t) es la sefial de control ingresada
al sistemay c(t) es la respuesta de la variable a controlar. Los parametros que se deben

obtener de la curva de reaccién son K, t, y t [30].

La obtenciéon de los parametros de la curva de reaccion se describid en la seccién

1.4.3.2.1. El control PID se sintoniza como se muestra en la Tabla 1.4 [30].

Tabla 1.4 Sintonizacién de PID por curva de reaccion

Control Ganancia Tiempo de Tiempo de
Proporcional K integracion T, derivacion T,
P 1 (T ) - -
K \t,
PI E.(E) 3.33 -ty -
K \t,
PID 1.2 (r ) 2t
_ — JE— to
K \t,

1.4.4.2.3 Por metodologia heuristica

El control PID se puede sintonizar de forma heuristica teniendo en consideracién como
afecta cada parte del control a la dindmica de la variable controlada [30].

1.4.4.2.4 Para PID en cascada

Para la sintonizacién, se empieza con el control secundario y posteriormente con el
primario. La sintonizacion se puede realizar con cualquiera de los métodos mencionados

anteriormente [29].
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1.4.5 ESTIMACION DE ORIENTACION EN UAVs

En la actualidad los sensores mas utilizados para la estimacién de la orientacion de UAVs
durante el vuelo son: magnetémetros, acelerbmetros y giroscopios. Con la ayuda de
estos sensores se puede obtener una estimacién de la orientaciéon del drone. Entre las
formas en las que se puede estimar la orientaciéon de un vehiculo aéreo se encuentran:
angulos de Euler, orientacion relativa o absoluta en quaterniones o por matriz de rotacion
[11].

Existen tarjetas embebidas que combinan uno o mas sensores de los mencionados
anteriormente, a estas se las conoce como unidades de medicién inercial (IMU — Inertial
Measurement Unit) [11].

Cada tipo de sensor posee ventajas y desventajas y por este motivo se suele usar las
medidas de varios tipos de sensores para estimar la orientacién de un vehiculo en el
espacio. La fusién de sensores es un procedimiento que permite aprovechar las ventajas
de cada sensor al momento de obtener una estimacion de la orientacién en el espacio de
un objeto [31], [32].

1.4.5.1 Magnetometro

Un magnetémetro detecta el campo magnético generado por la tierra y se usa como
brijula para sistemas de navegacion. Es un sensor muy sensible a los campos
magnéticos que se encuentren a su alrededor [33].

1.4.5.2 Giroscopio

El giroscopio es un dispositivo que mide la velocidad angular, se usa para medir la
rotacion. Las unidades de medicion son grados por segundo (°/s) o revoluciones por
segundo (rps). Su principal aplicacibn se encuentra en sistemas de navegacion

auténomos, donde son usados para determinar la orientacién de los vehiculos [33].
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1.4.5.3 Acelerémetro

El acelerémetro es un dispositivo electromecénico que mide las fuerzas de aceleracion
que representan la tasa de cambio de la velocidad de un objeto. Las unidades de
medicidn son metros por segundo al cuadrado (m/s?) o fuerzas gravitacionales (g), las
cuales se reciben mediante una senal eléctrica que varia segun la aceleracién fisica a la
que es sometido el sensor. Se utiliza en aplicaciones de orientaciéon o para detectar las
vibraciones en los sistemas. Los principales modelos de acelerometro son: acelerometros

piezoresistivos, acelerometros piezoeléctricos y acelerometros capacitivos [34], [35].

1.4.5.4 Unidad de medicion inercial (IMU)

La IMU es un dispositivo electronico que combina acelerémetro, giroscopio y/o
magnetémetro; mide velocidad, orientacion y fuerzas gravitacionales. Se utiliza
principalmente para sistemas de navegacién de barcos, aviones (como los UAV), misiles,
naves espaciales, satélites y aterrizadores. La IMU se usa para determinar la orientacion
de un objeto en el espacio [31], [32].

1.4.5.5 Fusion de sensores

En esta seccién se indica la fusion de sensores que se usa para estimar los angulos roll y
pitch utilizando las mediciones del giroscopio y del acelerémetro. El angulo yaw solo se
estima con el giroscopio ya que no es posible estimarlo con el acelerémetro.

Los datos entregados por el giroscopio y por el acelerémetro no pueden ser usados
directamente para determinar la orientacién del hexarotor en el espacio debido a que
presentan inconvenientes; los cuales se describen posteriormente en esta seccién. Sin
embargo, al combinar las mediciones de ambos sensores se puede obtener una

estimacion bastante precisa de la orientacién en el espacio de un objeto [31].

El problema con el acelerometro es que al momento de encender los motores y empezar
a maniobrar el hexarotor, no solo se estara obteniendo medidas del vector de gravedad
sino que también apareceran las fuerzas que sirven para la sustentacion y el

desplazamiento del drone. Este tipo de sensor al ser muy sensible ante fuerzas externas
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presentara un alto grado de perturbacién en su medicién debido al funcionamiento de los
motores. Sin embargo, la medicién entregada por el acelerémetro adn es confiable a

largo plazo por lo que se recomienda filtrar su medicion [31].

Los giroscopios no son facilimente influenciables por fuerzas externas, pero su medida
tiende a presentar una desviacion a lo largo del tiempo. Al usar sélo los datos del
giroscopio para estimar una posicién angular se corre el riesgo de que la operacién de
integracion utilizada para estimar la posicion angular vaya acumulando este error de
deriva con el tiempo. Esto provoca que la medicion del giroscopio solo sea confiable a

corto plazo [31].

Una forma sencilla de combinar las ventajas de ambos sensores y al mismo tiempo
disminuir al maximo las desventajas es usar una fusién de sensores. En resumen, en la
fusion de sensores se usa las mediciones del giroscopio solo en el corto plazo, mientras
que las mediciones del acelerémetro se consideran en el largo plazo. La forma mas
sencilla de implementar la fusién de sensores se muestra en la Ecuaciéon 1.46, donde:
[31]

e porc: constante de confiabilidad, puede variar entre O y 1.

e ¢,: estimacion del angulo en el instante k.

e giro: medida del giroscopio en radianes por segundo.

e At:intervalo de tiempo usado en la integracién.

e ¢, angulo estimado a partir de las medidas del acelerometro.

B = [pore: (s + giro- a) | + [(1 = pore) - du]

Ecuacion 1.46. Fusion de sensores.

Esta fusion usa los datos del giroscopio obtenidos en cada periodo de muestreo y los
integra para obtener una estimacion del angulo con el giroscopio. Luego, combina el
angulo estimado a partir de los datos del giroscopio con el angulo estimado a partir de los
datos del acelerémetro. El parametro “porc” en la Ecuacién 1.46 permite establecer el
porcentaje de influencia que tendra el giroscopio y el acelerémetro en la estimacion final
de la orientacion del hexarotor [31].
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1.4.6 FILTRO DE KALMAN

El Filtro de Kalman es un algoritmo 6ptimo recursivo que permite estimar los estados de
una manera 6ptima para minimizar el indice de error cuadratico medio. El algoritmo de
filtro de Kalman Unicamente requiere las mediciones actuales, el estado calculado
previamente y la matriz de covarianza para estimar de forma 6ptima el estado actual de
un sistema. En la Figura 1.27 se muestran los pasos que se requieren para implementar

un filtro de Kalman [36].

La estimacion es Optima debido a que el fitro usa el conocimiento previo del
comportamiento del sistema para obtener una estimaciéon del estado actual minimizando

el error estadisticamente.

/.

Etapa de prediccian Etapa de coreccion

3} Calculo del vactor de ganancias

1) Prediccion dal estado Kik) =C-Plc) - IC-P U -CT 4 R{K™

'l mAd-glk -1+ B ulk—1)

4) Actuahizacién del estado

2) Prediccidn de ka matriz de k) = 20k} + KK - [vik) = € (k)]
COVENENZE

’ , X Actualizacion de la mal i
PR = APk — 1) AT + o 5) UANZRCI atng de covanania

Pik) = [T = K(k)y €] P'(k)

Valores niciales para =k} y Pk}

Figura 1.27. Etapas del Filtro de Kalman [36].

El filtro de Kalman consta de dos etapas que son [36], [37]:

e La etapa de prediccion, extra polarizacion o estimaciéon: para la primera
ejecucion del filtro se necesitan los valores iniciales de la estimacién de estado y
de la matriz de covarianza inicial. En esta etapa se calculan: una prediccion de
estado x'(k) (el valor de la prediccién es calculado a partir del valor mas

actualizado del estado) y una prediccién de la matriz de covarianza del estado
(P(k)).
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La matriz A relaciona el estado en el periodo anterior (k — 1) con el estado actual
predicho del sistema x'(k) y de forma similar la matriz B relaciona la entrada del
sistema en el periodo anterior u(k — 1) con el estado actual predicho del sistema
x'(k).

La matriz de covarianza Q representa el error o perturbacion del proceso y la
matriz de covarianza R representa el error o perturbacion de la medida. Se asume
que estas matrices son independientes entre ellas y que los errores son ruido
blanco con distribucién de probabilidad normal.

En la ecuacién de prediccion del estado se predice el estado del sistema a partir
del estado actual. La prediccion de la matriz de covarianza, predice el valor de la
matriz de covarianza del error.

e La etapa de correccion o actualizacidn: en esta etapa se realiza el calculo del
vector de ganancia, la actualizaciéon o estimacion del estado y la actualizacion de
la matriz de covarianza.

La ganancia de Kalman (K) es un valor que minimiza el error de la actualizacién o
estimacion del estado, permite encontrar un valor éptimo del estado del sistema.

La matriz C relaciona el estado con la medicion de la salida del sistema y (k).

En esta etapa como primer paso se calcula el vector de ganancias K(k), el cual
permite minimizar el error en la estimacion del estado. Posteriormente, se realiza
la actualizacion o estimacion del estado tomando en cuenta la prediccién del
estado, el vector de ganancias y la salida del sistema.

Finalmente, se realiza la actualizaciéon de la matriz de covarianza. Lo cual permite

obtener una nueva estimacién de la covarianza del error.

Si se implementa el filtro de Kalman en el instante k; como se muestra en la Figura 1.27,
el algoritmo se comporta como un filtro de alisado. En un Filtro de alisado las matrices A 'y
C son matrices identidad, mientras que la matriz B es una matriz nula [36], [37].

Por otra parte, al implementar las ecuaciones del filtro de Kalman en el instante k + 1, el
filtro de Kalman se comporta como un filtro de prediccion [36], [37].
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2 METODOLOGIA

Este capitulo inicia con el disefio de los controladores SMC, se detalla el procedimiento
seguido para la obtencién de las ecuaciones de los controladores SMC para roll, pitch y
yaw. De igual manera, en la seccion de disefio de los controladores PID se explica el
esquema de control a utilizar para los mismos.

Posteriormente, se llega a la fase de disefo e implementacién del software de control. En
esta seccion se detallan: el programa realizado en la tarjeta embebida Arduino DUE, los
filtros utilizados para las mediciones de la IMU y se explica el algoritmo de estimacion de
los angulos de orientacion. Ademas se explica el funcionamiento del software
desarrollado en MATLAB para la adquisicién de datos y el manejo del hexarotor.

En la seccién 2.3 y 2.4, se detalla el procedimiento seguido para lograr la sintonizacion de
los parametros de los controladores SMC y de los parametros de los controladores PID

respectivamente.

Finalmente, en la seccion 2.5 (calibracion del control de manejo) se describe como se
varian los setpoints de orientacion y la altura para el manejo del hexarotor.

En todas las figuras a mostrarse a continuacién se usara la siguiente nomenclatura para
las leyendas de las graficas:
e ¢,0,9: menciona el &ngulo al cual corresponden los datos de la imagen.
o ¢4,0,4 10, es el setpoint del angulo a controlar.
e U,;: son los valores que toma la fase de alcanzabilidad del control SMC de la
variable a controlar.
e U,q: son los valores que toma la fase deslizante del control SMC de la variable a
controlar.
e ¢,0,y: es la velocidad de cambio del angulo a controlar.
o $a,04,14: €s el setpoint de velocidad del angulo a controlar.
e Pulso base de los ESC: es el ancho de pulso en microsegundos de la sefial PWM
(Pulse width modulation — modulacién por ancho de pulso) que se envia a los
ESC (Electronic speed controler) para variar la velocidad de los motores. El
funcionamiento de los ESCs se describié en la seccion 1.4.2.2.
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2.1 CONTROLADORES DE ORIENTACION

211 DISENO DE LOS CONTROLADORES SMC

La estructura del control SCM implementada se encuentra en la Figura 2.1. El control por
modos deslizantes busca que los estados del sistema converjan a la superficie deslizante
y que al alcanzarla los estados se deslicen por la superficie. Por lo tanto el primer paso
para encontrar las ecuaciones de los controladores SMC es la seleccion de la superficie a
utilizar [10], [21].

P

Controt sMC | U
#ih 8, o : | gt rou =
L
8 I &
R p—T Conirol 864G | 51
O, 8, B - g prich
Wa b o s
—— % Conirpl SMC | U

il 5, i il wam -

Figura 2.1. Estructura del control SMC implementado.

Se seleccioné una superficie integral - diferencial (ver Ecuacion 1.32) porque la parte
integral ayuda a corregir perturbaciones y dindmicas no modeladas como es el caso de:
corrientes de aire, turbulencias del aire impulsado por los motores, descarga de la
bateria, el tiempo de aceleracion de los motores, el tiempo de frenado de los motores y el
control de lazo abierto de los ESC que no miden la velocidad de los motores de forma

directa debido a que miden solo la corriente entregada al motor en una fase [5], [10], [21].

Se empezard el disefno con el angulo roll. Al observar la Ecuacién 2.1 se puede ver que la
ecuacion del modelo del sistema es de segundo orden, por lo tanto el orden usado para
generar la superficie a partir de la expresién de la Ecuacién 2.2 sera de n = 2 [10], [21],
[23]

PR My S A l
-0 .u)__r.e. ~u
¢ w( I et

Ecuacion 2.1. Aceleracion del angulo roll.
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s = (%+ A)n- fe(t) dt

Ecuacion 2.2. Superficie deslizante integral - diferencial.

La superficie deslizante a utilizar se muestra en la Ecuacién 2.3. Para determinar la
accién de control equivalente, la superficie deslizante debe cumplir la condicién s = 0,
como se explicé en la seccion 1.4.3. La accion de control equivalente es la responsable

de mantener al sistema en la condicion s = 0 [10], [21], [23].

s=é+1e+ Az-fe(t) dt

Ecuacion 2.3. Superficie deslizante a utilizar.

Para ello, derivamos la Ecuacion 2.3 y en ella reemplazamos la definicion de la doble
derivada del error mostrada en la Ecuacion 2.4, donde ¢, es el setpoint del angulo roll.
Posteriormente igualamos la expresién resultante a cero y obtenemos la expresion de la
Ecuacion 2.5 [10], [21].

ep = ¢a—¢
ép = Pa— ¢
ép=Pa— ¢

Ecuacion 2.4. Definicién de los errores.

§=é¢+/11'é¢+ /12-e¢= (d)d —¢)+/11€¢ + /12'€¢=0

Ecuacion 2.5. Expresion resultante al aplicar la condicién s = 0.

I, -1 . l
u)_/_r.e.w + Loy,
L, I L
Ecuacion 2.6. Expresion de la aceleracién del roll relacionada con la superficie
deslizante.

did +ﬂ.1'é¢ + 2.2'6(15 = elp(

L (. | :
Ueq=7"-(¢d+/11-é¢+ Az-e¢—9-¢-(¥)+§—r-9-w)
X X

Ecuacion 2.7. Accién de control equivalente para el angulo roll.
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Se puede observar que de la Ecuacion 2.5 se puede despejar ¢ y reemplazar su valor
por la Ecuacion 1.25, obteniendo la expresion de la Ecuacién 2.6 . La accién de control
equivalente se obtiene al reemplazar la entrada de control U, por la accion de control
equivalente Ugq en la Ecuacion 2.6 y despejarla como se ve en la Ecuacion 2.7, la cual

representa la accién de control equivalente para el angulo roll [10], [21].

La ley de control SMC para el angulo roll puede ser escrita usando la Ecuacion 1.30, la
Ecuacién 1.36 y la Ecuacion 2.7 como se muestra en la Ecuacion 2.8. Se decidié usar
para la accién de control discontinuo el método de suavizamiento del chattering mediante

capa de frontera [10], [21].

Lo . R N
Usmcy = 7" (Pa t li-ép + Aprep— 0 (F—)+ 70w |+ Ky sat(s)
X X

Ecuacion 2.8. Ley de control SMC para el angulo roll.

V—1 2>0

Ecuacion 2.9. Funcion candidata de Lyapunov definida positiva.

V=s-s$<0

Ecuacion 2.10. Condicion de estabilidad.

Posteriormente, se debe asegurar que la accién de control discontinuo U; permita
alcanzar la superficie deslizante. Para ello se define una funcién candidata de Lyapunov,
(Ecuacién 2.9) la cual debe ser definida positiva y ademas la derivada de esta funcién
debe ser definida negativa (Ecuacion 2.10) para que se cumpla la condicién de
alcanzabilidad [10], [21].

Reemplazando la Ecuacion 2.5 en la Ecuacion 2.10 se obtiene la Ecuacion 2.11, con la
cual se puede encontrar la condicion de alcanzabilidad. En la Ecuacion 2.11
reemplazamos la Ecuacién 2.6 habiendo realizado previamente el cambio de U, por la ley
de control SMC del roll Usmc, Para obtener la expresién de la Ecuacion 2.12 [10], [21].

(¢d - ¢ + /116¢ + /12-e¢)-s<0
Ecuacion 2.11. Expresion para encontrar la condicién de alcanzabilidad.
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. A AN A l ,
X X X

Ecuacién 2.12. Expresién obtenida al reemplazar la ley de control SMC del roll.

Se debe reemplazar USMCqb de la Ecuacion 2.12 por la expresiéon de la Ecuacién 2.8,

luego se procede a expandir la expresién resultante y a eliminar los términos semejantes

hasta que se obtiene la expresion mostrada en la Ecuacién 2.13 [10], [21].

l
——K;-sat(s)s<0
L

Ecuacion 2.13. Expresion para usada para verificar la condicién de alcanzabilidad.

Con la desigualdad obtenida en la Ecuacién 2.13 se debe analizar las condiciones que
deben cumplirse para que se mantenga la desigualdad, teniendo en cuenta para esto que
l e I, son constantes y que K; es un parametro de ajuste del control. Las condiciones
necesarias para mantener la desigualdad se muestran en la Ecuacion 2.14, de las
condiciones se puede concluir que K,; debe ser positiva para que se cumpla la condicion
de alcanzabilidad [10], [21].

sis>0 - sat(s)>0 - K;>0
sis<0 - sat(s)<0 - K;>0

Ecuacion 2.14. Condiciones para mantener la desigualdad.

Para encontrar las leyes de control de los angulos pitch y yaw se sigue el mismo
procedimiento utilizado anteriormente para el angulo roll, las leyes de control resultantes
se muestran en la Ecuacion 2.15 y en la Ecuacién 2.16 respectivamente [10], [21].

I . .o (=1 .
U5M09=Ty'<9d—¢'¢'<zl x)+{_r_¢_w+ A -ég + /12-e9>+ K, - sat(s)
y y

Ecuacién 2.15. Ley de control SMC para el angulo pitch.

I—1I,
Iy

Ecuacioén 2.16. Ley de control SMC para el &ngulo yaw.

I .. .
USMC¢=TZ'(¢d_¢'9'( )+/11-é¢+ 12-e¢)+ K, - sat(s)
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Como se puede observar en la Ecuacion 2.8, Ecuacién 2.15 y Ecuacién 2.16, aparecen
los términos de la derivada del error y el setpoint de aceleracion de la variable a controlar.

A continuacién se mostrara cémo se obtienen estos términos.

Para la derivada del error é, se puede ver en la Ecuacion 2.4 que este depende de la
diferencia entre el setpoint de velocidad y el valor actual de la velocidad de roll. El valor
actual de la velocidad del roll es entregado por el giroscopio luego de ser alisado por un
filtro de Kalman y el setpoint de velocidad se obtiene usando el control proporcional

mostrado en la Ecuacién 2.17.

$a =Py ey
éd=Pg'eg
Ya =Py ey

Ecuacion 2.17. Calculo del setpoint de velocidad.

El setpoint de aceleracion de la variable a controlar ¢, de igual manera que en el caso
anterior se calculé usando un control proporcional mostrado en la Ecuacioén 2.18, donde:
e k: valor de la variable en el ciclo actual del programa.
e k — 1:valor que tuvo la variable en el ciclo anterior del programa.
e At: tiempo de muestreo del programa (alrededor de 3 milisegundos ver la seccién
2.2.3.5).

El objetivo de calcular el setpoint de aceleracién con la Ecuacién 2.18 es que actiie como
un término derivativo que evite que la velocidad sobre pase su setpoint y alcance valores
muy altos y a la vez es una ayuda para alcanzar el setpoint de velocidad cuando la

velocidad se aleja del mismo.

ep(k) — éy(k— 1)

d)dZPd) At
) ég(k) —ég(k — 1)
.. ep(k) —eyp(k—1)
lpd:P{l)' L A;p

Ecuacion 2.18. Calculo del setpoint de aceleracién de la variable a controlar.
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Con el fin de comparar los resultados obtenidos con el control SMC se implementé para

los angulos de orientaciéon un control PID similar al implementado en los autopilotos

comerciales [11].
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Figura 2.2. Control PID en cascada.
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La estructura del control PID en cascada se muestra en la Figura 2.2 en donde el
controlador de posicién angular (control externo) es un control P y el controlador de
velocidad angular (control interno) es un control PID. La salida de control del control de
posicion angular representa el setpoint de velocidad para el control de velocidad angular
[11].

Cuando se realiza un vuelo auténomo se requiere de mayor precision por lo que los
autopilotos agregan un control externo mas el cual usa datos del GPS y de un bardometro
para controlar la posicion del drone [11].

2.2 DISENO E IMPLEMENTACION DEL SOFTWARE DE
CONTROL

A continuacién se describiran las funcionalidades del programa realizado para el Arduino
DUE en el mismo orden de ejecucién del programa. Un diagrama de flujo general del
programa implementado se puede observar en la Figura 2.3.

[ INcIO )
¥
Leclarmeion de
librerfas y vanables

h 4
Funcidn vaid setup()

 J
L Funcion loopl)

Figura 2.3. Flujograma de software de control.

2.21 DECLARACION DE LIBRERIAS Y VARIABLES

En la primera parte del programa se declaran las variables y las librerias que se usaran,

las cuales son:
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Servo.h: permite generar sefales con ancho de pulso variable para manipular el
movimiento de hasta 12 motores de vehiculos de radio control.

Wire.h permite realizar la comunicacién I°C entre el Arduino DUE y la IMU MPU
6050.

Entre las variables declaradas se encuentran:

La velocidad de transmision de datos a través del puerto serial definida en
460800 baudios.

Se declara los pines a los que se conectara la sefal de control de velocidad de los
seis motores y se asocia estos pines a un objeto de la libreria Servo.h para
permitir la generacion de los pulsos de control.

El valor maximo y minimo del ancho del pulso de control que puede ser enviado a
los ESCs de los motores durante el vuelo entre 1950 y 1000 microsegundos
respectivamente.

El incremento del pulso de control de velocidad de los motores durante el
arranque, definido en 15 microsegundos (este valor se selecciond por medio de
pruebas para lograr un arranque no brusco).

El valor al que se llevard el pulso base enviado a los ESC al terminar el arranque.
Las variables que indican cuando: se inicié el proceso de arranque, se terminé el
arranque, se recibié el comando de arranque, se recibioé el comando de parada, se
terminé el proceso de arranque y cuando se recibi6é el comando de descenso.

Las variables que se usan para almacenar los datos recibidos desde la IMU.

Las variables que almacenan la estimacién de los angulos de orientacion usando
el giroscopio, el acelerémetro y el filtro complementario.

Las variables para los filtros de alisado de Kalman de las medidas del giroscopio.
Las variables para los filtros de alisado de Kalman de los angulos de orientacion
estimados con el acelerémetro, estos filtros s6lo se usan previo al arranque para
determinar la orientacién inicial del hexarotor.

Las constantes y variables que definen los parametros de los controladores SMC
y las variables usadas en el célculo de las sefnales de control.

Las variables que pueden usarse para agregar offsets (desviacién constante de
una medida del valor real) a las sefales de control y a la estimacién de roll y pitch
usando las medidas del acelerémetro en caso de que se requieran.

Las variables donde se almacena el valor del ancho del pulso a enviar a los ESC y
la variable donde se almacena el célculo del contra torque del yaw.
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e Las variables que permiten: detectar una falla en la comunicacion entre el
hexarotor y el computador, elegir los datos a enviarse al computador, enviar los
datos seleccionados cada cinco ciclos del programa (esto se hizo de forma
experimental para evitar que la pérdida de datos enviados al computador), poner
el setpoint de aceleracién presente en los controladores a cero cuando se realizan
cambios de selpoint o cuando se arranca el hexarotor y limitar el pulso base
enviado a los motores durante el arranque.

e Las variables que permiten calcular el tiempo de ejecucién del programa (el
tiempo de muestreo es de 3 milisegundos, ver la seccién 2.2.3.5).

e Las constantes que almacenan el valor de los registros para la comunicacién con
la IMU y los valores necesarios para el escalamiento de las medidas del

giroscopio y el acelerometro.

2.2.2 FUNCION VOID SETUP

La funcién void setup se ejecuta una sola vez al encender la tarjeta Arduino, por lo que se
usa para configuraciones iniciales [38]. En la Figura 2.4 se muestra un flujograma de la

funcién void setup.
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Figura 2.4. Flujograma de la funcién void setup().
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En esta funcién se ejecutan las siguientes acciones:

Se configura el puerto serial a utilizar para la comunicacién con el computador
usando la velocidad de transmision previamente definida.

Se configura la velocidad de la comunicacion I°C en 400 kHz.

Se llama a la funcién setupMPU, la cual se encarga de configurar la IMU con los
siguientes parametros: se desactiva la funcién de sleep, se configura el uso del
reloj interno de 8MHz, se define la escala de medicién del giroscopio en + 1000°/s,
la escala de medicion del acelerébmetro en + 16g y se configura el uso de un filtro
pasa bajo con banda de paso de 100Hz para las mediciones del giroscopio y el
acelerébmetro. Luego de cada configuracion se verifica que dicha configuracién
haya sido almacenada correctamente.

Se envia a todos los ESCs un pulso de 600 microsegundos para que estén listos
para su funcionamiento.

Se coloca en el setpoint de roll, pitch y yaw un valor de cero.

Se obtiene el valor del offset para el giroscopio en sus tres ejes (roll, pitch y yaw)
cémo se explicara a continuacion.

Se lee el tiempo en microsegundos que lleva el programa ejecutandose, este
tiempo se usa en la estimacién de los angulos de Euler.

2.2.21 Offset del giroscopio

Obtener el offset del giroscopio es necesario debido a que las mediciones del giroscopio

estan desplazadas del cero; es decir que, aun en ausencia de movimientos circulares la

medida entregada por el giroscopio es diferente de cero (presenta un offset).

Por este motivo, antes de poder arrancar el hexarotor se toman 2000 mediciones del

giroscopio en intervalos de 5 milisegundos con el hexarotor en reposo. Estas mediciones

se promedian para obtener el offset del giroscopio para cada eje (roll, pitch y yaw). El

offset obtenido se resta de todas las futuras mediciones del giroscopio. En la seccién

3.1.1.1 se muestra una prueba relacionada con el offset del giroscopio.
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223 FUNCION LOOP

A continuacién se describen las funciones implementadas en la funciéon loop del
programa. Todo codigo que se escriba dentro de esta funcidon se repetira de forma

continua [38]. En la Figura 2.5 se muestra el flujograma de la funcion loop.
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Figura 2.5. Flujograma de la funcién loop().

2.2.3.1 Lectura del giroscopio

Se llama a la funcién lectura_imu, la cual solicita y recibe las mediciones del giroscopio
para los tres ejes. Antes de usar la medida, ésta es validada con el fin de evitar el uso de
datos erréneos, se verifica que la medida recibida no esté fuera del rango de medicion
configurado y ademas que ésta sea un dato numérico.

Posteriormente, se resta el offset del giroscopio (ver seccién 2.2.2.1) obtenido
previamente de las mediciones y se aplica el factor de conversién requerido para
transformar la medida de grados por segundo a radianes por segundo. Seguidamente la
medida en radianes por segundo pasa por un filtro de alisado de Kalman, cuyo propdésito

es eliminar lo mas posible el ruido presente en las mediciones.
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Los valores de los filtros de Kalman implementados para los angulos roll, pitch y yaw son
P=1,Q=0.01,R=1yXx =0 (ver seccion 1.4.6). Las medidas del giroscopio ya filtradas

se usaran posteriormente para estimar los angulos de Euler.

2.2.3.2 Lectura de datos

Se llama a la funcién lectura_datos_hmi, la cual verifica si hay datos en el buffer del
puerto serial usado para la comunicacién con el computador. Si los hay, primero realiza

una validacién de los datos y si éstos llegaron sin errores.

Todo dato enviado hacia el controlador tiene el formado # + dato + @. Los caracteres #y
@ se usan para validar la trama de datos recibida y la palabra dato hace referencia a un
caracter. Cada caracter tiene asignada una funcion, las cuales se muestran en la Tabla
2.1.

Dentro de la funcién de lectura de datos se incrementa una variable de control de la
comunicacion en 1 cada vez que se llama a la funcién. Cuando esta variable supera el
valor de 300 (alrededor de 1 segundo) se inicia la secuencia de descenso debido a la
pérdida de la comunicacién con el computador, esto es importante debido a que el
computador envia los comandos de maniobra que ejecuta el usuario y por tanto es una
medida de seguridad para evitar accidentes. La variable de control de la comunicacion se

pone en cero cada vez que se recibe el caracter [ (ver Tabla 2.1).

Tabla 2.1. Caracteres usados en la comunicacion.

Letra Funcién

a Es la orden de arrancar el hexarotor y pone el valor adecuado en la variable que
provoca que el setpoint de aceleracién presente en los controladores SMC de roll
y pitch tome un valor de cero solo en ese ciclo del programa para evitar un
comportamiento brusco de esta parte derivativa debido al cambio brusco del error

inicial.

b Es la orden de parada del hexarotor.

Es la orden de descenso del drone.

d Incrementa el pulso base enviado a los ESC en 5 microsegundos, se usa para
variar la altura del hexarotor durante el vuelo.
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Decrementa el pulso base enviado a los ESC en 3 microsegundos, se usa para

variar la altura del hexarotor durante el vuelo.

Incrementa el setpoint del angulo roll en 1 grado, el valor maximo del setpoint se
limita a 2 grados y pone el valor adecuado en la variable que provoca que el
setpoint de aceleracion presente en el controlador SMC del angulo roll tome un

valor de cero sélo en ese ciclo del programa.

Decrementa el setpoint del angulo roll en 1 grado, el valor minimo del setpoint se
limita a -2 grados y pone el valor adecuado en la variable que provoca que el
setpoint de aceleracion presente en el controlador SMC del angulo roll tome un

valor de cero sélo en ese ciclo del programa.

Incrementa el setpoint del angulo pitch en 1 grado, el valor maximo del setpoint se
limita a 2 grados y pone el valor adecuado en la variable que provoca que el
setpoint de aceleracion presente en el controlador SMC del angulo pitch tome un
valor de cero s6lo en ese ciclo del programa.

Decrementa el setpoint del angulo pitch en 1 grado, el valor maximo del setpoint
se limita a -2 grados y pone el valor adecuado en la variable que provoca que el
setpoint de aceleracion presente en el controlador SMC del angulo pitch tome un

valor de cero s6lo en ese ciclo del programa.

Coloca en cero el valor del setpoint del angulo roll y pone el valor adecuado en la
variable que provoca que el setpoint de aceleracidén presente en el controlador
SMC del angulo roll tome un valor de cero sélo en ese ciclo del programa.

Coloca en cero el valor del setpoint del angulo pitch y pone el valor adecuado en
la variable que provoca que el setpoint de aceleracion presente en el controlador
SMC del angulo pitch tome un valor de cero s6lo en ese ciclo del programa.

Este caracter se envia cada 0.233 segundos aproximadamente desde el
computador y se usa para comprobar que la comunicacion siga habil.

Decrementa el setpoint del angulo yaw en 22.5 grados, el valor maximo del
setpoint se limita a 172 grados y pone el valor adecuado en la variable que
provoca que el setpoint de aceleracion presente en el controlador SMC del angulo

yaw tome un valor de cero s6lo en ese ciclo del programa.

Incrementa el setpoint del angulo yaw en 22.5 grados, el valor maximo del
setpoint se limita a -172 grados y pone el valor adecuado en la variable que
provoca que el setpoint de aceleracién presente en el controlador SMC del angulo

yaw tome un valor de cero sélo en ese ciclo del programa.

Coloca en cero el valor del setpoint del angulo yaw y pone el valor adecuado en la
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variable que provoca que el setpoint de aceleracién presente en el controlador
SMC del &ngulo yaw tome un valor de cero sélo en ese ciclo del programa.

2.2.3.3 Lectura del acelerometro

Se llama a la funcién lectura_euler, la cual solicita y recibe las mediciones del

acelerémetro para los tres ejes. Antes de usar la medida ésta es validada con el fin de

evitar el uso de datos erréneos, se verifica que la medida recibida no esté fuera del rango

de medicién configurado y que ésta sea un dato numeérico.

Posteriormente, se estiman los angulos del roll y pitch con los datos recibidos del

acelerometro. Para ello se calcula el médulo de las mediciones con la Ecuacion 2.19,

seguidamente para encontrar el angulo roll estimado con el acelerometro se usa la

Ecuacién 2.20 y para el angulo pitch estimado con el acelerémetro se usa la Ecuacion

2.21.

En las ecuaciones antes mencionadas los términos a usar son los siguientes [31]:

Acx: Medida del acelerémetro en el eje x.
Acy: Medida del acelerémetro en el gje y.
Acz: Medida del acelerometro en el gje z.

$4: Angulo roll estimado con el acelerémetro.
8a

: Angulo pitch estimado con el acelerémetro.

Luego de calcular el médulo y previo a estimar los angulos de roll y pitch el programa

verifica que el valor del médulo sea superior a las medidas del acelerémetro para los ejes

x Yy y con el fin de evitar errores en el calculo de la funcién arcoseno.

médulo =/ Acx? + Acy? + Acz?

Ecuacion 2.19. Calculo del médulo de las mediciones del acelerémetro.

~ Acy
Gg = arcoseno(médulo)

Ecuacioén 2.20. Estimacién del angulo roll con el acelerémetro.
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g = ( Acx )
. = arcoseno —Sdulo

Ecuacion 2.21. Estimacién del angulo pitch con el acelerémetro.

Antes del arranque las estimaciones de los angulos de roll y pitch pasan por un filtro de
alisado de Kalman para minimizar el ruido que aparece en las mediciones del
acelerémetro. Esto se realiza sélo antes del arranque debido a que en ese intervalo de
tiempo los angulos de Euler del hexarotor se calculan Unicamente con las medidas del
acelerometro y esas medidas seran el valor inicial que tendran los angulos de roll y pitch
antes del arranque. Los valores de los filtros de Kalman implementados se muestran en
la Tabla 2.2.

Tabla 2.2. Valores del filiro de Kalman para la medida del acelerémetro.

Acelerometro [P | Q |R | X
Angulo roll 2101|210
Angulo pitch 2101|150

2.2.3.4 Fusion de sensores

Para la fusion de sensores se requiere de los angulos de Euler estimados con el
giroscopio y los estimados con el acelerémetro. El dngulo yaw sélo se estima con el
giroscopio (ver Ecuacién 2.22) y no con fusién de sensores; porque con el acelerometro
no es posible estimar el angulo yaw.

La estimacion de los angulos orientacién con los datos del giroscopio previamente
filtrados con un filtro de alisado de Kalman se realiza mediante la integracién discreta de
las medidas del giroscopio utilizando una aproximacién por areas rectangulares como se
muestra en la Ecuacién 2.22, dénde:

e 4,0, 9, angulo roll, pitch y yaw estimado con el giroscopio.

*  mye, Myg, Mgy Medida del giroscopio para roll, pitch y yaw respectivamente.

e At: tiempo de muestreo del programa (3 milisegundos, ver seccion 2.2.3.5).

e k:valor de la variable en la actual ejecucién del programa

e k — 1:valor de la variable en la ejecucién anterior del programa.
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Pg(k) = gk — 1) +mgy - At
6,(k) = 9,(k — 1) + myg - At

Pg(k) = Pg(k — 1) +mgy - At

Ecuacién 2.22. Estimacion del angulo con el giroscopio.

Posteriormente, se compensan las estimaciones con el giroscopio de los angulos de roll y
pitch cuando ocurre un giro en yaw mediante la Ecuacion 2.23 y Ecuacion 2.24, donde
[39]:
e At: Tiempo de muestreo del programa (alrededor de 3 milisegundos ver la seccién
2.2.3.5).

. ¢3g: Angulo roll estimado con el giroscopio.

) 9g: Angulo pitch estimado con el giroscopio.

e 1: Medida del giroscopio del yaw luego de ser filtrada por el filtro de Kalman.
) cf)gcz Angulo roll estimado con el giroscopio y compensado el giro del yaw.

o égc: Angulo pitch estimado con el giroscopio y compensado el giro del yaw.

q.';gC = q.';g + ég -sin(ll} : At)
Ecuacién 2.23. Compensacion del giro del yaw en el angulo roll.

By = B, — B - sin(yp - At)
Ecuacion 2.24. Compensacion del giro del yaw en el angulo pitch.

El filtro complementario utilizado para la estimacién de los angulos de roll y pitch se
muestra en la Ecuacién 2.25, donde:

o ¢3gc, égcz angulo estimado con el giroscopio y compensado el giro del yaw.

e f:factor de confiabilidad de las estimaciones, su valor esta entre 0 y 1.

e ¢, 0,: &ngulo estimado con el acelerometro.

~

(0] $gc'f+$a'(1_f)
é\zé\gc'f'l'éa'(l_f)

Ecuacion 2.25. Fusién de sensores para estimar los angulos roll y pitch.
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El factor de confiabilidad usado para la estimacién de los angulos de orientacién roll y
pitch fue de 0.9996.

2.2.3.5 Tiempo de muestreo

Se calcula el tiempo total del lazo mediante la diferencia entre el tiempo final de lazo
medido luego de leer los datos de la IMU (giroscopio y acelerémetro) y el tiempo inicial
del lazo medido luego de la estimacion de los angulos de Euler en el ciclo anterior del
programa. De esta manera se tiene el tiempo transcurrido desde la Gltima estimaciéon de

los angulos de orientacion, lo que equivale al tiempo de muestreo del programa.

El tiempo de muestreo de un autopiloto comercial es 10 milisegundos o 100Hz para el
autopiloto ArduPilot Mega y de 2.5 milisegundos 0 400 Hz para el autopiloto Pixhawk [40].
El tiempo de muestreo del programa de control (autopiloto) desarrollado en el Arduino
DUE es de 3 milisegundos, lo que equivale a alrededor de 333 Hz o ciclos de ejecucion

del programa por segundo.

El tiempo de muestreo del programa varia en funcién de los pulsos de control enviados a
los ESCs. Al recibir los datos de vuelo se observd que al enviar el pulso maximo a los
ESCs el tiempo de muestreo no superaba los 3 milisegundos; por esta razén se fij6 por
software el tiempo de muestreo del programa en este valor. El tiempo de ejecucion del
programa se mide usando un temporizador del Arduino DUE.

2.2.3.6 Parada del hexarotor

Esta parte del programa permite parar al hexarotor en cualquier momento, esto se usa ya
sea para apagar los motores luego de un descenso o como una parada de emergencia.
Cuando se reciba el comando de parada desde el computador en esta parte del codigo
se pone en cero las sefales de control de todos los controladores y se envia a los ESC
un pulso de 600 microsegundos para apagar los motores. Luego de una parada el
hexarotor puede arrancarse otra vez al reiniciar el programa de MATLAB que permite
enviar los comandos al drone para que se pueda volver a enviar un comando de

arranque.
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2.2.3.7 Orientacion inicial

Esta parte del codigo so6lo se usa en el tiempo previo al arranque, porque su funcién es
colocar los valores iniciales de los angulos de orientacion. Para ello los angulos roll y
pitch toman el valor estimado sélo con el acelerémetro, debido a que éste es mas
confiable cuando no hay vibraciones. El angulo yaw toma el valor de cero antes del

arranque porque éste sera siempre su valor inicial.

2.2.3.8 Secuencia de arranque

Cuando se reciba el comando de arranque en esta parte del programa se ira
incrementando el pulso base enviado a los ESC en pasos de 15 microsegundos hasta
alcanzar el valor maximo definido por el usuario en la seccién de declaracién de
variables. Una vez terminado el proceso de arranque ya no se ejecuta esta parte del
programa hasta que el hexarotor haya descendido o parado y se requiera de un nuevo

arranque.

2.2.3.9 Controladores SMC

En esta parte del programa se encuentran los controladores SMC para roll, pitch y yaw en
ese orden. Los calculos requeridos para obtener las sefiales de control son los siguientes:

e Obtener el error del angulo (ver Ecuacion 2.4).

e Calcular la integral del error del angulo y limitar su valor hasta +6.

e Calcular el setpoint de velocidad (ver Ecuacién 2.17)

e Obtener el error de velocidad.

e Calcular la superficie deslizante (ver Ecuacién 2.3).

e Calcular el setpoint de aceleracion (ver Ecuacion 2.18), si ésta debe ponerse en
cero debido a un cambio de setpoint o que el hexarotor empez6 a arrancar se
escribe el valor de cero directamente.

e Calcular la accién de control equivalente y la accion de control discontinuo para
obtener la ley de control. Para roll, pitch y yaw se usa la Ecuacion 2.8, Ecuacion
2.15 y Ecuacién 2.16 respectivamente.
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2.2.3.10 Descenso del hexarotor

Este cdédigo pone en cero los setpoints de roll y pitch y va decrementando poco a poco el
pulso base enviado a los ESC hasta que éste llega a un valor de 1000 microsegundos.
En ese momento las senales de control se ponen en cero y se envia a los ESC un pulso
de 600 microsegundos para apagar los motores. Este proceso de descenso puede ser
ejecutado por el usuario, pero su uso principal es para descender el drone cuando ocurre

una pérdida de comunicacién con el computador.

2.2.3.11 Envio de pulsos a los ESC

Esta parte del programa suma el pulso base y las sefiales de control para obtener el
ancho del pulso que se debe enviar a los ESC (ver Ecuacién 1.17). Posteriormente se
limita este pulso al valor maximo y minimo ingresado en la seccién de declaracién de
variables pero sélo durante el vuelo y no durante el arranque, descenso y parada del

drone.

Ademas, en esta parte del programa se calcula el contra torque del yaw (ver Ecuacion
1.15) usando para ello la Ecuacion 2.26, donde w; es el ancho del pulso a enviar al motor
“i” en microsegundos; esta ecuacién la constante; cuyo valor es de 68.8158, la cual
permite pasar de microsegundos a rad/s las velocidades de los motores.

w=688158 - (—wy + w; — w3+ wy — ws + wg) [rad/s]
Ecuacion 2.26. Calculo del contra torque del yaw [10].

2.2.3.12 Envio de datos al computador

En la seccién de declaracion de variables el usuario puede escoger entre 5 opciones
diferentes para seleccionar los datos que se enviaran al computador. Los datos son
enviados cada 5 ciclos del programa para evitar que el buffer del computador se sature y
se pierdan tramas de datos. Las opciones de conjuntos de datos que se pueden escoger
son:
e Datos angulo roll: se envian del angulo roll los datos de: estimacién del angulo,
velocidad del angulo, setpoint del angulo, valor de la superficie deslizante para el
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control SMC, valor de la accién de control equivalente, valor de la accion de
control discontinuo y el setpoint de velocidad.

¢ Datos angulo pitch: se envian los mismos datos descritos para datos angulo roll
pero para el angulo pitch.

o Datos angulo yaw: se envian los mismos datos descritos para datos angulo roll
pero para el angulo yaw.

e Datos angulos de orientacion: Se envian los datos de: estimacién de los
angulos de Euler (roll, pitch y yaw), sefpoints angulares de roll y pitch, valor del
pulso base enviado a los ESC y el tiempo de muestreo del programa.

e Datos de la IMU: Se envian los datos de: estimacion de los angulos de
orientacion (roll, pitch y yaw), velocidades angular de roll, pitch y yaw, angulos roll
y pitch estimados con el acelerébmetro, moédulo de las mediciones del
acelerometro, mediciones del acelerémetro en los 3 ejes, tiempo de muestreo del

programa y el valor del pulso base envidado a los ESC.

De igual manera que en la lectura de datos los caracteres # y @ se colocan al inicio y al
final de la trama respectivamente y se usan para validar la trama de datos recibida. Los

datos se separan entre si usando una coma.

224 SOFTWARE EN EL COMPUTADOR

En el software MATLAB se desarroll6 un algoritmo que permite establecer la
comunicacién con el Arduino DUE, recibir datos desde el controlador, enviar comandos
de vuelo al hexarotor y validar las tramas de datos recibidas. De igual manera se
desarrollaron algoritmos para presentar de forma grafica los distintos grupos de datos que
se reciben durante el vuelo. Los programas desarrollados y su funcionalidad se detallan
brevemente a continuacion.
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Figura 2.6. Flujograma del programa lee_com.

lee_com: Este programa permite enviar y recibir tramas de datos desde y hacia la tarjeta
Arduino Due, sus funcionalidades se describen a continuacion. En la Figura 2.6 se detalla
un flujograma de este programa. Permite la conexién con el conversor USB a UART
creando para ello un objeto comPort en el que se especifican los bits de parada (1 bit),
los bits de datos (8 bits), la velocidad de transmision (460800 baudios) y la paridad
(ninguna); de esta forma se pueden enviar y recibir tramas de datos.

Luego de descender o parar al hexarotor es recomendable esperar unos segundos antes
de presionar el boton de stop para que el programa termine de leer todas las tramas de

datos almacenadas en el buffer.

Crea un objeto tipo joystick el cual permite conectar el control de manejo a MATLAB y
leer el estado de sus botones, de esta manera se envia la trama de datos requerida al
Arduino DUE para que se ejecuten las 6rdenes del usuario. Cada 0.23 segundos se envia
la trama correspondiente al aviso de que la comunicacién sigue activa (ver Tabla 2.1).
Finalmente, almacena todas las tramas de datos recibidas conjuntamente con un vector

que contiene el tiempo en el que fueron leidas para poder graficarlas posteriormente.

sep: Separa las tramas de datos recibidas usando el programa “lee_com”, las analiza
una por una para descartar las tramas que contengan errores tales como: no se
encuentran los caracteres delimitantes de trama # y @, la trama contiene caracteres no
numeéricos o la trama contiene un nimero de datos diferente al esperado. Este programa
se debe usar si se escogié como opcién de conjunto de datos: datos angulo roll, datos
angulo pitch, datos angulo yaw o datos angulos de orientaciéon (ver seccién 2.2.3.12),

porque todas estas opciones envian un total de 7 datos.

sep_IMU: Separa las tramas de datos recibidas usando el programa “lee_com”, las

analiza una por una para descartar las tramas que contengan errores tales como: no se
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encuentran los caracteres delimitantes de trama # y @, la trama contiene caracteres no
numeéricos o la trama contiene un nimero de datos diferente al esperado. Este programa
se debe usar sélo si se escogié como opcion de conjunto de datos “datos de la IMU” (ver
seccién 2.2.3.12), ya que esta opcion envia un total de 14 datos.

graf: Grafica los datos recibidos cuando la opciéon de conjunto de datos escogida fue:
datos angulo roll, datos angulo pitch o datos angulo yaw. El usuario tiene la opcion de

escoger si se grafica el conjunto de datos en su totalidad o si sélo se grafica un tramo.

graf_rpy: Grafica los datos recibidos cuando la opcién de conjunto de datos escogida fue
datos angulos de orientacion. El usuario tiene la opcién de escoger si se grafica el
conjunto de datos en su totalidad o si sélo se grafica un tramo.

graf_IMU: Grafica los datos recibidos cuando la opcién de conjunto de datos escogida

fue datos de la IMU. El usuario tiene la opciéon de escoger si se grafica el conjunto de
datos en su totalidad o si s6lo se grafica un tramo.

2.3 PROCEDIMIENTO DE SINTONIZACION DE LOS
CONTROLADORES SMC

En la Figura 2.7 se muestra el esquema del control SMC implementado en el hexarotor.
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Figura 2.7. Esquema del control SMC implementado.

El hexarotor al presentar un acoplamiento no lineal entre todos sus grados de libertad
complica la sintonizacién de los controladores. La mejor forma de sintonizar los
controladores es realizando pruebas de vuelo, pero esto es muy dificil al principio debido
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a que no se sabe con certeza el valor de los parametros de los controladores. En la

Figura 2.8 se muestra un flujograma mas detallado del procedimiento propuesto para la

sintonizacion de los controladores SMC de orientacion usando como ejemplo el angulo

roll.

De forma general el procedimiento de sintonizacion para los controladores SMC de

orientacion usando como ejemplo el angulo roll es el mostrado en el flujograma de la

Figura 2.9, cuyos pasos son:

Se coloca un valor inicial bajo a Py, para este parametro se tuvo en cuenta que en
[41] se recomienda que como maximo el setpoint de velocidad sea de 4.5°/s por
cada 1° de error.

Se encuentra un valor de A, que permita que la velocidad esté cerca de su
setpoint y que la misma no supere los 0.2 rad/s.

Encontrar el valor de Py, que permite a la velocidad alcanzar su setpoint en menos
de 0.3 segundos.

Colocar un valor alto en K, el valor de este parametro debe permitir a la a fase de
alcanzabilidad compensar las perturbaciones.

Encontrar el valor de § que permite al angulo alcanzar su setpoint en menos de 1
segundo.

Se encuentra un valor de 1, que permita al angulo mantener su setpoint con
velocidades menores a 0.2 rad/s.

Encontrar el valor de P que permita alcanzar el setpoint angular en menos de 1

segundo.
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Figura 2.8. Flujograma del procedimiento de sintonizacion para el control SMC.
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Figura 2.9. Procedimiento de sintonizacion del control SMC.

2.3.1 SINTONIZACION DE Py Y Ay

Para poder sintonizar los controladores primeramente se empez6 colocando un valor a Py
(ver Ecuacion 2.17) para tener un setpoint de velocidad que ayude al controlador a llegar
cerca del setpoint del angulo, el cual siempre se mantuvo en cero. El valor inicial
escogido para Py fue de 4 debido a que en [41] se recomienda que como maximo el

setpoint de velocidad sea de 4.5°/s por cada 1° de error.

También se colocé un valor a A, (ver Ecuacién 2.8, Ecuacién 2.15 y Ecuacién 2.16),
debido a que en la accién de control equivalente este parametro permite corregir el error
de velocidad. Todos los demas parametros de las leyes de control se pusieron en cero, €l
proposito de esta primera sintonizacién es encontrar un valor de 1; que mantenga a la
velocidad lo més cercana posible a su setpoint.
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Las pruebas para encontrar el valor de Py y 4, se realizan angulo por angulo, es decir
que si se va a empezar a sintonizar el angulo roll, todos los parametros de los
controladores de pitch y yaw deben ponerse a cero para que no intervengan en la
sintonizacion.

Ademés se debe tener siempre un pulso base a enviar a los ESC (U; en la Ecuacion
1.17), el valor de este pulso base fue de 1600 microsegundos, valor que equivale al pulso
gue se debe enviar a los ESC para mantener al drone a una altura de alrededor de 1.8
metros.
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Figura 2.10. Resultados con Py = 4 y 4; = 50 (valor alto).

Para la sintonizacion inicial de los parametros Py y 4, se debe tener en cuenta las
siguientes consideraciones:

e Se debe sostener al drone con las manos cuidando de darle libertad de giro sélo
en el eje del angulo a sintonizar para sentir con las manos si éste presenta una
oposicion firme a cualquier movimiento.

e Primero se empieza colocando un valor bajo a Py el cual se mantendra por el
momento constante y se variara el valor de 1,. Lo que se desea es que Py no
tenga al principio mucha influencia y que sea solo una pequefia ayuda para
encontrar el valor de A; que logra mantener a la velocidad en su setpoint.
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Si el valor de A, es muy bajo se podra sentir que el drone tiene problemas para
mantener una posicién y que tiende a girar sin mostrar sefales de que el control
se opone al movimiento. Un valor alto de 4, (ver Figura 2.10) hara que se sientan
oscilaciones alrededor de la posicién deseada, incluso si es muy alta se presentan
oscilaciones demasiado bruscas. Un valor adecuado de A, (ver Figura 2.11) sera
aqguel que presente una firme oposicion ante cualquier intento de variar la posicién
y que al mismo tiempo no presente oscilaciones muy bruscas o visibles para
mantener el setpoint angular o de velocidad.

El valor de P, determina la rapidez con la cual el controlador intentara corregir el
error en la posicion angular. Por lo tanto, para sintonizarlo se debe realizar
pequefas giros al drone sobre el eje que se esta sintonizando con el fin de sentir
si al tratar de regresar la velocidad a su setpoint el controlador presenta una
respuesta rapida y una oposicion firme a cualquier intento de rotar el drone.

Un valor muy pequefio de Py se sentira como si el drone tratara de regresar muy
lentamente a la posicion anterior una vez que se le ha movido. Un valor de Py
demasiado alto provocara la aparicion de oscilaciones (ver Figura 2.12) aun
cuando no se le gire. Un valor adecuado de Py (ver Figura 2.13 es aquel que
presenta firmeza ante cualquier intento de giro y que a su vez regresa al drone a
Su posicién en un tiempo corto cuando se le ha girado.
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Figura 2.11. Resultados con Py = 4 y 4, = 30 (valor adecuado).
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Figura 2.13. Resultados con 4, = 30 y Py, = 4 (valor adecuado).
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2.3.2 SINTONIZACIONDE K, Y &

Una vez realizado el procedimiento anterior en los angulos roll, pitch y yaw el hexarotor
podra mantenerse un tiempo en el aire si se pone a funcionar todos los controladores al
mismo tiempo. Claro que al no tener todavia los demas parametros de los controladores
sintonizados se observara que dependiendo de su posicién inicial presentara problemas
para alcanzar el setpoint angular con rapidez. En este punto se sintonizara el parametro
K, (ver Ecuacién 2.8, Ecuacién 2.15 y Ecuacion 2.16) y § (ver Ecuacién 1.36) de la

accién de control discontinuo.

Como primer paso se define un valor para K;, este valor de preferencia tendra un valor
alto y no se modificara durante el proceso de sintonizacion de K,; y §. Esto se debe a que
el parametro K; representa el valor maximo que podra tomar la accion de control
discontinuo y como se puede ver en la Ecuaciéon 1.36 y la Ecuacién 2.3 el valor de la
integral del error del angulo presente en la superficie afectaré directamente al valor de la
accion de control discontinuo. Por lo tanto para que la parte integral pueda compensar
cualquier perturbacion, especialmente las corrientes de aire, es necesario que K, tenga

un valor elevado.
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Figura 2.14. Resultados con K; = 30 y § = 3 (valor bajo).
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El parametro & se sintoniza realizando pruebas de vuelo, es decir que todos los
controladores estaran funcionando y se dejara al drone libre para que se puede observar
de mejor manera el comportamiento de los controladores, al principio no sera posible
dejarlo libre mucho tiempo pero es recomendable no sujetarlo para observar cémo actian

los controladores.

Si el valor de § es muy bajo el hexarotor oscilara de forma visible alrededor del setpoint
del angulo por lo que la velocidad también sera alta (ver Figura 2.14). Con un valor
demasiado alto el control se demorard mucho en llegar al sefpoint del angulo y muy
probablemente no pueda llegar y se quede oscilando cerca del mismo. Un valor
adecuado de § es aquel que permite llegar al setpoint angular y no permite que el angulo
se aleje mucho de su setpoint, ademas que no debe ser brusco por lo que no deben
observarse oscilaciones y se debe mantener la velocidad lo mas baja posible (ver Figura
2.15). Nétese que no es necesario que el controlador sea capaz de mantener el setpoint,

esto se debe a que sin la parte integral esto no es posible [11], [39].
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Figura 2.15. Resultados con K; = 30 y § = 10 (valor adecuado).
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Figura 2.16. Sin el parametro A, el setpoint se alcanza pero no se mantiene.

A medida que el angulo se acerca a su setpoint la accién de control discontinuo y la
accién de control equivalente van disminuyendo su valor, y por tanto se pierde la fuerza
necesaria para seguir llevando al angulo hacia su setpoint y sobre todo mantenerlo (ver
Figura 2.16), motivo por el cual es necesario una parte integral en el controlador. Por este
motivo el objetivo durante esta etapa es alcanzar el setpoint del angulo y oscilar cerca del
mismo con la velocidad mas baja posible.

2.3.3 SINTONIZACION DE 1,

Llegado a este paso el hexarotor podra mantener un vuelo, sin embargo al no tener aln
un valor en el parametro de la parte integral de las superficie deslizante 1, (ver Ecuacion
2.3) realizar desplazamientos sera muy dificil debido a que el controlador lograra alcanzar
los setpoints angulares pero no los mantendra de una forma adecuada. El término
integral de la superficie deslizante se limita al valor de & para que la parte integral pueda

llevar la accion de control discontinua a su valor maximo Kj.
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Figura 2.17. Resultados obtenidos con 1, = 0.1 (valor bajo).
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Figura 2.18. Resultados obtenidos con 1, = 0.5 (valor alto).
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Para probar el desempefno de la parte integral es necesario que durante el vuelo del
drone se realicen cambios del setpoint angular (usando el control de manejo) con el fin de
verificar si el controlador es capaz de mantener el angulo alrededor del setpoint.

Para sintonizar el valor de A, se empieza aumentando su valor poco a poco. Con un valor
bajo de 1, el control tardara mucho en llegar al sefpoint (ver Figura 2.17). Si el valor de 1,
es muy alto se tendra oscilaciones bruscas alrededor del sefpoint que seran visibles
durante el vuelo (ver Figura 2.18). Un valor adecuado de 1, serd aquel que permita:
alcanzar los setpoints de forma rapida, no deben observarse oscilaciones en el drone y

se debe mantener la velocidad lo mas baja posible (ver Figura 2.19).
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Figura 2.19. Resultados obtenidos con 1, = 0.3 (valor adecuado).

Es probable que se llegue a dar el caso en que el valor de la integral se satura y el valor
absoluto de la accion de control discontinua llegue a su maximo (K,). Este es un sintoma
de que el valor escogido para K; es demasiado bajo por lo que se debera aumentarlo y

por ende es probable que también se deba variar 6.
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234 SINTONIZACION DE !

Como se menciond anteriormente el parametro P se usa para determinar el valor del

setpoint de aceleracion, el cual es un término que tiene un comportamiento similar al del
término derivativo en un control PID. Por este motivo su principal efecto es el de lograr un
mejor seguimiento del setpoint de velocidad, mientras mayor sea su valor se obtendra
una menor variacién de velocidad con respecto de su setpoint a cambio de reducir la
velocidad con la que se alcanzan los setpoints de angulo y de velocidad.

Para este parametro no se propone un procedimiento para sintonizar porque éste afecta
la velocidad de reaccién del drone ante los cambios de setpoint de los angulos, su valor
gueda a preferencia del usuario y de como éste prefiera el comportamiento del hexarotor
durante el vuelo.
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Figura 2.20. Resultados obtenidos con Py = 0.3 (valor bajo).

Si el valor de P4 es muy bajo casi no se podra notar una diferencia en el vuelo del drone
(ver Figura 2.20). Cuando P4 toma valores mas altos se nota la reduccion en la velocidad

de los angulos y sobre todo un retardo en el seguimiento de los setpoints de los angulos

(ver Figura 2.21). Para el caso del angulo roll que ha sido mostrado como ejemplo en
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esta seccion se selecciond un valor de Py = 0.7ya que con este valor se tuvo una mejora

en la velocidad de los angulos y durante el vuelo las maniobras tenian un tiempo de

respuesta que se sentia inmediato y sin retardos (ver Figura 2.22).
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Figura 2.21. Resultados obtenidos con Py = 1 (valor alto).
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Figura 2.22. Resultados obtenidos con P4 = 0.7 (valor adecuado).
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Como se puede observar a lo largo del proceso de sintonizacion los resultados iran

variando, esto se debe principalmente al acoplamiento entre variables que existe en el

modelo del hexarotor y a que los parametros 4, y 1, provocan cambios tanto en la accién

de control discontinuo como en la accion de control equivalente. Por este motivo, al llegar

a este punto de la sintonizacién es muy probable que se requiera reajustar los

parametros de los controladores nuevamente hasta lograr el comportamiento deseado.

Luego del proceso de sintonizacién y de reajuste, los parametros de los controladores

SMC para roll, pitch y yaw a utilizar se muestran en la Tabla 2.3.

Tabla 2.3. Parametros de los controladores SMC.

Parametro | Py | Py, |Kq| A4 | 4, | 8
SMCderoll | 4 |0.730| 40 |0.6]|10

SMCdepitch | 4 {0530 | 30 |0.5]|20
SMCdeyaw | 4 [0.1|60|1000| 10 | 6

Para ello se puede tomar en consideracion lo siguiente:

Si los valores de velocidad son altos disminuir A;, se debe buscar que sin la
accion integral (1,) el parametro A1, se acerque al setpoint de velocidad sin
sobrepasarse mucho.

Si la velocidad no alcanza el setpoint de velocidad puede probarse: aumentar 4, o
disminuir Pg.

Si el hexarotor tarda en llegar a los setpoints de los angulos o durante el vuelo se
siente que el hexarotor tarda en responder a los cambios de direccién enviados,

disminuir P, o aumentar 2,.

Si la accién de control discontinuo se satura por mucho tiempo, aumentar K, y
también aumentar §.

Si el setpoint del angulo no es alcanzado rapidamente o no se alcanza, aumentar
K, y también aumentar § o incrementar 1,.

Si las oscilaciones alrededor del setpoint del angulo son bruscas o con altas

amplitudes, aumentar &, disminuir 1, o disminuir ;.

De manera general se pudo observar que:

Si el problema radica en como la velocidad sigue su setpoint, esta dinamica se

puede mejorar con A, y P.
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e Si el problema radica en como el angulo sigue su setpoint, esta dinamica se
puede mejorar con K;, § y 4.

e El parametro P, se debe incrementar si se desea que el hexarotor alcance
velocidades mas altas y decrementar en el caso contrario.

e El parametro Py permite reducir las velocidades de los angulos, pero también

hara que el setpoint de velocidad y por tanto el setpoint de angulo se alcancen

mas lento. Por esto al variar P, es muy probable que se requiera volver a

sintonizar los otros parametros.

2.4 PROCEDIMIENTO DE SINTONIZACION DE LOS
CONTROLADORES PID
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Figura 2.23. Esquema del control PID implementado.
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Los parametros del control PID se sintonizaron usando el procedimiento propuesto en
[41], el cual es un procedimiento heuristico que requiere de pruebas de vuelo. En la
Figura 2.23 se muestra el esquema de control PID implementado.

En la Figura 2.24 se muestra un flujograma mas detallado del procedimiento propuesto
para la sintonizacién de los controladores PID de orientacion.

De forma general el procedimiento de sintonizacion para los controladores PID de
orientacion es el mostrado en el flujograma de la Figura 2.25, cuyos pasos son:

e Se coloca un valor en el parametro P del control externo teniendo en cuenta que
en [41] se recomienda que como maximo el setpoint de velocidad sea de 4.5°/s
por cada 1° de error.

e Encontrar el valor de P del control interno que permita al angulo oscilar alrededor
de su setpoint con velocidades menores a 0.2 rad/s.

e Se encuentra el valor de I del control interno que permita al angulo mantenerse a
menos de +2° de su setpoint.

¢ Encontrar el valor de D del control interno que permite que durante los cambios de
setpoint angular el angulo no sobrepase en +2° a su setpoint.
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Figura 2.25. Procedimiento de sintonizacién del control PID.
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2441 SINTONIZACION DEL CONTROL EXTERNO

Como se mencioné en la seccion 2.1.2, el control externo es un control proporcional, al
inicio de la sintonizacién se le coloc6 un valor fijo el cual fue de P = 3, debido a que en
[41] se recomienda que como maximo el setpoint de velocidad sea de 4.5°/s por cada 1°
de error. Al tener el valor del parametro del controlador externo con su valor fijo se
procede a sintonizar el controlador interno.

A mayor valor de P en el control externo el drone intentara corregir los errores angulares
mas rapidamente, alcanzando asi velocidades de giro més altas.

2.4.2 SINTONIZACION DEL PARAMETRO P DEL CONTROL INTERNO

El procedimiento para la sintonizacion de este parametro es el siguiente:
e Se debe aumentar poco a poco el valor de P.
e Siel valor de P es muy bajo el hexarotor oscila lentamente alrededor del setpoint,

incluso puede virarse al despegar debido a que le falta fuerza al controlador.
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Figura 2.26. Resultados obtenidos con P = 120 (valor alto).
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Con un valor muy alto en P se obtendran oscilaciones rapidas alrededor del
setpoint, ver Figura 2.26.
Un valor adecuado de P es el que provoca oscilaciones sutiles alrededor del
setpoint, ver Figura 2.27.
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Figura 2.27. Resultados obtenidos con P = 80 (valor adecuado).

243 SINTONIZACION DEL PARAMETRO I DEL CONTROL INTERNO

El procedimiento para la sintonizacion de este parametro es el siguiente:

Se debe aumentar poco a poco el valor de I.

Si el valor es muy bajo el hexarotor sigue los setpoints con lentitud y corrige de
forma lenta las desviaciones del setpoint.

Con un valor muy alto se producen vibraciones al girar y al compensar las
desviaciones del setpoint, ver Figura 2.28.

Un valor adecuado de I es aquel que permite giros suaves y mantener la
inclinacién durante los cambios de setpoint angular. Al iniciar los giros puede que
oscile un poco, esto se debe a que falta el término derivativo, ver Figura 2.29.
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Figura 2.29. Resultados obtenidos con I = 0.6 (valor adecuado).
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El procedimiento para la sintonizacion de este parametro es el siguiente:

Se debe aumentar poco a poco el valor de D.

Si el valor es muy bajo, al girar el hexarotor éste oscila al inicio del giro.
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SINTONIZACION DEL PARAMETRO D DEL CONTROL INTERNO

Con un valor muy alto, al girar el hexarotor el giro se realiza muy lento. Es decir

que tarda en alcanzar los setpoints.

Un valor adecuado de D es el que permite realizar giros con suavidad y rapidez,

ver Figura 2.30.

ﬁnguh 17

Falar[rad) 5]

M=

-20

Figura 2.30. Resultados obtenidos con D =0.5 (valor adecuado).
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Tabla 2.4. Parametros del control PID de roll.

Control | Posicion Velocidad
Parametro P P I | D | Limite integral
Roll 3 80 | 0.6 0.5 30
Pitch 3 40 | 05|04 30
Yaw 3 700 | 10 | 0.1 100
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Los parametros del control PID de orientacion obtenidos con la sintonizacién se muestran
en la Tabla 2.4.

2.5 CALIBRACION DEL CONTROL DE MANEJO

La configuracion de la magnitud en la que se variaran los parametros de: pulso base de
los ESC (control de altura) y los setpoints de los angulos roll, pitch y yaw queda a
preferencia del usuario. Las configuraciones presentes en el programa del Arduino DUE
para el manejo del hexarotor se resumen en la Tabla 2.5. Se limit6 el valor al que pueden
llegar los setpoints de roll y pitch debido a que mientras mas se incline el hexarotor mas

rapido avanzara y se deseaba tener movimientos lentos para facilitar el manejo.

Tabla 2.5. Configuraciones para las acciones del control de manejo.

Parametro Incremento | Decremento | Limitante
Pulso base de los ESC 5 [us] -3 [us] -
Setpoint del angulo roll 11°] -1 +2 [°]
Setpoint del angulo pitch 11°] -1 +2 [°]
Setpoint del angulo pitch 22.5 ] -22.5[°] 172 [°]




3 RESULTADOS Y DISCUSION

3.1 RESULTADOS

3.1.1 PRUEBAS REALIZADAS
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En la siguiente seccién se muestra las pruebas realizadas, comenzando con el offset del

giroscopio donde se pretende tener un valor promedio como referencia a las mediciones

futuras, el filtro de alisado de Kalman en éste se menciona la implementacién de este

filtro en el giroscopio debido al ruido presente en las medicién. Seguidamente se tratara

de la compensacion de giro en yaw para evitar errores en la estimacion de la orientacion.

Posteriormente se continuard con la fusion de sensores para corregir la deriva del

giroscopio y el ruido de la medida del acelerémetro.

3.1.1.1 Offset del giroscopio
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Figura 3.1. Deriva ocasionada por el offset presente en el giroscopio.
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Si no se realiza el procedimiento del offset del giroscopio (ver seccion 2.2.2.1) todas las
mediciones del giroscopio estaran desviadas del cero lo que ocasionara que la
estimacion de los angulos de Euler presente una deriva constante en el tiempo como se
ve en la Figura 3.1. Al tomar el offset y restarlo de todas las medidas se corrige este

problema como se puede observar en la Figura 3.2.
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Figura 3.2. Resultado de restar el offset de las mediciones del giroscopio.

3.1.1.2 Filtros de Kalman del giroscopio

En la Figura 3.3 se puede observar la mejora obtenida al aplicar el filtro de alisado de
Kalman a las mediciones del giroscopio (ver seccion 2.2.3.1). Se observé que se debe
encontrar un equilibrio entre el nivel de ruido retirado de la sefal y su amplitud, ya que
mientras mas se busque reducir el ruido la amplitud de la sefal también se vera reducida

lo cual provoca errores considerables en las mediciones.
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Figura 3.3. Filtro de Kalman aplicado a las mediciones del giroscopio.

3.1.1.3 Compensacion de giro en yaw

La compensacion de giro en yaw (ver seccién 2.2.3.4) es necesaria debido a que si el
angulo roll o pitch o ambos se encuentran en un valor diferente de cero cuando ocurre un
giro en el yaw los giroscopios de roll y pitch al no haber movimiento sobre sus ejes no
permiten obtener la medida real de la inclinacién del hexarotor [39].

Este fendmeno se explica brevemente con el siguiente ejemplo. Al iniciar el vuelo la IMU
MPUB050 estara en posicion horizontal por lo que la estimacion de los dngulos roll y pitch
estard cercana a cero. Posteriormente ocurre un giro en el angulo pitch que lo llevé a una
inclinacién de 45°. Finalmente ocurre un giro en el angulo yaw de 90°, la posicién
resultante es la equivalente a un giro en roll de 45° desde la posicion inicial (antes de
iniciar el vuelo) y no a un giro en pitch de 45° como mostraria la estimacién de orientacién

si no se compensara el valor de roll y pitch cuando ocurre un giro en yaw [39].

Este problema se corrige trasladando la estimacion del angulo roll al angulo pitch y

viceversa s6lo cuando ocurre un movimiento en el eje del yaw.
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3.1.1.4 Fusion de sensores

El valor de confiabilidad debe ser alto para el giroscopio con el fin de que el angulo
estimado con el acelerometro no influya en gran medida en la estimacién, esto debido a

la alta presencia de ruido en su medicién.

En la Figura 3.4 se muestran los resultados con un factor de confiabilidad de 0.9996 que
es el valor con el que se encuentran los filtros complementarios de roll y pitch en el
programa del controlador. Se sostuvo al hexarotor y se realizaron giros de roll, pitch y
yaw para verificar la precision de la medida entregada por el giroscopio como se muestra
en la Figura 3.4.

Roll []

Pitch [7]

Tiempo [s]

Figura 3.4. Angulos estimados con factor de confiabilidad de 0.9996.

3.1.2 RESULTADOS DEL CONTROL SMC

La Figura 3.5 muestra al hexarotor durante el vuelo con los controladores SMC de
orientacion en funcionamiento y siendo maniobrado por el operador mediante el control

de manejo.
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[l
Figura 3.5. Vuelo con el control SMC.

En la Figura 3.6 se puede observar los angulos roll, pitch y yaw del drone mientras esta
volando, igualmente se puede apreciar los cambios de setpoint realizados y que su vez
los controladores permiten que el hexarotor siga los setpoints que se le envian desde el
control de manejo. Durante el vuelo se pudo observar como de forma esporadica
aparecen perturbaciones que alejan a los angulos de su setpoint, el control SMC es
capaz de compensar estas perturbaciones rapidamente por lo que la gran mayoria de
estas desviaciones pasan desapercibidas para el operador.

Con el método de suavizamiento mediante capa de frontera, se logré disminuir en gran
medida el efecto del chattering el cual es causado por la parte discontinua del controlador
SMC. En la Figura 3.7 se puede observar en mayor detalle el desempefio de los
controladores durante el vuelo, se puede apreciar pequefas perturbaciones que desvian
al angulo de su setpoint y como los controladores las compensan en tiempos cortos.
También se puede ver el seguimiento de los setpoints de roll y pitch y como los
controladores logran mantener a los angulos de orientacion alrededor de sus respectivos

setpoints.

El desempefio de los controladores de roll, pitch y yaw se puede observar en la Figura
3.8, Figura 3.9 y Figura 3.10 respectivamente. De forma general en estas figuras se
puede apreciar con mayor detalle las acciones que llevan a cabo los controladores SMC
debido a que se muestran datos de la accion de control equivalente y la accién de control
discontinua; ademas se puede ver como el control SMC mantiene la velocidad de los
angulos lo mas baja posible con el fin de lograr un vuelo mas estable.
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Figura 3.6. Resultados de vuelo de méas de 7 minutos.
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Figura 3.7. Resultados de los controladores SMC de roll, pitch y yaw.
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Figura 3.9. Resultados del control SMC de pitch.
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Figura 3.10. Resultados del control SMC de yaw.

En la Figura 3.11 se muestra el comportamiento del control del yaw cuando hay un
cambio en su setpoint.
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Figura 3.11. Giro en yaw con control SMC.
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La Figura 3.12 muestra los resultados de un vuelo durante el cual se varia el sefpoint de
yaw. Los resultados obtenidos en cuanto al error de seguimiento del setpoint angular
mostraron que:

e En estado estable el error no supera los +1°.
e Al cambiar de setpoint el error llega hasta los £2° durante el estado transitorio.

e Las perturbaciones causan que el error llegue hasta los +4° pero el control es
capaz de superar estas perturbaciones de forma casi inmediata.
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Figura 3.12. Vuelo con giro en yaw con control SMC.

3.1.3 RESULTADOS DEL CONTROL PID

En la Figura 3.13 se muestra el comportamiento de los controladores PID durante un
vuelo de aproximadamente tres minutos, donde se pudo observar que el control PID se
demora en compensar las perturbaciones en comparacién con el control SMC; debido a

esto se observan pequenas oscilaciones del hexarotor cuando se encuentra en vuelo.

La Figura 3.14 es un zoom de la Figura 3.13, en ella se muestra con detalle el
desempenio de los controladores PID durante el vuelo. En esta figura se puede ver que

los angulos tienden a desviarse mas de sus setpoints en comparacién con el control
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SMC, ademas se observa como las perturbaciones que provocan oscilaciones alrededor
del setpoint tardan mas tiempo en ser compensadas.
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Figura 3.13. Resultados con controladores PID.
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Figura 3.14. Desempefio de los controladores PID.
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Figura 3.17. Resultados del control PID de yaw.

En la Figura 3.15, Figura 3.16 y Figura 3.17 se observa el desempefio de los

controladores PID de roll, pitch y yaw respectivamente.
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Figura 3.18. Giro en yaw con control PID.
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En la Figura 3.18 se muestra el comportamiento del control PID de yaw cuando hay un

cambio en su setpoint angular. En la Figura 3.19 se muestra un vuelo con control PID en

el cual el setpoint del yaw se varia.
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Figura 3.19. Vuelo con giro en yaw con control PID.

De forma general en estas figuras se puede ver como las senales de control PID

responden ante las perturbaciones y los cambios de sefpoint. Ademas se puede ver como

las velocidades de los angulos son ligeramente mayores a las obtenidas con el control

SMC.

En cuanto al desempefio del control PID se pudo observar que:

e El desempenfio al seguir el setpoint del angulo es menor en comparacién al control

SMC, se observo que se llegaba al setpoint pero por lo general el control PID

mantiene al angulo cerca al sefpoint mientras que con el control SMC el angulo

tiende a oscilar alrededor del setpoint.

e La velocidad angular obtenida con el control PID es un poco mas elevada que la

obtenida con el control SMC, el control PID mostrd picos de velocidad lo que

ocasionaba una oscilacion visible del hexarotor.
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e El control PID responde de forma menos eficiente ante las perturbaciones.
Durante el vuelo se presentan perturbaciones que el control SMC corregia de
manera inmediata, por lo que si se observaban oscilaciones éstas desaparecian
rapidamente. Por el contrario, el control PID requiere de mucho mas tiempo para
lograr que las oscilaciones causadas por las perturbaciones desaparezcan.

e Entodas las pruebas realizadas con el control PID las oscilaciones generadas por
las perturbaciones provocaban que el hexarotor perdiera altura rapidamente y
ademas dificultaban el manejo del drone ya que se sentia que el hexarotor
tardaba en responder a los comandos enviados.

3.1.4 COMPARACION ENTRE LOS CONTROLADORES PID Y SMC

Se usaron dos criterios de comparacién: el primero consistié en el seguimiento de
setpoints y el segundo criterio es la respuesta ante perturbaciones.

3.1.4.1 Seguimiento de setpoints

Para medir el desempefio de los controladores utilizados al seguir setpoints se usa el
criterio de la integral del error cuadratico (ISE) mostrado en la Ecuacién 3.1. Este criterio
castiga los errores grandes de seguimiento tales como los sobre picos, los transitorios y
la respuesta ante las perturbaciones [42].

Mientras menor sea el indice de desempefo esto indica que el sistema de control es
capaz de eliminar los errores grandes en poco tiempo, que puede tolerar pequefos
errores que persisten a lo largo del tiempo y que la respuesta del control es rapida, con

poco sobre pico y con pocas oscilaciones [42].

ISE = fez(t) dt

Ecuacion 3.1. Criterio de desempeiio de la integral del error cuadratico.

Para comparar ambos controladores se realizaron diferentes setpoints generados por

software en un tiempo determinado, ademas en ciertos intervalos de tiempo se enviaron
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setpoints a dos 0 mas angulos simultdneamente. Esta prueba se realizd con el hexarotor

fijado de tal manera que se permitan giros de orientacion pero no una variacion de altura.
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Figura 3.20. Pruebas de seguimiento de setpoints con control SMC.
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Figura 3.21. Pruebas de seguimiento de setpoints con control PID.
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En la Figura 3.20 se muestran los controladores SMC de orientacién con los diferentes
setpoints, y en la Figura 3.21 se muestran los controladores PID de orientacién con los
diferentes setpoints.

La Figura 3.22 muestra una comparacion de los errores de seguimiento (con los datos de
la Figura 3.20 y Figura 3.21) de los controladores de orientacién donde se puede
visualizar que el control SMC tiene mejor seguimiento que el control PID.
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Figura 3.22. Comparacion de los errores de seguimiento de los controladores de
orientacion.

Para facilitar la comparacion del indice de desempenio se usa el porcentaje de diferencia
el cual compara ambos criterios de desempefio con su valor promedio como se muestra
en la Ecuacion 3.2. La diferencia de los valores a comparar se divide para el promedio de

los valores porque no se cuenta con un valor considerado como patrén [42].

ISEsyc — ISEpip
0, = . 0,
%A TSEeye ¥ ISEpip 100%
2

Ecuacion 3.2. Porcentaje de diferencia entre dos cantidades.
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Un porcentaje de diferencia positivo muestra un incremento con respecto al valor con el
que se le compara; en este caso con el ISEp;p, en el caso de obtener un valor negativo
esto indica una reduccion [42].

En la Tabla 3.1 se muestra la diferencia porcentual entre los criterios de desempefio de
los controladores SMC y PID, utilizando los datos de la Figura 3.20 y Figura 3.21.

Tabla 3.1. indices de desempefio obtenidos.

Control | ISEgy | ISEpyp %A
Roll 8709 | 27035 | -102.5363
Pitch 3878 | 15540 | -120.1001
Yaw 3165 | 14046 | -126.4288

3.1.4.2 Perturbaciones

Para introducir perturbaciones se coloc6é al hexarotor fijado de tal manera que se

permitan giros de orientacién pero no una variacion de altura.
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Figura 3.23. Perturbaciones con el control SMC.
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Los setpoints de los angulos de orientacién se mantuvieron en cero y se ingresaron

perturbaciones en roll, pitch y yaw; en ese orden.

La Figura 3.23 y Figura 3.24 muestran la respuesta del control SMC y del control PID
ante las perturbaciones respectivamente. Se puede observar que el control PID en
comparacion con el SMC muestra un tiempo mayor de establecimiento luego de las
perturbaciones y las desviaciones del angulo a controlar son mayores cuando se

introducen las perturbaciones.
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Figura 3.24. Perturbaciones con el control PID.

3.2 DISCUSION

El control SMC en comparacion con el control PID mostré6 un mejor seguimiento de los
setpoints angulares y un mejor rechazo a las perturbaciones. Con el control SMC si
alguna perturbacién causaba oscilaciones visibles éstas desaparecian de forma casi

inmediata logrando una estabilizacién mas rapida en comparacion con el control PID.
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El uso de un término integral permitié que los controladores sean capaces de mantener
los setpoints de los angulos.

El uso de un setpoint de velocidad permitié que la accién de control discontinuo no tuviera
que ser muy brusca (tomar valores altos) para llevar al angulo a su setpoint y ademas
permitié que el setpoint del angulo sea alcanzado mas rapidamente.

El setpoint de aceleracién permiti6 que las velocidades de los angulos se redujeran
considerablemente, permitiendo asi un mejor seguimiento del setpoint de velocidad y por
tanto mejorando el seguimiento del setpoint angular.

Los cambios en la velocidad de los motores ocasionan que el drone se eleve demasiado
y sea dificil frenarlo debido a que en muchos de los casos al elevarse también se
desplaza hacia alguna direccion.

Mientras menor sea la altura de vuelo la turbulencia del aire impulsado por los motores
empuja al drone hacia cualquier direcciéon y el usuario debe desplazar el hexarotor si
desea mantener la posicion, esto se debe a que no hay control de posicion.

Si se desea mejorar el tiempo de vuelo del hexarotor se deberia cambiar el conjunto de
motores y hélices por unos que permitan generar mayor empuje con menores cantidades
de energia.

La reaccion del operador debe ser rapida para evitar que el drone pierda altura y a su vez
que éste no se eleve demasiado, esto se debe a que durante los desplazamientos parte
del empuje que mantenia la altura se direcciona a realizar los desplazamientos por lo que
se perdera altura. Al volver a la posicion de cero grados en roll y pitch la altura empezara
a recuperarse.

Debido al desgaste de la bateria y a que los ESC no consideran este desgaste, con el
tiempo el hexarotor ird perdiendo altura y el usuario debera compensar esto
manualmente.

El cambio en uno de los angulos afecta el comportamiento de los demas provocando
pequenas desviaciones que a simple vista pasan desapercibidas, esto se debe al

acoplamiento existente entre las variables.
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El trabajo realizado por [5], indica las diferentes dificultades por las cuales un control
SCM para orientacion resulta dificil de implementar en sistemas reales dando a notar que
el fenédmeno chattering influye mucho en la implementacion. Esto se debe a que en los
sistemas reales existen retardos entre el calculo de la accion de control y la accién de los
actuadores, lo que provoca que la accion de control discontinuo genere chattering.
Ademas los modelos no son completos por lo que siempre existiran dinamicas no
modeladas, en especial las dinamicas de alta frecuencia empezaran a ser relevantes ya

que seran excitadas por el chattering.

Con las vibraciones los cables de conexién y los tornillos de la estructura se aflojan, por
esto a los cables hay que sujetarlos bien y revisarlos antes de encender el drone y a los
tornillos ajustarlos periédicamente.

Los indices de desemperio ISE y el calculo del porcentaje de diferencia de los mismos
muestran una superioridad del control SMC sobre el PID en cuanto a la capacidad de
seguimiento de los setpoints y de la respuesta ante perturbaciones.



110

4 CONCLUSIONES

Después de la revision bibliografica se escogié el modelo dindamico del hexarotor descrito
en este proyecto debido a que éste no considera la fuerza de arrastre ni la fuerza de la
resistencia del aire; lo cual simplifica en gran medida el disefio de las ecuaciones de
control SMC.

Se usdé una superficie deslizante con componente integral para el disefio de los
controladores SMC porque la parte integral ayuda a corregir perturbaciones y a mantener
los setpoints.

El tener un término derivativo; como es el caso del setpoint de aceleracion, permite tener
velocidades mas bajas y por tanto un mejor seguimiento de los setpoints.

Se pudo visualizar por medio de los datos obtenidos que el hexarotor requiere que en su
controlador exista una parte integral para mantener con mayor precisiébn y con bajos

esfuerzos los setpoints.

El uso de una tarjeta embebida da apertura a que el usuario implemente diferentes
algoritmos de control y a su vez se tiene mayor libertad para agregar hardware.

Filtrar las medidas del giroscopio y del acelerémetro usando filtros de alisado de Kalman

permite reducir el ruido en las mediciones de los mismos.

El método heuristico usado en la sintonizacién de los controladores permitié encontrar los
valores adecuados de los parametros de los controladores para que el error en el control
angular no supere los 10°.

En las etapas iniciales de sintonizacion de los parametros se puede observar con mayor
claridad como el variar el parametro de un controlador afecta el comportamiento de los
demas angulos. Esto ocurre a causa de que el hexarotor es un sistema multivariable con
sus variables acopladas.

El control SMC en comparacién con el control PID mostré un mejor seguimiento de los
setpoints angulares y un mejor rechazo a las perturbaciones.



111

Los indices de desempefio ISE mostraron que el control SMC corrige los errores de
seguimiento de los setpoints de orientacion en menor tiempo que el control PID.

La oscilacion de las variables controladas alrededor de sus setpoints es menor cuando se
usa un control SMC.

El porcentaje de diferencia negativo entre los indices ISE mostré que el control SMC en
todos los angulos de orientacién siempre presenta un mejor desempefo tanto en el
seguimiento de los setpoints como en la respuesta ante las perturbaciones.
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