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RESUMEN

En este proyecto se implementa un control para el seguimiento de trayectoria de tres
Cuadricopteros en formacion, esto se realiza en base al modelo matematico de los
cuadricépteros. Los sistemas de Control para el seguimiento de trayectoria en formacion
son: un controlador tipo PID, y un controlador robusto SMC (Slinding Mode Control).
Adicionalmente, se realiza controladores de seguimiento de trayectoria de un solo
cuadricoptero, para ello se utiliza un controlador tipo PID un control robusto en modos

deslizantes SMC orientacion, altura y posicion del cuadricéptero.

Debido a la naturaleza del sistema con incertidumbres, no linealidades y variaciones en el
tiempo, los sistemas de control indicados deben ser lo suficientemente robustos, para que
la planta con las caracteristicas indicadas mantenga el comportamiento de un sistema

estable.

El Capitulo Uno presenta el marco tedrico de los UAV con los modelos cinematicos y
dinamico de los mismos, la estructura de la formacion y la teoria de los controladores. En
el segundo capitulo se indica la metologia empleada y los disefios de los controladores

aplicados a la formacién de los cuadricopteros.

En el tercer capitulo se presentan los resultados de las pruebas realizadas y la discusion,
para todas las pruebas tanto individuales como en la formacion de los cuadricopteros.
Finalmente el capitulo cuatro contiene las conclusiones y recomendaciones. Se incluyen

un anexo, del manual de usuario.

PALABRAS CLAVE: cuadricopteros, control robusto, formacién de robots, control en

modos deslizantes, seguimiento de trayectorias.
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ABSTRACT

In this project a formation control algorithm is developed for the trajectory tracking of a
quadcopter’'s formation, this control system is designed based on the model of the
quadcopters involved in the formation. The control systems developed for the trajectory
tracking of the quadcopters in formation are a PID-like controller and a Sliding Mode
Controller algorithm. Additionally, the trajectory tracking of a single quadcopter is performed

through a PID controller and a SMC controller for the altitude, attitude and position.

Accordingly with the nature of the system, the uncertainty, no-linearity and time variations
presented in the models, the applied control systems must be robust enough to overcome
the disturbances and uncertainties, and allowing the quadcopters to fulfil certain tasks and

remain the system stable.

One control objective of the formation control is achieving tasks that in groups are easily to
complete rather than with a single agent, allowing to perform a variety of assignments and

optimize the consumption of energy.

Therefore, the quadcopter’s formations allow applications as a surveillance from multiple
points of view and exploration of large areas, transport of large objects and even carry out
rescue actions that involve a lot of risk. All the facts mentioned motivates the development

of the present work.

KEYWORD: quadcopters, robust controller, robot’s formation, SMC controller, trajectory

tracking.
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1. INTRODUCCION

En la actualidad el control robusto de la formacién de vehiculos aéreos no tripulados UAVs
se ha convertido en un espacio de mucho interés, se realizan grandes esfuerzos en la
creaciéon de nuevos y excelentes modelos matematicos. El objetivo transcendental de este
tipo de control de formacion es actuar en tareas cuyo desempefio en conjunto es mas
simple que individualmente; es realizar un mayor numero de tareas con mejores resultados

en el uso de energia y coordinacion de tareas multiples.

El presente trabajo implementara un control para el seguimiento de trayectoria de tres
Cuadricopteros en formacion en base a un modelo matematico escogido. El sistema a
controlar es no lineal; el sistema de control debe ser lo suficientemente robusto cuyo
controlador en modos deslizantes, Backstepping y tipo PID; para que la planta con las
caracteristicas indicadas mantenga el comportamiento de un sistema estable y que busque

aproximarse a un modelo de sistema lineal.
1.1 Pregunta de investigacion

En este trabajo la pregunta de investigacion que se quiere responder es ;Se puede
implementar un sistema de control robusto para seguimiento de trayectoria de tres

cuadricopteros en formaciéon?
1.2 Objetivo general

Implementar un sistema de control robusto para seguimiento de trayecto de tres

cuadricépteros en formacion.

1.3 Objetivos Especificos

Investigar y determinar el funcionamiento de los vehiculos aéreos no tripulados

(UAVs) especificamente cuadricopteros.

- Estudiar y analizar los estandares y caracteristicas de alineacién de robots que
logran ser aplicados a los cuadricopteros, y seleccionar una de ellas.

- Disefiar e implementar los algoritmos de control tipo PID, SMC- Backstepping para
altitud y traslacion de un cuadricoptero, aplicado al control de seguimiento de
trayectoria de cuadricépteros.

- Disefiar e implementar los algoritmos de control tipo PID y en modos deslizantes

aplicados a la tarea de seguimiento de trayectoria del centroide de la formacion y

control de forma geométrica del sistema de formacion de cuadricopteros.
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- Realizar las pruebas de funcionamiento para valorar la funcionalidad de los

controladores implementados para el control en diferentes trayectorias.
1.4 Alcance

- Implementacién de dos controladores para el control del movimiento de translacion
y altura de cuadricopteros utilizando el cuadricéptero Parrot AR. Drone. Los
controladores por implementar son Backstepping — SMC y tipo PID.

- Implementacién de dos controladores tipo PID y SMC para la formacién de tres
cuadricopteros Parrot AR.Drone, el controlador tomara en cuenta el modelo

cinematico simplificado de los cuadricopteros.
1.5 Marco Teoérico

En el presente capitulo se revisan los conceptos tedricos necesarios a utilizarse en el
desarrollo del proyecto. En primer lugar, una breve descripcion del cuadricoptero y los
campos en que se utilizan. El cuadricéptero referido a través los modelos: matematico,
cinematico y dinamico que en conjunto y con ayuda de los sistemas de control plenamente
definidos, permitiran al cuadricoptero desempefarse en las funciones de ftres

cuadricépteros en formacion, dentro de un medio con incertidumbres y no linealidades.

1.5.1 Definicion de UAV

Un UAVs (Unmanned Aerial Vehicles) o en espafiol vehiculos aéreos no tripulados, son
vehiculos aéreos comandado a distancia, sin que se requiera de la participacion de un
piloto; se manejan con control remoto a través de sefales de radio frecuencia, o
aplicaciones automaticas que buscan un objetivo especifico como deteccion de falla,

busqueda de personas, entrega de encomiendas o vigilancia de zonas.

1.5.2 Cuadricoptero

El cuadricoptero, como se muestra en la Figura 1.1, es un UAV formado por cuatro brazos
repartidos simétricamente con un angulo de 90° de alejamiento y con un rotor en cada uno
de los extremos; dos rotores giran en sentido horario y dos rotores en sentido anti horario,

al contar con 4 rotores, es posible obtener mejor control y mayor estabilidad.
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Figura 1.1 Cuadricéptero AR. Drone [1]

Tiene la capacidad de realizar vuelo vertical. Esta caracteristica hace posible el despegue
y aterrizaje vertical. Al tener una estructura simple es relativamente facil analizar su

funcionamiento.

Su aplicacion esta orientada a distintas finalidades las cuales entre otras se puede
mencionar, en situaciones de emergencia, especialmente en areas de dificil acceso,
lugares en los que se produjo un desastre natural, para exploracién de personas, la
oportunidad de volar a baja altura y poseer una camara de alta calidad que transmite en
tiempo real, permite el reconocimiento inmediato de personas perdidas en playas, bosques
o montafas, en vigilancia fronteriza, para controlar los ingresos maritimos, y para controlar

trafico de drogas en fronteras.

1.5.3 Movimientos de un cuadricéptero

Para describir los movimientos de los cuadricopteros se requiere de dos marcos de
referencia que estan ilustrados en la Figura 1.2, estos sistemas de referencia son el marco
fijo a tierra y el marco referido al centro de masa de cuadricéptero. El sistema referido a
tierra E, compuesto por {xg, yg, zZg}, S€ denomina sistema inercial y es un sistema fijo en
posicion y orientacién. El eje X esta en la direccion apuntando hacia el Norte; el eje Y es
perpendicular a este eje y con direccion positiva hacia el Oeste, finalmente el eje Z
perpendicular a los otros dos y con direccion positiva hacia arriba. El sistema de referencia
ligado al centro de masa B {xg,yg,zg}, s el lugardonde se emplean las ecuaciones
dinamicas de rotacion y translacion, este punto esta en el centro del cuadricoptero y a él

se refieren los giros y movimientos realizados. [2]
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Figura 1.2 Esquema de cuadricoptero
El cuadricéptero este compuesto de cuatro rotores: frontal (1), lateral derecho (2), posterior
(3) y lateral izquierdo (4). Debido a su estructura, muestran seis grados de autonomia: tres
en traslacién sobre los ejes (X, y, z) y tres en rotacion sobre el eje: x (roll (¢)), y (pitch (6)),
z (yaw (y)), que pueden ser observadas en la Figura 1.3.

RotoE1 .w4

- (-}e Roll <7
Pitch U
s < n
w W,
Rotor @
7,./3 <7 > Rbtorz

Figura 1.3 Estructura del cuadricoptero

e ROTACION ANGULAR -ROLL ¢

Rotacion sobre el eje x, se obtiene al manipular (aumentar o disminuir) las velocidades de
los rotores 2 y 4 como se observa en la Figura 1.4, el par de rotores restantes permanece
invariante en velocidad, al igual que el torque total. Se conoce como movimiento de Alabeo,

hacia la izquierda y derecha.

P 7 | 3 Rbtor2

Figura 1.4 Rotacion angular ROLL
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e ROTACION ANGULAR -PITCH 6

Rotacion sobre el eje y, se obtiene al modificar (aumentar o disminuir) las velocidades de
los rotores 1y 3 como se observa en la Figura 1.5 el par de rotores restantes permanece
invariante en velocidad, al igual que el torque total. Se conoce como movimiento de

cabeceo Pitch.

Rotor2 '

Rotor 3 Rotor 4

Figura 1.5 Rotacion angular PITCH
e ROTACION ANGULAR - YAW (y)

Rotacion sobre el eje z. Yaw Movimiento de Guifiada. La velocidad de los rotores 1y 3 se
aumenta, los rotores 2 y 4 se disminuyen para mover la orientacién a la derecha, como se
puede observar en la Figura 1.6. Esto causa una inestabilidad aerodinamica de los torques

que habilita al cuadricéptero a girar en su propio eje.

.42 /)‘x

Y Wy Yaw Wy [ ]
CRIHE

Pitch Rotor

A 8
<7 »
Figura 1.6 Rotaciéon angular YAW
1.5.4 Modelo Cinematico [3].

A través de dos puntos de referencia, uno ubicado en tierra E y el otro ubicado en el centro
de masa del cuadricoptero B; para relacionar estos dos puntos E y B, se deben realizar las
siguientes transformaciones: rotar el primer eje de referencia para que logre coincidir con

la rotacion del segundo eje, se realizan tres rotaciones alrededor de los ejes X, Yy Z en
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un orden dado. Se obtiene una matriz de rotaciéon R(¢, 6,y), Ecuacién 1.1; haciendo uso
de la convencion [Zy][Ys] [Xs] este un concepto de ingeniera aeroespacial; la matriz

R(¢, 0,9) se emplea para rotar un vector desde el sistema de referencia fijo a tierra E
hacia el sistema de referencia fijo del centro de masa B y viceversa [3] .

cosBcosy cosysenlsene — senpcos¢ cosypsenbcosdp + senyseng
R(¢,0,9) = R = [sencosf senypsenfsend + cosypcos¢ senypsenbcos¢p — sengcosy
—senf cosfOseng cosfBcosg

Ecuacién 1.1 Matriz de rotacion
Considerando la Ecuacion 1.1, se tiene que el modelo cinematico de un cuadricoptero que
puede ser expresado a través del modelo matematico indicado en la Ecuacion 1.2.
E=RV
Ecuacién 1.2 Modelo cinematico
Donde ¢ = [ Xg, Vg, Zg | representa las velocidades respecto a tierray V = [VX, vy, VZ] =

[ %, VB, Zg ] son las velocidades del sistema de referencia que esta ligado al centro de masa

del cuadricoptero.

La matriz de rotacion mostrada en la Ecuacion 1.1 se puede reducir cuando se considera
la reduccién del Angulo pequefio, que consideraque 6 - 0 y¢ — 0, consideraciones que
entonces, cos¢p =1, cosf =1y sing =0, sinfd =0, esta aproximacién es valida

debido a que las rotaciones roll y pitch son bajas en maniobras a bajas velocidades.

Xg cosyp —senyp 0] [Xp
[}75] = [semp cosy 0] . [5’3]
Zg 0 0 11 Lzp

Ecuacioén 1.3 Modelo cinematico simplificado de un cuadricéptero

El movimiento rotacional del cuadricoptero esta representado por las componentes de

velocidades angulares en los ejes X, Y y Z, segun la Ecuacién 1.4

w=I[pqr]"
Ecuacién 1.4 Movimiento rotacional del cuadricéptero

Donde p es la velocidad angular de balanceo roll ¢ sobre el eje xg, q es la velocidad angular
de cabeceo pich 6 sobre el eje yg y r es la velocidad angular de guifada yaw 1y sobre el

eje zg. Para corresponder las velocidades angulares del cuerpo w y la variacion en el

tiempo de los valores de los angulos n = [¢> 0, IIJ]T respecto al sistema inercial de tierra,

se considera las siguientes rotaciones: yaw designada al sistema inercial esta anclado a
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tres rotaciones (z,y,x), pitch esta anclado a dos modificaciones angulares sucesivas

(y,x), y roll anclado a una sola alteracion alrededor de x. Y se tiene la Ecuacion 1.5
w = Wy

Ecuacién 1.5 Velocidad angular relacionada con variacién de angulos.

Para obtener W,, se considera la Ecuacién 1.6:

p 0 0 )
[Q]=R(x,¢>)R(y,9)R(Z,¢) 0| +R(x,¢)R(y,0)|0| +R(x,¢) [0]
r 0 0

Ecuacién 1.6 Transformacion velocidades angulares
Considerando la Ecuacion 1.6 se obtiene la matriz de transformacion de velocidades
angulares de acuerdo con la Ecuacion 1.7
1 0 —senf
W, = [0 cosg senqbcos@]
0 —seng cospcosH

Ecuacién 1.7 Matriz de transformacion de velocidades angulares
1.5.5 Modelo dinamico [4].

El modelo dinamico del cuadricéptero se obtiene al considerar al dron como un cuerpo
solido rigido en el espacio 3D; este depende de una fuerza y tres momentos angulares. Se
estima que la dinamica de los rotores es relativamente rapida e invariante en el tiempo por
lo que es despreciable [4] como también se considera invariante en el tiempo la flexibilidad
de las hélices. El movimiento de un cuerpo solido rigido tiene componentes rotacionales y
de traslacion. Al aplicar las ecuaciones de Newton Euler al cuadricéptero se encuentran
las ecuaciones que gobiernan el movimiento lineal y angular. La fuerza que actua sobre el

cuadricéptero es segun la Ecuacién 1.8:
F = _mVB

Ecuacion 1.8 Fuerza sobre el cuadricoptero

Donde F es la fuerza que actua sobre el cuadricéptero, m la masa del cuadricoptero que
se mantiene constante y Vg la velocidad de translacién del dron en el punto de referencia
B.

La fuerza externa se constituye de:

e empuje de las hélices,
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e fuerza gravitacional; y
e la fuerza centrifuga.

Debido al tamafo del UAV son insignificantes y por lo tanto se pueden despreciar los
efectos o pares aerodinamicos. Para el empuje de las hélices, cada uno de los motores i
tiene una velocidad angular Q;, esta genera una fuerza referida al marco inercial del UAV
f; = [OOQiZ], entonces se tiene que el empuje total Tz esta representado como Ty =

[0 0 U,], donde U, es el empuje generado en el eje Zg, como en la Ecuacion 1.9

4
Ul = Z b.QiZ
i=0

Ecuacién 1.9 Empuje generado en el eje Zp

Donde b es el factor de empuje generado por las hélices y su unidad es [N s?]. El empuje
total en conjunto con la fuerza de la aceleracién de la gravedad representa la sumatoria de
fuerzas totales que opera sobre el UAV como se indica en Ecuacion 1.10, por tanto, el

componente de traslacion referido al sistema de referencia queda expresado como:
mVg = —RTF; + T

Ecuacién 1.10 Componente de traslacién

Para encontrar la fuerza con respecto al sistema inercial, se utiliza la Ecuacién 1.2 y se la
deriva para obtener § = RV, considerando que la fuera gravitacional esta definida como
Fg =mg=mg[0 0 1]7, se obtiene el siguiente modelo dinamico de traslacion:

E=\y|= El (senysenBcosep + cospseng)

x] U (cospsenBcosep + senpsend)
Z (cosOcosp) —mg

Ecuacién 1.11 Modelo dinamico de traslacion de un cuadricoptero.

Para hallar el factor rotacional, se considera al cuadricoptero que posee una configuracion
simétrica con relacién a los ejes x,y,z ; por ello prescinde de los valores giroscopicos,

entonces la matriz de inercia I sera una matriz como se indica en la Ecuacion 1.12

Le 0 0
;=0 1, o0
0 0 I,

Ecuacion 1.12 Matriz de inercia.
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Para hallar el momento total de I se considera los cambios del momento angular H = lw,

y se tiene que Ecuacion 1.13:

M= %(Iw) + wx(lw)

Ecuacién 1.13 Momento que actua sobre el cuadricoptero.

El valor del momento total M, esta determinado por las torques rotacionales generados por

las hélices de los rotores y definidos como:

Te U, b(Q3 — 0F)
M = [Te =|Uz| = Ib(R% — 0%)
fod Wl ld(af + 0 - 03 - 0D

Ecuacién 1.14 Momentos generados por las hélices

Donde [ es la longitud del brazo hasta el centro de masa en unidades de metros y d el

coeficiente de arrastre asociado a las hélices en unidades de [Ns?] .

Desarrollando la Ecuacion 1.13 e incluyendo las definiciones del modelo cinematico
rotacional de la Ecuacion 1.5 y los torques de las hélices de la Ecuacién 1.13 se presenta

en Ecuacién 1.15 la dinamica que rige la rotacion del cuadricéptero

. . Ly I
¢ e Ly~ Lve| |7e
. . . vy
/ $é ool e
(Ixx B 1yy)¢9 I—d)
I -1ZZ -
ZZ

Ecuacion 1.15 Modelo dinamico rotacional

El modelo dinamico completo de un cuadricoptero queda por tanto definido por las

ecuaciones Ecuacion 1.11 y Ecuacion 1.15, como se indica en la

(X = (cospsenfcos¢p + senpsenf)U; /m
¥y = (senysenbcosp + cosypsend)U,/m
7 = [(cosOcosp) — mg] U;/m

(I.’)‘ = [(Iyy - Izz)ll}é + T¢]/Ixx + 1119
é = [(Izz - Ixx)ll}d)'{':[e]/lyy - l/)d)
ltb = [(Ixx - IJ’J’)qSé + Tl[)]/lzz + ¢9

Ecuacion 1.16 Modelo dinamico completo
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1.5.6 Modelo dinamico del AR.Drone

EL AR.Drone utiliza comandos de movimiento que estan codificados bajo un protocolo
especifico a través de su red Wifi, las sefiales utilizadas como comando estan
normalizadas, y arregladas como se especifica a continuacion, las variables (torques) de
control del modelo genérico M = [U; U, U; U,] se ven simplificados a las variables de

control con valores comprendidos entre [—1, +1 ], que se muestran en la Ecuacion 1.17.
U= [ux Uy Uy uw]

Ecuacion 1.17 Entradas al AR.Drone

Donde u, representa el comando de inclinacién del cuadricoptero alrededor del eje xg, u,
representa el comando de inclinacion del alrededor del eje yg, u, representa el comando
de la velocidad lineal del cuadricéptero que causa desplazamiento en el eje zg; finalmente

uy, €s el comando de la velocidad angular del cuadricoptero que genera rotacion en yaw

alrededor del eje zg.[5].

Considerando los trabajos realizados en [6] y [7], donde se hace la modelacién e
identificacion de un AR.Drone, y se explica que no se requiere controlar toda la dinamica
compleja de un cuadricoptero genérico debido a la estructura interna del AR.Drone, que
permite el control automatico de los angulos roll, pitch, la velocidad angular en yaw y la
velocidad lineal en el eje zz del cuadricoptero. Por estas razones se puede reducir la
dinamica del cuadricéptero en su propio eje de referencia a un sistema de primer orden
que se presenta en la Ecuacion 1.18.

Uy

g = Bx1lUx — szva

Uy = Kyiuty — Kyovy,
1jz = KzUz — KZZUZ
U.w = leulp — KI[1211[)

Ecuacion 1.18 Modelo dinamico del AR.Drone en su sistema de referencia
Donde las variables [va,vyB] son las velocidades lineares del cuadricéptero en su propio

sistema de referencia, las variables [le Ky Ky1 Kyp K71 Ky Ky Kyo ] son constantes de

proporcionalidad que deben ser identificadas experimentalmente. Finalmente
considerando el modelo cinematico del cuadricéptero mostrado en la Ecuacion 1.3, se

presenta en la Ecuacion 1.19 el modelo dinamico de un AR.Drone referido a tierra.
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Kyicosp —Kyisenp 0 0 Truy Kyycosyp  —K,,senp 0 0 1rVxp

5
| _|Kxsenp  Kyicosy 0 0 [[uy| |Kxzsenp  Kypcosy 0 0 ||Ypg
z 0 0 K,, 0 [[% 0 0 K, O ||V
Y 0 0 0 Ky % 0 0 0 Ky2dl 9y

Ecuacion 1.19 Modelo dinamico del AR.Drone referido a tierra

La Ecuacioén 1.19 se expresa de manera compacta como se indica en la Ecuaciéon 1.20
X=FU-FV

Ecuacioén 1.20 Modelo dinamico compacto del AR.Drone referido a tierra
1.5.7 Formacién de UAVs

Una formacion aérea puede definirse como un conjunto de dos o mas vehiculos aéreos
que vuelan juntos, cuyos estados dinamicos estan acoplados a través de una ley de control
comun. Este acoplamiento puede expresarse en términos de grados de libertad de

traslacion y/o rotacion, asi como de posicion o velocidad [9].

Basicamente hay tres estructuras para controlar sistemas multi-robots, a saber, la
estructura lider seguidor, los métodos basados en el comportamiento y las estructuras

virtuales, a continuacién, se da una descripcion de cada una de estas estructuras.

El control robusto para la formacion de los UAVs es un area de gran interés en la
colectividad robdtica. Este nuevo campo esta motivado por la posibilidad de realizar tareas
qgue un solo vehiculo no puede realizar, sustituyéndolo por un grupo de robots aéreos de
menor capacidad. El uso de multiples robots tiene varias ventajas, como reduccion de

costos, mayor fuerza, mejor rendimiento y eficiencia [8].
o Metodologia descentralizada

Las formaciones de robots se pueden alcanzar mediante métodos descentralizados, en
estos métodos cada robot calcula su comportamiento y las acciones a tomar considerando
solamente la informacién de su entorno local [10], este tipo de estructura permite
incrementar el numero de agentes facilmente debido a que los modelos empleados para su
desarrollo no involucra la totalidad de agentes de la formacion. Sin embargo para esta

formacion se requiere el uso de métodos numéricos y teoria de graficos.
e Metodologia centralizada.

La formacion de robots por métodos centralizados al contrario de la metodologia
descentralizada utiliza la informacién de todos los agentes involucrados en la formacion.

Esta metodologia se describe en los trabajos realizados en [11], [12] y [13], para estos
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trabajos existe la definicion de lider seguidor que implica que un robot se asigna como lider
y recibe la informacion de todos los demas agentes llamados “seguidores” y realiza
acciones para llevar a cabo la formacién; otra estrategia centralizada es la estructura virtual,

la cual se utilizara para el presente trabajo y se detalla a continuacion.

e Formacion centralizada basada en lider virtual
Las estructuras virtuales implican establecer relaciones geométricas que se mantendran
rigidas entre los robots y el sistema referencial, que puede ser un punto virtual o un robot
virtual. Para esta estructura se desarrolla las variables que constituyen la formacion de los

cuadricopteros de acuerdo la Figura 1.7.

Figura 1.7 Variables de formacion

Teniendo en cuenta una alineacion de cuadricépteros en el espacio 3D, las posiciones del
i-ésimo cuadricoptero en el eje X, Y, Z se define como Q; y se especifica:
Q=[x yi z]"
Ecuacion 1.21 Posicion de i-ésimo cuadricéptero
El vector de posicion de todos los cuadricopteros en formacion se define mediante la

Ecuacion 1.22.

x=[Q1 Q2 Q3]"eR’

Ecuacioén 1.22 Vector de posiciones de cuadricopteros.

Para la formacion de cuadricopteros, se define: la posicién del punto centroide en X, Y, Z
de la formacién como Pr = [Xr Yr Z2r]T; la forma geométrica de la formacion esta
determinada como Sg = [d; d, a]T, donde: d; es la longitud entre el cuadricoptero
Q1 y Q,, d, es la longitud entre el cuadricoptero Q; y Q; y a es el angulo formado por

Q5 Q; Q5 ; los ejes de la alineacion se definen como Fr = [Fx F, F;]. La distribucion
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de la formacion (roll, pitch, yaw) esta definido como 0y = [¢r 6r Yr]T. Por tanto, el
componente de variables a ser reguladas para la formacion en tres dimensiones se define

mediante la Ecuacion 1.23 como q € R°

q=[Pr Sp Opl"=[%r Yr 2Zr d; dy a ¢p O0p Yr|"
Ecuacioén 1.23 Variables a controlar para formacién en tres dimensiones

La definicion de las variables de formacién se presenta a continuacién de acuerdo con lo

realizado en [11].

e Colocacion del centroide de la formacion, se define en la Ecuacion 1.24

X (1 + x5 +x3)/3
Pr=|Ye|=|(1+y2+y3)/3
ZF (Zl+Zz+Z3)/3

Ecuacioén 1.24 Definicion de las variables de posicion del centroide

e Variables de forma de la formacion, se define en la Ecuaciéon 1.25

1Q;— QI
dy IQ— Qs
Sp = [d2]= <(Q1_Q2)'(Q1_Q3)
NI — 0, Qs — Qs ||>

Ecuacion 1.25 Definicidon de las variables de forma de la formacion

e Ejes de Formacién

Los vectores de direccion del movimiento de la formacion [ Fy  F, F;], facultan el célculo
de los angulos de orientacion de la formacién. El vector entre Q, y el centroide de la
formacién indica la direccién de ataque o el eje X del sistema, el vector perpendicular al
plano formado por los tres UAVs es el eje Z, y el ultimo eje Y se encuentra en funcién de

los ejes Xy Z, en seguida, se determinan las ecuaciones

e Eje X de Formacion

SX1 5 X2 —§x3
— 2 1 1
E=0,—Pr= §}’1 —§YZ —§J’3

2 1 1

§Zl _522 __Z3

Ecuacién 1.26 Eje de formacién X
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e Eje Z de Formacion

_ 1 = y2)(z1 — z3) — (y1 — y3)(21 — 2;)
E, = (Q2 — QX(Q3 — Q) = | (x1 —x3)(z1 — 25) — (x1 — x3) (21 — 273)
(g —x)(y1 —y3) — (x1 —x3) (1 — ¥2)
Ecuacidén 1.27 Eje de formaciéon Z
e Eje Y de Formacion.
Ecuacién 1.28 Eje de formacién Y
Corresponde ahora definir las ecuaciones de los angulos de ordenacion:

e Angulos de orientacion de la formacién.

Los angulos de orientacion constituyen las rotaciones de la formacién de cuadricopteros
en torno a sus ejes y definidos por las ecuaciones 1.29 a 1.32, en este proyecto de

formacién en tres dimensiones se posee tres grados de libertad.
Or = [¢r OF Yrl”

Ecuacién 1.29 Angulos de orientacién de formacién en 3D

e Angulo i de guifiada yaw.

Se determina utilizando los componentes x, y del eje X de la formacion, ver figura 1.8 y
para interpretar se muestra la proyeccion superior donde se puede visualizar sus

componentes:

Figura 1.8 Perspectiva superior de formacién: giro alrededor de eje Z yaw
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El angulo yaw de formacion se calcula mediante:

Fx

y
lp = arctan
F F

}’2—2}’1‘*'}’3)

= arctan (
XZ_le +x3

Xx

Ecuacién 1.30 Angulo de guifiada de la formacion

e Angulo de cabeceo pitch.

Para hallar el angulo de cabeceo pitch se logra por medio del elemento z normalizada del
eje X de formacion, con la Figura 1.9 logra indicar la representacion lateral para poder ver

el angulo buscado.

Figura 1.9 Pitch perspectiva lateral de formacion giro alrededor de eje Y

Se adquiere la subsiguiente relacion trigonométrica:

sz Z2_2Z1+Z3
Orarctan — = arctan (—)
Fx, Xy —2X1+X3

Ecuacién 1.31 Angulo de cabeceo de la formacién

e Angulo de alabeo roll.

A través de una vista frontal de la formacion se puede ver el angulo roll, como se indica en

la Figura, alli se obtienen las elementos y - z del eje Z de formacidn.

Figura 1.10 Perspectiva lateral de formacion giro alrededor de eje Y roll
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Se tiene la siguiente relacion trigonométrica:

¢r = arctan

(1 —x3)(21 — 22) — (g — x2) (21 — Z3)>

Zy _
= aretan <(x1 —x)(y1 —¥3) — (x1 — x3)(y1 — ¥2)

z

Ecuacién 1.32 Angulo de alabeo de la formacion

Ademas de las funciones de cinematica directa de una formacién presentadas entre la
Ecuacion 1.24 y Ecuacién 1.32, se requiere conocer el modelo cinematico inverso del

mencionado modelo, para lo cual se utiliza el modelo invertido presentado en [11].

Para lo cual se define la variable [, que es la distancia entre el agente Q1 y el centroide de

la formacion, que se muestra en la Ecuacion 1.33.

e

1 1 2
L=|5(d} +d} —5d3)

Ecuacion 1.33 Definicion de la distancia I de la formacion de cuadricopteros

Se define también el angulo § comprendido entre Q; Q, Yy Qi Pr que se define en la

Ecuacion 1.34.

2
d%+d§—%3

L= arccosTﬂl2

Ecuacioén 1.34 Definicion de B angulo en la formacién de los cuadricopteros

Con la definicion de las variables S y [, se procede a definir la cinematica inversa para el
primer agente de formacion Q1, que se muestra en la Ecuacion 1.35.
2
X, = Xp +§lcost9Fc051/)F
2
Vi1 =Yr+ 3 l(sin ¢g sin O cos Y — cos Pg sinPg)

2
z1 = zZp + gl(cos ¢F SinOp cos Yp + sin ¢pp sinYPg)

Ecuacién 1.35 Cinematica inversa para el agente Q1 de una formacion de tres
elementos cuadricépteros

Para el segundo elemento de la formacién de los cuadricépteros se tiene la cinematica

inversa mostrada en la

Ecuacion 1.36
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X, = xq —dq cosOgcos(B +Yr)
Y, =y1 +dqcos ppsin(f +Pp) —dy sin ¢pg sinBg cos (B + Pr)
Zy =29 — dq Sin¢psin (a +Pp) — dq cos ¢ sin g cos (f +Pr)

Ecuacién 1.36 Cinematica inversa para el agente Q2 de una formacion de tres
cuadricopteros

Finalmente, para el tercer cuadricoptero se tiene la cinematica inversa mostrada en la
Ecuacion 1.37.
X3 =x1 —dycosOpcos(a— L —Yg)

Y3 = ¥; +dy cos ¢ppsin(a — B — Pp) — d, sin ¢pp sinOp cos(a — B — Yp)
Z3 = 21 — dy sin¢gsin(a — B — Yg) — d, cos ¢p sinBp cos(a — B — Pr)

Ecuacidén 1.37 Cinematica inversa para el agente Q3 de una formacion de tres
cuadricopteros

La utilizacion de la cinematica inversa de los cuadricépteros permite hallar la referencia

que cada cuadricoptero debe seguir.

Adicionalmente, permite simplificar los jacobianos del sistema acorde a lo propuesto por
[14], con lo cual se puede sintetizar de manera generalizada la relacion de postura q;(x) y
forma g,(x) para N agentes a través de las definiciones mostradas en la Ecuacion 1.38 y

Ecuacion 1.39

N

n@ =2 0

i=1
Ecuacién 1.38 Cinematica generalizada de pose para una formacion de N agentes [14] .

Donde g, contiene la cinematica del centroide de la formacion. Mientras que la relacién de
forma de los agentes de formacion g, (x), se puede generalizar acorde a lo mostrado en la

Ecuacion 1.39.

72(x) = [(Q2 — Q)" (Q3 — Q)" ... (Qw — Qn-1)"]"
Ecuacidén 1.39 Cinematica generalizada de forma para una formacién de N agentes [14].

Por tanto, la cinematica completa que define la formacion de cuadricépteros queda
expresado como q = [q; q,]7 , para lo cual se calcula un jacobiano completo de formacion

de cuadricopteros que se encuentra expresado en la Ecuacion 1.40.
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r1/3 0 0 1/3 0 0 1/3 0 0 q[*]

o 1/3 0 0 1/3 0 0 1/3 0 |[{»n

o o0 1/3 0 0 1/3 0 0 1/3||%

d -1 0 0 1 0 0 0 0 0 ||*%
Zi®@=Jjx=l0 -1 0o 0 1 0 0 0 0 [
0 0 -1 0 o0 1 0 0 o0 ||z

0 0 0 -1 0 0 1 0 0 [|%3

0 0 0 0 =1 0 0 1 0 |[|lys

Lo o0 o0 0 o0 -1 0 o0 1 Jlzl

Ecuacioén 1.40 Modelo cinematico directo de la formacion de cuadricopteros con
jacobiano para una formacion de cuadricopteros de tres agentes[14].

1.5.8 Controladores

e Controlador PID [15]

El controlador PID (Proporcional, Integral, Derivativo) es el controlador mas usado en varios
campos de la industria. Su eficacia y facilidad de implementacién lo ha llevado a convertirse
en una herramienta sumamente importante en varios campos de la industria. Los
controladores PID se han mantenido como una técnica de control muy usada incluso a
pesar de su antiglledad y los cambios tecnolédgicos. La estructura tipica de este controlador

se indica en la siguiente Figura 1.11

rit elt) | controlador y(t)
“ F:ID | Actuador | Planta >
referencia <alida
Dispostivos
realimentacion de medida

Figura 1.11 Esquema del controlador PID [15].

La ecuacion de los controladores PID esta dada por:

¢ de(t)

u(t) = Kye(t) + Kl-f e(t)dt + Kd7

0

Ecuacioén 1.41 Ecuacion de los controladores PID[15].

Donde u(t) es la variable de control, e(t) es el error definido por la diferencia del valor
deseado y el valor actual de la variable a controlar( e =y, — y); las constantes K, , K; y K,

son las ganancias proporcional, integral y derivativa respectivamente.
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e Controlador en modo deslizante (SMC) [16]

Control por modo deslizante es una técnica derivada de control de Estructura Variable
(Variable Structure Control, VSC). Los sistemas de control con modo deslizante son un tipo
especial de sistemas de estructura variable, en los cuales el sistema es atraido por un

"hiperplano” conocido como superficie de deslizamiento [17].

Una vez que se completan algunas condiciones, el estado del sistema controlado "desliza"
sobre esta superficie, permaneciendo insensible a variaciones en los parametros de la

planta y a las perturbaciones externas. Las condiciones necesarias son:

Propiedad de existencia del modo deslizante. El modo deslizante existira si y solo si
cualquier trayectoria de un punto representativo del sistema intercepta a la superficie de
conmutacion (definida como S(x)=0), y luego permanece sobre ella. Esto sera posible si se
comprueba la estabilidad local del sistema, en la vecindad de la superficie de conmutacion
[17].

Propiedad de alcanzabilidad del modo deslizante. Si un sistema con condiciones
iniciales arbitrarias en un dominio de atraccion posee trayectorias que convergen hacia un

modo deslizante, para t >0, se dice que este modo deslizante es alcanzable [17].

El procedimiento de disefio de un controlador por modos deslizantes podria entonces

resumirse en dos etapas:

1. Definir una superficie de conmutacion y verificar la existencia y estabilidad del modo

deslizante.

2. Determinar los valores de las ganancias y la légica de conmutacién que garanticen

que las trayectorias alcancen la superficie de conmutacion definida previamente.

En un sistema controlado por SMC se observa que todas las trayectorias de un punto
representativo de su estado estan formadas por dos partes, la primera parte es el lamado
modo de alcance o0 modo no deslizante, que comprende la parte de la trayectoria que inicia
en un punto cualquiera del espacio de estado y se mueve hacia la superficie de
conmutacion, alcanzandola en un tiempo finito; la segunda parte es el modo deslizante

donde la trayectoria tiende asintéticamente al punto de equilibrio [17].

El objetivo principal al hacer disefio de control en modo deslizante (SMC) es trasladar los
estados del sistema a que converjan en una superficie de deslizamiento y regir a que se
queden en ella, donde la superficie de deslizamiento s(t) constituye la dinamica del

sistema, ver la figura 1.12.
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Figura 1.12 Funcionamiento del SMC [18].
La superficie deslizante s se define como:

n

s = (% + A) e(t)dt

Ecuacién 1.42 Superficie de deslizamiento s [18].

Donde n indica el orden del sistema, A constituye un parametro de sintonizacién y e(t) es
el error. El propdsito del control es asegurar que la variable regulada sea igual a la
referencia en todo momento; es decir, el error y sus derivadas sean iguales a cero; al
acontecer este objetivo, s(t) toma un valor constante que permite satisfacer la condicion

deslizante [18].

ds(t)
dt 0

Ecuacién 1.43 Condicion deslizante
A continuacién de tener la superficie deslizante se procede a disenar la ley de control cuyo
objetivo es llevar la variable controlada a su valor de referencia.

u) = Ueq )+ Uer ()

Ecuacion 1.44 Ley de control.

Donde U(t) representa la ley de control, U, (t) es la parte continua del controlador y

responsable de conservar el estado del sistema limitado a la superficie de deslizamiento;
U..(t) es el segmento discontinuo del controlador y responsable de que el estado converja

a la superficie de deslizamiento.

El fragmento continuo Ug,(t) esta dada por:
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Ueq(t) = f (R(1), X(1))

Ecuacion 1.45 Parte continua

Donde R(t) es la senal de referencia, X(t) es la salida del modelo.

El segmento discontinuo U..(t) tiene un elemento no lineal que incluye el elemento de

conmutacion o switcheo de la ley de control:
Uer(8) = Kptanh(s(t))

Ecuacion 1.46 Parte discontinua.

Una manera para convertir la funcién de control discontinua a continua suave es aproximar
la funcion discontinua en una funcién sigmoide, esto ayuda a eliminar el chattering

producido por las altas frecuencias de conmutacién que ocasiona la funcion signo.
e Backstepping [19] .

Este es un procedimiento recursivo que mezcla la eleccion de una funcion de Lyapunov
con el diseio de un control en realimentacién. Por lo tanto se descompone el problema
original en una secuencia de problema de disefo para sistemas de orden reducido (que
hasta pueden llegar a ser escalares). Explotando la flexibilidad adicional que existe con
sistemas de bajo orden y escalares, Backstepping a menudo puede resolver problemas de
estabilizacion, seguimiento y control robusto bajo condiciones menos restrictivas que las
encontradas en otros métodos [19], para introducir la técnica de backstepping de un

integrador, se considera el sistema

n=Ffm+gm¢
§=u
Ecuacidén 1.47 Sistema no lineal para aplicar Backstepping [19].
Donde n e R™, £ e R son los estados y u e R es la entrada de control. Las funciones f:D -
R" y g:D — R" son suaves en un dominio D ¢ R™ que contiene an=0Yy f(0) =0. El
sistema Ecuaciéon 1.47 y puede pensarse como la conexion en cascada de dos
componentes como se ve en la Figura 1.13 La primera componente es la Ecuacion 1.47

con ¢ como entrada, y la segunda es el integrador de la variable de estado 7
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— f —» a(n) f >

ft-)

Figura 1.13 Diagrama de bloques del sistema [19].
Se conoce que la componente n de la Ecuaciéon 1.47 puede estabilizarse con un control

suave £ = ¢p(1).

n=Ffm+gm o)

Ecuacioén 1.48 Sistema no lineal para backstepping con cambio de variable [19].

Para conseguir que el sistema sea estable se plantea una funcién de Lyapunov V(1) =

n?/2 (suave, definida positiva) que satisface lo siguiente:

U@ +gm) ¢l < -Wen), ¥neD

Ecuacién 1.49 Derivada de la funcién de Lyapunov [19].

Donde W(n) es una funcion definida positiva. Sumando y restando g(n) ¢(n) al lado de

derecho de Ecuacion 1.47 se obtiene la representacion equivalente

n=0fm+gm o]+ g —d()]

Ecuacién 1.50 Sistema Backstepping equivalente [19].
Se introduce un nuevo estado z = ¢ — ¢(n), y se realiza el siguiente cambio de variables

v = u — ¢, con lo que se obtiene el siguiente sistema

n=0m+gm o]+ gz

Z=v
Ecuacién 1.51 Sistema con cambio de variables [19].

Se puede notar que, como f(n), g(n) ¥ ¢ (n) son conocidas, podemos calcular la derivada

de ¢ usando la siguiente expresion

.09
o) —%[f(n)+g(n)s‘]

Ecuacién 1.52 Derivada de la funcién ¢(n) [19].
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Para disenar el controlador completo del sistema se considera la candidata a funcién de

Lyapunov mostrada en la Ecuacién 1.53.

1
Va(n,z)=V(n) + EZZ

Ecuacién 1.53 Funcion candidata de Lyapunov [19].

Cuya derivada a lo largo de las trayectorias de Ecuacion 1.51 satisface lo siguiente:

. v v 3 v
Vi = S FG) + 9G] + 30 gz + 20 < W) + |59 + v 2

Ecuacioén 1.54 Derivada de la funcién de Lyapunov V, [19].

Con lo que se plantea el siguiente controlador

av

vz—%g(n)—kz, k>0

Ecuacién 1.55 Ley de control que satisface vV, [19].
Reemplazando en la Ecuacién 1.54 la Ecuacion 1.55, la derivada de la candidata a
Lyapunov queda expresada como:
V, < -W(n) — kz?
Ecuacién 1.56 Resultado de la derivada de la funcion de Lyapunov [19].

Que muestra que el origen 1 =0,z=0 es asintéticamente estable. Como ¢(0) = 0,
concluimos que el origen 1 =0,§ =0 es asintéticamente estable. Sustituyendo las

expresiones de v, zy ¢, obtenemos la siguiente ley de control.

09 1%
u= %[f(n) +gmé] - %g(n) —k[§ — o]

Ecuacién 1.57 Ley de control Backstepping [19].

Para el seguimiento de trayectoria de los cuadricopteros se tiene el angulo pitch deseado

de acuerdo a la siguiente Ecuacion 1.58.
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Uy — sen<psen¢)

0,0 = arcsen (
ref cos@cose

Ecuacién 1.58 Angulo pitch deseado [13].

El angulo rool deseado para seguir la trayectoria esta representado por la siguiente

Ecuacion 1.59
Gref = arcsen(senpu, — COS‘Puy)

Ecuacioén 1.59 Angulo roll deseado [13]

1.5.9 Estabilidad de Lyapunov [19].

El aspecto mas importante en el estudio de un sistema de control es determinar si el mismo
es estable. En términos muy generales se dice que un sistema es estable si, estando
inicialmente cerca del punto de operacion deseado, permanece en las cercanias del punto
de operacion. Para verificar la estabilidad de Lyapunov de plantea un sistema como el que
se muestra en la Ecuacién 1.60
x=f(x)
Ecuacién 1.60 Sistema no lineal genérico [19].

Se entiende que el sistema de la Ecuacion 1.60 tiene un punto de equilibrio x,, para
comprobar la estabilidad que existe en el punto de equilibrio, se plantea una candidata de

Lyapunov, que debe cumplir las propiedades mostradas en la Ecuacion 1.61.
V(xg) =0 y V(x) >0,x # x,

Ecuacién 1.61 Propiedades de la candidata de Lyapunov [19].

En la Figura 1.14, se muestra una representacion grafica de las propiedades de una funcion

candidata a Lyapunov.
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Viz)=>0 vz

Y.

Viw)=0

Figura 1.14 Representacion de propiedades de candidata a Lyapunov [19].

A partir de las propiedades de las funciones de Lyapunov se establece que un punto de
equilibrio es estable si la funcion candidata de Lyapunov es: definida positiva y la derivada

es semi-definida negativa, como se muestra en la Ecuacion 1.62.
1. V(x,) =0 2V@)>0,x#x% 3.5V <0

Ecuacioén 1.62 Propiedades de un punto de equilibrio estable [19].

Para que un punto de equilibrio la funcién candidata de Lyapunov sea asintéticamente
estable esta debe: ser definida positiva y la derivada debe ser definida negativa, como se

muestra en la Ecuacion 1.63
1. V(xg) =0 2.V(x) > 0,x # x, 3.£V(x)<0,x¢xo 4.%V(x)=0,x=x0

Ecuacioén 1.63 Propiedades de un punto de equilibrio asintéticamente estable [19].

La Figura 1.15, muestra una representacion grafica de los tipos de estabilidad que pueden

presentarse para un punto de equilibrio.

inestable

Asintdticamente
estable

o

Figura 1.15 Representacion de la estabilidad de puntos de equilibrio [19].
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1.5.10 Criterios integrales de desempeno [20] .

Se tiene que el comportamiento del error dinamico en un sistema de control se usa como
criterio de disefio durante la sintonizacién de controladores. Debido a su comportamiento

dinamico, este error es evaluado mediante un criterio o indice de comportamiento.

Los indices de comportamiento son definidos como un valor que sirve como parametro

para evaluar la calidad de la respuesta de un sistema ante una entrada.

Los principales criterios de desempefio utilizados para la optimizacion de sistemas de

control son [20].

1. Integral del error absoluto IAE.

La ecuacion representativa de la integral del valor absoluto del error IAE se presenta en la

Ecuacion 1.64:

[ee]

IAE =f|e(t)|dt

0

Ecuacion 1.64 Integral del error absoluto [20].

Se caracteriza por ser de facil aplicacion y por suministrar un amortiguamiento y una
respuesta admisibles a la salida del lazo de control. Se debe considerar que este criterio
no es capaz de optimizar sistemas altamente sobre amortiguados o altamente sub-

amortiguados y de dificil evaluacion analitica[20].
2. Integral del error cuadratico ISE.

La ecuacion de la integral cuadrada del error ISE se presenta en la Ecuacién 1.65.

[ee]

ISE = f e? (t)dt
0

Ecuacion 1.65 Integral del error absoluto [20].

El ISE permite producir una rapida disminucion de los errores grandes, a través de la curva
del error cuadratico. Esta rapida disminucion de los errores grandes producira una
respuesta de pobre estabilidad relativa debido a las oscilaciones de la sefial de salida,
acorde con la sefal de salida del sistema mostrada. Este criterio da mayor importancia a

los errores grandes, pero da poco peso a los errores pequenos [20].
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1.5.11 Filtro Extendido de Kalman

El filtro de Kalman es un algoritmo que utiliza una serie de mediciones observadas en el
tiempo, que contiene ruido estadistico e imprecisiones, y produce estimaciones de
variables desconocidas que tienden a ser mas precisas que las basadas en una medicion
individual sola, mediante la estimacién de una distribucién de probabilidad conjunta sobre

las variables para cada intervalo de tiempo, basado en un modelo del sistema [21].

El filtro extendido de Kalman (EKF) es la version no lineal del filtro de Kalman que se
linealiza sobre una estimacion de la media y la covarianza actuales, para la ejecucion del

filtro de Kalman se puede considerar un sistema no lineal de la siguiente forma [22].
X1 = fre(a) + qu
Vi = he(xg) + 1

Ecuacioén 1.66 Sistema no lineal con ruido [22].

Donde xy son las variables de estado del sistema, yy salida deseada, f;, funcién no lineal
que rige la dinamica del sistema, hy funcién no lineal de la medicion, g, y r; son ruidos
gaussianos, aleatorios e independientes con media cero y matriz de covarianza, que para
ser aplicados como parte del filtro de Kalman se definen como: matriz de covarianza de

ruido del proceso Q(k) y matriz de covarianza de ruido de la medicién R(k).

En lugar de propagar las funciones no lineales, el filtro extendido de Kalman considera en
cada ciclo, una linealizacion de la dinamica no lineal alrededor de las ultimas estimaciones
consecutivas del estado predichas y filtradas, con lo cual se aplica el filtro de Kalman. Para
lo cual se define F(k) y H(k) que son las matrices jacobianas de f,(.) y h;(.), denotadas

por la ecuacion Ecuacion 1.66.
F(k) =V filzan
H(k + 1) = Vhlg+1)i)

Ecuacidén 1.67 Linealizaciéon del sistema para el filtro de Kalman [22].

Para la ejecucion del filtro extendido de Kalman se inicia con la fase de Proyeccion de los

estados hacia adelante:
X7 (k) = fir(®(k — 1))

Ecuacién 1.68 Proyeccion de estados [22].

Se proyecta la covarianza del error P (k).
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P(k) = F(k)P(k — 1)FT (k) + Q (k)

Ecuacion 1.69 Proyeccion de covarianza del error [22].

Durante la fase de filtrado, se calcula la ganancia de Kalman, a partir de la proyeccién de

estados y de la covarianza del error.
K (k) = P(k)H"(R)[H(k)P()HT (k) + R(k)] ™!

Ecuacidén 1.70 Actualizacion de la ganancia de Kalman [22].

Con la proyeccion de la ganancia de Kalman y de los estados se realiza la actualizacion de

la estimacion con la medida del proceso.
2(k) = 273 + KU [y (k) — hye(27 ()]

Ecuacién 1.71 Actualizacion de la estimacion con la medida del proceso [22].

Finalmente se actualiza la covarianza del error con la ganancia de Kalman.
P(k+1)=(I—K(K)HK))P(k)

Ecuacién 1.72 Actualizacion de covarianza del error [22].

La Figura 1.16, presenta una representacion grafica del algoritmo del filtro extendido de
Kalman

1. Proyeccion de los estados

1. Proyeccion de los estados

27 (k) = fiu Rk — 1)

K(k) = P(RYHT (O [H(K)PUOHT (k) + R()] ™

2. Actualizacion de la estimacion de la medida

2. Proyeccion del error de la covarianza £(k) =2~ (k) + Kk) [y(k)

P(k) = F(k)P(k — 1)FT (k) — hi(27(0))]

3. Actualizacion del error de covarianza

La salida de la correccion es

Estimacion inicial la entrada para la prediccién

Figura 1.16 Representacion grafica del filtro de Kalman [22].
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1.5.12 Fotogrametria

La fotogrametria es una ciencia que utiliza la tecnologia visual para deducir informacion
espacial confiable (es decir, la forma, el tamafio y la posicion de los objetos en un sistema
tridimensional) a partir de mediciones en fotografias [23]. El presente proyecto utiliza un
sistema mono-focal, es decir basado en una sola camara; este tipo de sistema permite
realizar rectificacion planar de la imagen, calibracion de camaras y realizar triangulacién
espacial con la finalidad de encontrar la posicidn de la camara o un objeto en el espacio

tridimensional [23].

e Modelo geométrico de una Camara
Una camara es un sensor que realiza un mapeo entre el mundo tridimensional a una
imagen bidimensional. Por tanto el modelo de una camara puede ser representado como

una transformacién lineal en forma matricial que permite dicha proyecciéon de 3D a 2D [23].

La representacion de una camara se puede obtener a través del modelo de la camara de
agujero (del inglés pinhole), que asume las siguientes condiciones: el centro de proyeccion
de la camara C esta localizado en el plano principal de la imagen &, el plano de proyeccién
de laimagen ® es paralelo al plano principal F y esta separado por una distancia ¢ llamada
distancia principal o distancia focal; la posicién del punto principal (x,,y,) se genera con la
interseccion del rayo principal Z, con el plano ® [23]. La Figura 1.17 muestra las

condiciones de este modelo.

P:()ﬁ,y})

@ P,

-~

Figura 1.17 Representacion de proyeccion de la camara [23].
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El modelo mantiene la existencia de las coordenadas en tierra 0 = (X,Y,Z) que permiten
localizar al objeto representado como (M) en el espacio tridimensional, las coordenadas de
la camara € = (X, Y., Z.) localizadas en el centro de proyeccion C; y las coordenadas de
la imagen en dos dimensiones representadas como o = (x,y) que permite localizar la

posicion de la proyeccion del punto (M) en la imagen como el punto (P) [23].

La proyeccién lineal llevada a cabo por la camara viene representada matricialmente, y
contiene el modelo intrinseco y extrinseco de la camara en el espacio, entendiéndose como
modelo intrinseco a la matriz de calibraciéon A de la camara y al modelo extrinseco a las
rotaciones y traslaciones de la camara en el espacio [R|T]. Esta transformacion lineal se

representa matematicamente como se indica en la Ecuacion 1.73.
P=Ax* [R|IT]|*M

Ecuacién 1.73 Modelo matematico de la camara [23].

Donde la matriz [R|T] es una matriz R3** que es una matriz de rotacién y traslacion

euclidiana y A es la matriz de calibracién de la camara.

La determinacion de la matriz intrinseca de la camara A, se realiza a través de un proceso
de calibracién de la camara; mientras que la matriz de rotacion y traslacion [R|T] se puede
determinar a través de un proceso de estimacidon de pose, estos dos procedimientos se

explican a continuacion.

e Calibracién de una camara
Cada camara tiene parametros unicos, como son la distancia focal ¢, el punto principal
(x0,v0) y €l modelo de distorsion de la lente, estos parametros se representan en la matriz
A, cuya definicidn matematica se encuentra en la Ecuacion 1.74.
a, S Xp

A=|0 a, ¥
0 0 1

Ecuacidén 1.74 Matriz de calibracion de una camara [23].

Donde ay, ay, son las distancias principales en pixeles en x,y obtenidas mediante una
proyeccion de la distancia principal c y el angulo de corte de la imagen 0; s es el factor de
sesgo o de afinidad de la imagen mientras que (x,,y,) €s la posicion del punto principal

de la imagen en pixeles [23].

El proceso de calibracion de una camara se puede realizar a través de la utilizacion de
patrones especiales como placas de ajedrez, tableros ARUCO, o puntos tridimensionales

de los cuales se requiere conocer su localizacion en el espacio tridimensional [24]. Para
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este trabajo se ha realizado la calibracién de las camaras de los cuadricopteros a través

de un patrén como de un tablero de ajedrez como el que se expone en la Figura 1.18.

Figura 1.18 Patron de calibracion de camaras [24].

La camara a calibrar toma mas de cuatro disparos de este patron desde diferentes puntos
de vista, y un algoritmo de calibracion de camaras encuentra los parametros intrinsecos
optimos de la camara. Este algoritmo se encuentra desarrollado en la libreria de vision
artificial OPENCV.

e Deteccion de marcadores
Para poder realizar la estimacién de pose de una camara en tres dimensiones, es necesario
conocer la posicion de los puntos en tres dimensiones con sus respectivos puntos de
proyeccion en la imagen. Para determinar los puntos dentro de la imagen se utiliza la
libreria ARUCO integrada dentro de OPENCV, la Figura 1.19 muestra un tablero de

marcadores ARUCO.

Figura 1.19 Tablero de marcadores ARUCO [24].

El proceso de deteccion de estos marcadores lleva a cabo la siguiente rutina [23], [24]:

1. Conversion de la imagen a escala de grises, esto se realiza debido a que en general
los marcadores solo contienen informacién en blanco y negro y acelera el proceso
de busqueda de puntos de interés.

2. Operacioén del umbral binario, esta operacion transforma la informacion de cada

pixel en escala de grises con un rango de [0-255] a una imagen binaria con
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informacién en el rango de [0-1]. Para evitar los problemas asociados con la
iluminacion del entorno se utiliza un umbral adaptativo que realiza una comparacion
por bloques y calcula la iluminacion por segmentos de la imagen.

3. Deteccioén de contornos, la deteccion de contornos o deteccion de “blobs” es un
proceso que permite identificar un grupo de pixeles conectados en una imagen que
comparten una propiedad en comun, en este caso un valor binario [0-1]. Esto
permite asociar regiones en comun para generar un contorno que describa el
marcador buscado, este proceso se puede llevar a cabo a través de la funcion de
OPENCYV cv::findCountours.

4. Busqueda de posibles marcadores, con los valores de los contornos encontrados
se realiza una aproximacion de poligono, que permite comprobar contornos con 4
vértices que corresponden a los marcadores.

5. Identificaciéon y decodificacion de marcadores, cada marcador ARUCO tiene un
codigo interno dado por 5 palabras de 5 bits cada una, que se obtiene a través de
la disposicion en blanco y negro dentro del marcador.

6. Detectar los puntos vértices de los marcadores, una vez que se ha identificado los
marcadores y se conoce la posicion de los vértices de los bloques internos de los
marcadores, se puede encontrar los vértices externos de cada marcador ARUCO
los cuales son puntos conocidos en el espacio tridimensional que permiten estimar

la posicién de la camara en 3D.

e Estimacion de Pose [24]
Con la ubicacion precisa de las esquinas de los marcadores, se puede estimar una
transformacion entre la camara y un marcador en el espacio 3D. Este proceso encuentra
una transformacion euclidiana [R|T] de rotacion y traslacion entre la camara y el objeto,
los puntos en tres dimensiones [M; ... M,] son puntos conocidos, mientras que [P; ... P,]
son los puntos en la imagen identificados por la deteccion de marcadores, esta operaciéon

se explica en la Figura 1.20.
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Figura 1.20 Estimacién de pose con puntos de un marcador [24]

Los vértices formados por los puntos [M; ... M,] son rectangulares y utilizando la Figura
1.20 para obtener la posicion de la camara, se conoce que las coordenadas de los vértices
de los marcadores estan distribuidos de una manera conocida, el marcador se encuentra
en el XY, mientras el componente Z es cero, se asume el punto cero en el eje inferior
izquierdo del tablero de marcadores, que sera la referencia para la deteccién de la posicion

de la camara, como se muestra en la Figura 1.21

Y(m)

(0,0) 0.75 0.90 1.65 1.80 2.55 2.70 345
Figura 1.21 Posiciones del tablero Aruco

La deteccion de la estimacion de los parametros extrinsecos de la camara se realiza con
la utilizacién de un algoritmo de solucién PnP [25], incluida en OPENCV, que permite
encontrar el valor de la traslacion y la rotacion del marcador respecto a la camara, una vez
encontrado esta transformacién euclidiana resulta sencillo encontrar la posicién de la
camara respecto al marcador utilizando la transformacién de Rodriguez [26], que permite
realizar el cambio de referencia de coordenadas de la camara en el espacio a la referencia

del marcador en tierra.
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2. METODOLOGIA

Este capitulo presenta el hardware y software incluido en el Parrot AR.Drone y como
aplicarlos; la estimacién de los estados del cuadricoptero con el disefio de un Filtro de
Kalman; el disefio y validacion de las técnicas de control robusto empleadas en la
formacion de cuadricopteros. Ademas el disefio de dos controladores individuales: uno PID
y otro SMC, que funcionan como controladores dependientes del controlador de formacién.

Estan incluidos también los diagramas de flujo de las programaciones realizadas.

El modelo interno del AR.Drone resuelve el control de los angulos roll y pitch internamente
en su tarjeta de control, y hace posible la utilizacién de un modelo dinamico simplificado;
mediante la aplicacion de las ecuaciones desarrolladas en el capitulo uno como Ecuacion
1.16 y Ecuacién 1.18. Por estas consideraciones no requiere el uso de un controlador

Backstepping, haciendo viable el uso de un controlador SMC directamente en el sistema.

Las condiciones de operacion de los controladores que se desarrollan e implementan en

este capitulo son los siguientes:

La orientacion inicial de los cuadricopteros antes del despegue es perpendicular al

tablero ARUCO, yaw =0

- Eldespegue y aterrizaje se ejecutan con los comandos preexistentes del AR.Drone,
por tanto los controladores no realizan el analisis de despegue y aterrizaje

- Una vez que los cuadricopteros despegan se tiene un tiempo interno de levitaciéon
o flotacion que permite alinear la orientacion con el tablero ARUCO.

- Los cuadricopteros se encuentran en vuelo cuando los controladores de

seguimiento de trayectoria y de formacion empiezan a funcionar.
2.1 Hardware y Software utilizados

2.1.1 Hardware del cuadricoptero Parrot AR. Drone [27].

El Parrot AR.Drone tiene dimensiones de 45 cm x 29 cm y cuatro rotores con hélices de
una longitud de 20 cm, sujeto a una sdlida cruz de fibra de carbono que proporciona
estabilidad. El Parrot AR.Drone pesa 380g y esta equipado con dos camaras una delantera
de 720p a 30Hz y una inferior VGA a 60Hz ; un altimetro de ultrasonido, un acelerometro
de 3 ejes que permiten mediciones con una desviacion maxima de 0,5°; un giroscopio de
precision para la orientacion [27], todas estas especificaciones técnicas se encuentran

representadas graficamente en la Figura 2.1.
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Parrot AR.Drone

Es un Drone de bajo costo y de facil utilizacion,
que puede ser utilizado desde teléfonos inteligen-
tes y computadores a través de su conexién WiFi, N 3 )
con un peso de 380 gramos cuenta con un interno sin escobillas
armazén en nylon y fibra de carbono, tiene de 14.5W, roda-

capacidad de volar hasta 50 metros de altura, con — Hélices mientof de bolas
un tiempo de vuelo de 15 minutos ; Hélices de alta propul- con cojinetes de
g sion en pléstico o fibra bronce autolu.bncan-
tes y engranajes de
lems p -

Nylatron de bajo
ruido, eje de helices
de acero templado

Rotores
4 motores de rotor

Camara Frontal

la camara posee un
angulo focal de 92° con
una resolucién maxima

de 1280x720 pixeles

" Camara Vertical

Camara vertical con
angulo focal de 64°, Computador
con vista a la parte
inferior del drone.

Sensores
Ultrasénicos
Altimetro ultrasénico

Bateria
Bateria Recargable

La computadora a bordo ARM Li-Po de 1000mAh a

provee medidas de altura Cortex A8 de 32 bits a 1GHz, 2000 mAh
de hasta 6 metros, ayuda cuenta con un DPS de video,
en el aterrizaje del drone RAM DDR2 1GB a 200MHz,

Sistema operativo Linux

Figura 2.1 Hardware del AR.Drone [29].

La computadora a bordo se compone de un procesador ARM Cortex de 32 bits a 1 GHz,
con un procesador digital de senales de video integrado, 121 Gb de memoria RAM DDR2.

Ejecuta una distribucion de Linux basada en BusyBox que se controla a través de WiFi [28].

2.1.2 Software del Parrot AR.Drone [30].

El Parrot AR.Drone contiene todo el software a bordo requerido para hacer volar el
cuadricoptero, este software no puede ser modificado externamente, su Unico medio de
comunicacion es a través de protocolo telnet; ademas realiza internamente el control para

los angulos roll, pitch, la velocidad de yaw y la velocidad vertical.

La busqueda de informacion del cuadricoptero y sus utilidades se lo hace a través de sus

canales de informacion [30].

Al conectar la bateria del AR.Drone se activa una red WiFi ad-hoc, que permite el acceso
a los canales de comunicacion del drone, enviando datos y recibiendo comandos de

navegacion, de control y de video a través de tres canales separados:

» Canal de navegacion (puerto UDP 5554), este canal envia la informacién de la
orientacion del drone en roll, pitch y yaw; los valores de velocidades lineales

respecto a su sistema de referencia, la altura del drone y el estado de la bateria y
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permite la recepcion de los estados "ATERRIZAJE", "DESPLAZAMIENTQO",
"EMERGENCIA" y "DESPEGUE", entre otros [27].

* Canal de video (puerto UDP 5555), en este canal se transmite de manera continua
el video captado por las camaras del drone, se puede receptar la informacién de

una camara a la vez y se utiliza la codificacion H.263 UVLC [31].

* Canal de comando (puerto UDP 5556), en este canal se transmite una secuencia
de paquetes de comandos que definen las referencias de la velocidad lineal
horizontal, la velocidad de rotacion en yaw y la velocidad vertical en un valor entre
[-1, +1]. Envia también un bit de comando para modo levitacion o flotacién

(mantener posicion) y modo desplazamiento y un bit de despegue y aterrizaje [27].

La decodificacion de los canales del AR.Drone, se realiza a través de la libreria para
Windows CVDrone [32], que permite la lectura de los puertos de comunicaciéon del drone
en Visual Basic junto con la ejecucion simultanea de OPENCYV, lo que permite llevar a cabo
el procesamiento de video en paralelo a las acciones de control que deben ser ejecutadas

por el AR.Drone.

2.1.3 Software Open CV.

OpenCV (Open Source Computer Vision Library) es una biblioteca libre para aplicaciones
de vision artificial, que puede usarse en multiples plataformas. Este Software tiene mas de
500 funciones que conllevan una gran gama de areas en el proceso de visidon, como son
reconocimiento de objetos (reconocimiento facial), calibracion de camaras, vision estérea
y vision robdtica; sistemas de seguridad con deteccion de movimiento; aplicaciones de

control de procesos donde se requiere reconocimiento de objetos.

2.1.4 Visual Studio.

Visual Studio es un conjunto de herramientas y otras tecnologias de desarrollo de software
basado en componentes para crear aplicaciones eficaces y de alto rendimiento. Es un
conjunto completo de herramientas de desarrollo para la generacion de aplicaciones web,
Servicios Web, aplicaciones de escritorio y aplicaciones moviles. Utiliza todo el entorno de
desarrollo integrado (IDE), que habilita el uso compartido de herramientas y facilita la

creacion de soluciones en varios lenguajes.

49



2.2 Estimacién de estados para el AR.Drone

La estimacion de los estados del AR.Drone, se lleva a cabo mediante la fusion de la
informacién que se encuentra disponible en el canal de navegacion (odometria) y la
informacion visual del canal de video, para esto se utiliza la estimacion de pose presentada

en la seccion 1.5.12 a través de la utilizacion de un filtro extendido de Kalman.

Para el disefio del filtro extendido de Kalman se utiliza la metodologia presentada en la

seccion 1.5.11, para ello se definen los estados que se desea estimar para el AR.Drone.
.. . T
=[x v 2y %y 7]
Ecuacion 2.1 Estados para el filtro de Kalman

Se define un modelo aproximado del drone a través de la utilizacién de las aproximaciones

de Taylor.
X411 'xk+5tx'k‘
Yie+1 Vi + 0tV
Zr+1 Z + 6:2Zy
Vst | |y, + 8,
X1 |~ Xk
Yi+1 Vi
Zk+1 Zy
Y1l | Py

Ecuacion 2.2 Linealizacion del sistema para el filtro de Kalman

Donde k es el estado actual y k + 1 representa el siguiente estado futuro, 6, es el tiempo
de muestreo usado, por tanto la matriz F € R®*®, que contiene el modelo del sistema para
el filtro de Kalman, Este modelo se asume que la velocidad cambia en el intervalo
[ty = txs1] Y posee una incertidumbre tipo ruido blanco, §t debe ser pequefio y la
covarianza elegida para las velocidades en el filtro de Kalman debe reflejar sus posibles

cambios de un paso de tiempo, la matriz F queda expresada acorde a la Ecuacion 2.3.

1 0 0 0 6 0 0 07
0100 0 6 0 O
0 01 0 0 0 46 O
F=|0 00 1 0 0 0 ¢
0 00 0 1 0 0 O
0000 0 1 0 O
0000 O O 1 O
‘0 0 0 0O 0 0 0 1

Ecuacidén 2.3 Matriz F del modelo para el filtro de Kalman
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Con la definicion de la matriz F del proceso, se tiene la siguiente matriz Q € R%*® de

covarianzas de ruido del modelo que esta expresada en la Ecuacion 2.4.
Q = diag([1.5,1.5,0.5,0.3,0.3,0.3,0.5,0.6])

Ecuacion 2.4 Matriz Q de covarianzas del modelo en el filtro de Kalman

Donde la funcion diag(.) permite la creacién de una matriz diagonal a través de los

elementos ingresados a esta operacion.

Una vez realizada la estimacién del modelo, para cada iteracién, el programa recepta
informacién del canal de navegacion y el canal de video, en el caso de que no se haya
conseguido obtener una estimacion de pose adecuada a través de la sefal de video las

medidas y; que ingresan al filtro de Kalman se determinan como:

VA zZ
P 1%

Y1 = x| T |cosyv, — sinyv,
y sinv, + cosyPv,

Ecuacidén 2.5 Mediciones para el filtro de Kalman sin estimacién de pose de la camara

Con estas mediciones, el modelo de observacion H; € R*® se expresa acorde a la

Ecuacion 2.6

001000 0 0
g -0 001000 0
151000 01 0 0 0

0000010 0

Ecuacién 2.6 Modelo de observacion del filtro de Kalman sin estimacion de pose de la
camara

Mientras que la covarianza de ruido R; € R*** de la medicion sin informacion visual queda

expresada en la Ecuacion 2.7.
R, = diag([0.1,0.5,0.5,0.8])

Ecuacién 2.7 Matriz R, de covarianzas de la medicion en el filtro de Kalman sin
estimacién de pose de la camara

En este punto, el sistema ya puede ejecutar el algoritmo Filtro de Kalman y estimar la
posicion del AR.Drone mediante odometria, integrando y rotando los datos de velocidad
disponibles. Sin embargo, la estimacion de posicion esta sujeta a problemas de derivadas
a lo largo del tiempo, para resolver este problema se alimenta al filtro de Kalman con la
lectura de posicion realizada a través de la estimacion de pose de los marcadores,

realizando una fusién sensorial, el algoritmo visual provee al Filtro de Kalman con los datos
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de posicion horizontal (x, ,y,) en coordenadas globales brindando robustez en las
mediciones. Las mediciones cuando existen datos de estimacion de pose de la camara
quedan expresado segun la Ecuacion 2.8.

Xw

Yw
z

x
y
z

Y2 =yl = Y
% cosyPv, — sinpv,
y sinyv, + cosyv,

Ecuacioén 2.8 Mediciones para el filtro de Kalman con estimacion de pose de la camara

Y el modelo de observacion con la estimacion de pose de la camara H, € R®*® se expresa

en la Ecuacién 2.9.

SO OO O
S o ook o
SO oOoORrOoO o
SO RrRrOO O
SO R OO0 O
_ O OO0 O o
(el eo i e I e e B an]
SO OO O

Ecuacion 2.9 Modelo de observacion del filtro de Kalman con estimacién de pose de la
camara

La matriz de covarianza de ruido de la medicion con la informacion visual R, € R®*¢ queda
expresada en la Ecuacion 2.10.

R, = diag([1.0,1.0,0.3,0.5,0.5,0.8])

Ecuacién 2.10 Matriz R, de covarianzas de la medicion en el filtro de Kalman con
estimacién de pose de la camara

Los valores de las covarianzas del ruido de la medicibn han sido ajustados
experimentalmente para obtener el mejor desempeno de la estimacion de estados del
cuadricéptero. En la Figura 2.2, se indica el diagrama de bloques del filtro de Kalman

implementado.
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INICIO ESTIMACION DE
ESTADOS

Proteccion de estados y
covarianza del error
(Ecuaciones 1.57 y 1.58)

Lectura de
datos del
AR.Drone

rs estimacion de Ni
Utilizar mediciones y Utilizar mediciones y
covarianza de medida covarianza de medida sin
con informacién visual informacion visual
(Ecuaciones 2.8y 2.9) (Ecuaciones 2.5y 2.6)
Y=Y2, R=R2 Y=Y1,R=R1

Calculo de ganancia de

Kalman y correccion de

la medida (Ecuaciones
1.59, 1.60y 1.61)

A 4

Esperar nuevo
llamado

Figura 2.2 Diagrama de bloques del Filtro de Kalman implementado

2.3 Procesamiento de Imagenes.

Para realizar el procesamiento de las imagenes de la camara del AR. Drone, se
diagrama de bloques indicado en la

Figura 2.3. Para el inicio del procesamiento de imagenes se utiliza la libreria Aruco de Open
CV, se verifica si existe conexién con el AR. Drone vy si existe la misma se calculan los
parametros y se calibra la camara; para ingresar a un lazo principal donde se realizan las
operaciones necesarias hasta lograr obtener el célculo de la posicion y los angulos

mediante el filtro de Kalman.
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procesamiento de
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Llamar libreria de Open CV
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,

Inicializar Aruco
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I
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Fallo ;
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l

Fin .
Crear mapa sin
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Figura 2.3 Diagrama de bloques de procesamiento de imagen.
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Figura 2.3 Diagrama de bloques de procesamiento de imagen.
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Estimacion de posicién
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Cambio de referencia
por método Rodriguez

!

Calculo de posicidn,
angulos mediante
filtros de Kalman

Figura 2.3 Diagrama de bloques de procesamiento de imagen.

2.4 Unidad de Medicion Inercial del Parrot AR. Drone.

La unidad de medida inercial del Parrot AR Drone funciona como se indica en el diagrama
de bloques de la Figura 2.4. Después de inicializar las variables, calibrar los valores en la
IMU y definir la fuerza gravitacional en el giroscopio se ingresa a un laso de control principal
cuyo objetivo leer los datos que estan entregando los diferentes sensores que son parte de
la unidad de medicion inercial que son aceleraciones y angulos de inclinacion y por medio
de un filtro de Kalman se calcula la inclinacién y la velocidad asi como también la altura a

la que se encuentra el AR. Drone.
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Inicio IMU en el AR
Drone

Inicializar acelerémetro,
giroscopio y altimetro

Calibrar valores iniciales IMU

Definir la fuerza gravitacional
del giroscopio

Leer datos de IMU con
aceleraciones y dngulos de
inclinacién

Filtro de Kalman para
calcular inclinacién,
velocidad

Leer sensor ultrasénico y
calcular altura

Figura 2.4 Diagrama de bloques de Unidad de medida inercial.

2.5 Controladores para un cuadricéptero

Para el disefio de los controladores tipo PID y tipo SMC para un AR.Drone, se utiliza la
estructura mostrada en la Figura 2.5, para lo cual un ordenador con el Software CV.Drone,

C++ y Matlab/Simulink se conecta a la red WiFi del AR.Drone.

El Software CV.Drone [32] que es una libreria que combina OpenCV y C++ en Visual
Studio, permite obtener la informacion de navegaciéon y de la camara del cuadricéptero a
través del enlace WiFi, asi como el envio de comandos de velocidad, despegue y aterrizaje.

Utilizando los recursos disponibles en C++ y OpenCV se realiza la estimacién de estados
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a través de un filtro de Kalman y posteriormente se realiza el calculo del controlador de
seguimiento de trayectoria. Para la seleccion de referencias, de comandos de aterrizaje,
despegue y control se configura una memoria compartida con la libreria “Shared Academic
Software” SAS disponible en [33], que sirve como enlace entre una Interfaz hombre
maquina HMI desarrollada en Visual C++ y un entorno de visualizacion tridimensional en
Simulink de Matlab.

| i ; ‘

' SIMULINK | VISUALC++ |

I ‘ H [

1 | i ‘

| ‘ | . ‘ .

} Visualizacién ! Interfaz _,.) Algoritmos comandos de control ’

! de estados } Hombre ' de control U ! /

| Gréafica de | Méaquina ! PID/SMC |

| resultados | ! [

: Visualizacion } Seleccion de : :

! . 4 | trayectorias H . .

: tr'g;r;ir;'ggal } controladores | estados !

e !

; indices de } wsu:;;iz;\s: e | MU :

: desempefio } e off/land : Filtro ¥r, Uy 2 | (Giroscopio :
| .

: | ! Extendido 2,00 acellgrometro Odometria !

! | i de Kalman altimetro) :
|

1 | | 1

! ‘ | 1

! I | X

‘ | | z, y | Estimacion de :

: ! " Fusién de Sensores pose ‘

X } estados + referencias T R Datos de Video '

! | cuadricéptero Libreria ARUCO !

1 | !

! |

Figura 2.5 Arquitectura de Software de los controladores individuales

2.5.1 Controlador tipo PID para un cuadricéptero

Con el modelo de cuadricéptero definido en la Ecuacion 1.20, donde se describe la
translacién y rotacion en yaw de un cuadricoptero se realiza el disefio de un controlador
tipo PID, considerando que se trata de un sistema no lineal se realiza el disefio del
controlador utilizando el analisis de estabilidad de Lyapunov, la Ecuacion 2.11 muestra la

candidata a Lyapunov propuesta para este caso.
1
v, = E(eTKPe +éTé)

Ecuacién 2.11 Candidata de Lyapunov para el controlador tipo PID de un cuadricéptero

Donde Kp es una constante que permitira calibrar el controlador, y e es el error del sistema
calculado como e = X4 — X, donde X, es la referencia del controlador y é es la derivada

del error.

Se puede notar que la candidata mostrada en la Ecuacion 2.11 cumple con el primer
criterio de estabilidad de Lyapunov y es definida positiva, V. > 0, por tanto para cumplir el

segundo criterio de Lyapunov se deriva la candidata, obteniéndose la Ecuacion 2.12.
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V.=eTKpe +6Té

Ecuacioén 2.12 Derivada de la candidata de Lyapunov para el controlador tipo PID de un
cuadricoptero

Reemplazando la definicion de la segunda derivada del error é = X3 — X y el modelo del
sistema de la Ecuacion 1.20, se obtiene la Ecuacion 2.13
V, = eTKpé + éT[X, — F,U + F,V]

Ecuacién 2.13 Desarrollo de la derivada de la candidata de Lyapunov para el controlador
tipo PID de un cuadricoptero

A partir de lo analizado en la Ecuacion 2.13, se expone la ley de control para cumplir con
el segundo condicién de Lyapunov V, < 0, que se muestra en la Ecuacion 2.14.

U=F X, + FV+ Kpe + K,é]

Ecuacion 2.14 Ley de control tipo PID propuesta

Reemplazando la Ecuacién 2.14 en la Ecuacion 2.13 se obtiene:

V, = eTKpé + eT[X, — FLFTY (X4 + R,V + Kpe + Ky é) + F,V]

Ecuacién 2.15 Desarrollo de la derivada de la candidata de Lyapunov para el controlador
tipo PID de un cuadricéptero con ley de control

Desarrollando y simplificando la Ecuacion 2.15 se obtiene lo siguiente:
V.=—-¢éTK,e <0

Ecuacién 2.16 Segunda condicién de Lyapunov para el controlador tipo PID de un
cuadricoptero

La Ecuacién 2.15 demuestra que el sistema con el controlador propuesto es estable,
adicionalmente se puede demostrar que el sistema seria asintéticamente estable cuando
e =0y e =0 con la tercera condicion de Lyapunov.

V,(0)=0

Ecuacién 2.17 Tercera condicién de Lyapunov para el controlador tipo PID de un
cuadricoptero

A continuacion en la Figura 2.6 se muestra el diagrama de bloques para el controlar PID
para un cuadricoptero. Después de realizar la inicializacion se verifica si se ha podido

establecer la conexion con el AR. Drone y se procede a realizar los pasos necesarios para
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calcular los parametros de la camara y calibrar la misma. Para ingresar a un laso de control
principal que recibe la informacion del sistema de interfaz hombre maquina; y se verifica si
se ha ordenado al AR. Drone despegar, se encuentra volando o se le ha ordenado aterrizar,
se verifica ademas si se ha activado el botdn de control del HMI, y si en la camara se tiene
una nueva imagen se obtienen los datos de posicion y de navegacion para llamar a la rutina
de navegacién del controlador PID se envian los comandos al AR Drone en base a la ley

de control y se debe verificar si se orden6 o no el aterrizaje.

Inicio controlador
PID individual

y
Inicializar librerias
Inicializar variables

A 4
| Inicializar Sistema |

A 4
| Inicializar Aruco |

No Si

Hay conexién
con AR Drone

A 4 A 4
Fallo Volver camara a
condiciones de fabrica

! Y

Fin Si .
Cargo
pardmetros
iniciales de
camara

y A

Cargar parametros de
la cdmara

Fallo

L 4

. Fin
Crear mapa sin
distorsion de imagen

v

Calcular parametros
decdmara

Figura 2.6 Diagrama de bloques controlador PID individual.
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Contador de
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l

No Apagar indicador

Encender indicador

Figura 2.6 Diagrama de bloques controlador PID individual.
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Figura 2.6 Diagrama de bloques controlador PID individual.
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Figura 2.6 Diagrama de bloques controlador PID individual.
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Figura 2.6 Diagrama de bloques controlador PID individual.
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Figura 2.6 Diagrama de bloques controlador PID individual.
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Figura 2.6 Diagrama de bloques controlador PID individual.

2.5.2 Controlador SMC para un cuadricoptero

Para el desarrollo del controlador en modos deslizantes para el seguimiento de trayectoria
de un cuadricopteros se define una superficie de deslizamiento s(t), para lo cual se

considera la superficie presentada en la Ecuacién 2.35 acorde a [34].

r—

@) = (% + ,1) et

Ecuacioén 2.18 Superficie de deslizamiento para el controlador SMC de formacién.

Donde r es el grado relativo del sistema a controlar, que considerando la Ecuacién 1.20,
es 2, A es una matriz constante diagonal, que permite calibrar el sistema, e(t) = X; — X
son los errores de las variables a controlar, con lo que la superficie deslizante queda

expresada en la Ecuacion 2.19.
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s=eé(t) + Ae(t)

Ecuacioén 2.19 Superficie de deslizamiento para el controlador SMC de un cuadricoptero
Una vez que se escoge la superficie deslizante, se disefia cada una de las partes que
conforman el control en modos deslizantes, que consiste en una parte continua U (t) y
una parte discontinua Up, (t) [16]

U(t) = Uc(t) + Up(t)
Ecuacioén 2.20 Partes del controlador en modos deslizantes
Para sintetizar la parte continua del controlador, la condicién de deslizamiento mostrada en
la Ecuacioén 2.21, debe ser satisfecha.

s(t) =0 Considerando Up(t) =0

Ecuacién 2.21 Condiciones de la parte continia del SMC para un cuadricoptero
Considerando la Ecuacion 2.19 y la Ecuacion 2.21, se obtiene lo siguiente:
s =Ky—X)+26=0
Ecuacioén 2.22 Condicién continia del SMC para un cuadricoptero
Reemplazando el modelo de un cuadricéptero de la Ecuacion 1.20, en la Ecuacion 2.22 se
tiene el siguiente desarrollo de la derivada de s.
$() = (Xg4—FU,+FV)+24=0
Ecuacion 2.23 Condicién continia del SMC para un cuadricoptero desarrollada
A partir de la Ecuacién 2.23, se presenta la ley de control continua del controlador SMC en
la Ecuacién 2.24.
U.=F{'[X4+ 2 + F,V]
Ecuacion 2.24 Ley de control continua del controlador SMC de un cuadricoptero

Para el disefio de la parte discontinua del controlador U, (t), se define una candidata de

Lyapunov Vp, definida positiva.

Vp==s"
b=55'S

Ecuacién 2.25 Candidata a Lyapunov para la parte discontinua del controlador SMC de
un cuadricoptero
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Para cumplir la segunda condicién de Lyapunov, se deriva la candidata y se reemplaza la

superficie deslizante y el modelo del sistema, obteniéndose lo siguiente:

Vp=sT(X,—FLU+FV +1&)=0

Ecuacidén 2.26 Derivada de la candidata a Lyapunov para la parte discontinua del
controlador SMC de un cuadricéptero

Reemplazando la definicion de U con la Ecuacion 2.20 en la Ecuacién 2.26, se tiene:
U, = F1'Ksgn(s)

Ecuacion 2.27 Parte discontinua del controlador SMC

Donde K es una matriz constante diagonal, que faculta calibrar la parte discontinua del
controlador, con el fin de evitar el efecto chattering producido por la funcién signo se
reemplaza la funcion signo por la funcion tangente hiperbdélica [35], quedando el controlador

expresado en la Ecuacion 2.28.
=1 . S
U=F7" %+ +¢ + F,V + Ktanh (E)]

Ecuacidén 2.28 Ley de control SMC para un cuadricoptero

Donde ¢ es una constante positiva cercana a cero, que permite reducir el chattering.

Se muestra en la siguiente Figura 2.7 el diagrama de bloques correspondiente al
controlador SMC para un cuadricoptero. Se procede con la inicializacion de las librerias,
las variables, el sistema y el aruco. Se verifica la conexién con el AR Drone hasta poder
calibrar la camara e ingresar al laso de control principal donde se leen los parametros del
HMI y se realiza la rutina de despegue y control con las banderas e indicadores necesarios
para determinar los comandos y acciones que se realizan, hasta obtener la posicion, leer
los datos de la IMU para llamar a la rutina del controlador SMC y el envié de comandos en

base a la ley de control que permitan realizar las formaciones requeridas.
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Figura 2.7 Diagrama de bloques controlador SMC individual.
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Figura 2.7 Diagrama de bloques controlador SMC individual.
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Figura 2.7 Diagrama de bloques controlador SMC individual.

2.6 Controlador para una formacion de cuadricopteros

Para el disefio de los controladores de formacidn con tres AR.Drone, se utiliza |la estructura
mostrada en la Figura 2.8, para lo cual un ordenador con el Software CV.Drone, C++ y
Matlab/Simulink se conecta a la red que mantiene una conexion a través de Wifi con tres
AR.Drone.

Para la actuacion de este controlador se ejecutan tres instancias simultaneas de CV.Drone
con OpenCV y C++, que permite la estimacion de estados simultaneamente de los tres
cuadricépteros en formacioén. La informacién de los estados obtenida de cada uno de los
cuadricopteros se envia a un nodo en C++ a través de la memoria compartida SAS, en este
nodo se realiza el calculo de las variables de control y se ejecuta los algoritmos de control

tipo PID y SMC para formacion de cuadricopteros.
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Las acciones de control calculadas son enviados de vuelta a cada instancia de CV.Drone.
Simultaneamente este nodo de C++ envia informacion de los estados de los cuadricopteros
y de la formacién a una interfaz hombre maquina HMI que permite la seleccion de
trayectoria, el despegue y aterrizaje; envia también informacién a Simulink de Matlab para

la visualizaciéon de las variables de formacion.

2.6.1 Controlador tipo PID para una formacion de cuadricopteros

Con el estandar genérico de una formacion mostrado en la Ecuacién 1.40, en el que se
describe la cinematica de una formacion de tres cuadricopteros, se realiza el disefio de un
controlador tipo PID; considerando que se trata de un sistema no lineal se efectua el disefio
del controlador utilizando el analisis de estabilidad de Lyapunov, la Ecuacion 2.29 muestra

la candidata a Lyapunov propuesta para este caso.
1
— _(5TH
Ve=5@@"9
Ecuacién 2.29 Candidata de Lyapunov para el controlador tipo PID de una formacion de

cuadricépteros

Donde §(t) = e(t) son los errores de formacion, que se definen en la Ecuaciéon 2.30.

e(t) = q(t) = qq(t) — q(t)
Ecuacion 2.30 Error de las variables de formacion

Se observa que la candidata de Lyapunov de la Ecuacién 2.29 cumple con el primer criterio
de estabilidad de Lyapunov y es definida positiva, V. > 0, por tanto para cumplir el segundo

criterio de Lyapunov se deriva la candidata, obteniéndose la Ecuacion 2.31.
Vc = qT[‘?d - ‘?]

Ecuacién 2.31 Derivada de la candidata de Lyapunov para el controlador tipo PID de un
cuadricoptero

Reemplazando la Ecuacion 1.40 en la Ecuaciéon 2.31, se obtiene la siguiente ecuacién de
la derivada de la candidata a Lyapunov.
Ve =q"[ga — Jx]

Ecuacioén 2.32 Derivada de la candidata de Lyapunov para el controlador tipo PID de un
cuadricoptero

Para sintetizar el controlador tipo PID de la formacion de cuadricépteros, se utiliza un
controlador interno para cada cuadricoptero como los expuestos en la seccion 3.1, con lo

cual se puede asumir seguimiento perfecto de velocidad consiguiendo que las velocidades
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de los cuadricopteros se conviertan en la entrada de controlador de formacién x = U. Con
estas consideraciones, se propone la siguiente ley de control tipo PID:

U=J""qq + K tanh ()]

Ecuacioén 2.33 Ley de control tipo PID para una formacion de cuadricopteros

Donde la matriz diagonal K permite calibrar cada uno de los parametros del controlador y
la funcion tanh, se utiliza para limitar la salida del controlador evitando picos en la salida
del controlador debido a cambios drasticos de referencias. Reemplazando la ley de control
Ecuacion 2.33 en la Ecuacién 2.32, se cumple con la segunda condicién de estabilidad de

Lyapunov como se muestra en la Ecuacion 2.34.
V. = —G"K tanh(§) < 0

Ecuacidén 2.34 Segunda condicion de estabilidad de Lyapunov

La Ecuacion 2.34 es siempre negativa siempre que la matriz de calibracién K sea siempre

positiva.
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2.6.2 Controlador SMC para una formacion de cuadricopteros

Para el desarrollo del controlador en modos deslizantes para el seguimiento de trayectoria
de una formacion de cuadricopteros es necesario primero definir una superficie de

deslizamiento s, (t), para lo cual se considera la superficie presentada en la Ecuacion 2.35
acorde a [35].
d k
s() = (%J’ /1) fq(t)dt
Ecuacioén 2.35 Superficie de deslizamiento para el controlador SMC de formacién.

Donde k es una constante igual al orden del Sistema de la formacion y A es una matriz
constante diagonal, que admite calibrar el sistema, G(t) es el error definido en la Ecuacion
2.30.

Considerando el modelo de la formacién presentado en la Ecuacion 1.40, la superficie
deslizante queda expresada en la Ecuacion 2.36.
s=q(t) +Af §(t)dt
Ecuacioén 2.36 Superficie de deslizamiento para el controlador SMC de formacién.
Una vez que se escoge la superficie deslizante, se disefia cada una de las partes que
conforman el control en modos deslizantes, que consiste en una parte continua U; (t) y
una parte discontinua Uj (t) [16].

Up(t) = Ucp(t) + Upp(t)

Ecuacion 2.37 Partes del controlador en modos deslizantes para una formacion de
cuadricopteros

Para sintetizar la parte continua del controlador, la condicién de deslizamiento mostrada en
la Ecuacion 2.38, debe ser satisfecha.

s(t) =0 Considerando Up(t) =0

Ecuacion 2.38 Condiciones de la parte continia del SMC para una formacion de
cuadricopteros

Considerando la Ecuacion 2.36 y la Ecuacion 2.38, se obtiene lo siguiente:
SO=0@Qa—q+44=0
Ecuacion 2.39 Condicidn continua del SMC para una formacion de cuadricopteros

Reemplazando la Ecuacién 2.39 en el modelo de la formacion de cuadricépteros y

conociendo que para cada cuadricoptero existe un controlador interno explicado en la
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seccion 3.1, se tiene la siguiente ley de control continua para la formacion de

cuadricopteros.

Ucr =] ' (qqa + 49)
Ecuacioén 2.40 Parte continua del controlador SMC para una formacion de cuadricépteros
Para el disefio de la parte discontinua del controlador U, (t), se define una candidata de

Lyapunov Vp, definida positiva.

Vp==s"
b=55's

Ecuacioén 2.41 Candidata a Lyapunov para la parte discontinua del controlador SMC para
una formacién de cuadricopteros

Para cumplir la segunda condicién de Lyapunov, se deriva la candidata y se reemplaza la
superficie deslizante y el modelo del sistema, obteniéndose lo siguiente:
Vp =s"(ga—JUr +23) = 0

Ecuacidén 2.42 Derivada de la candidata a Lyapunov para la parte discontinua del
controlador SMC para una formacion de cuadricopteros

Reemplazando en la Ecuacién 2.42 la Ecuacion 2.37, se tiene:

Upr = k] tsgn(s)

Ecuacion 2.43 Parte discontinua del controlador SMC para una formacién de
cuadricopteros

Donde k es una matriz constante diagonal, que permite calibrar la parte discontinua del
controlador, para evitar el chattering ocasionado por la funcién sgn se realiza reemplaza
por la funcion tangente hiperbdlica [35], quedando el controlador expresado en la Ecuacion
2.44,

U =]t [q’d + A§ + ktanh G)]

Ecuacidén 2.44 Ley de control SMC para una formacién de cuadricépteros

Donde ¢ es una constante positiva cercana a cero, que permite reducir el chattering, sin
embargo, compromete el desempefio del controlador, reemplazando la ley de control
propuesta en Ecuacion 2.44 en la Ecuacién 2.42, se cumple con la segunda condicién de

estabilidad de Lyapunov:
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. S
Vp = —sTktanh (E) <0
Ecuacién 2.45 Segunda condicién de Lyapunov para una formacién de cuadricépteros
con controlador SMC
La Ecuacién 2.45 es siempre negativa mientras la constante de calibracion k sea siempre

una matriz definida positiva.

Se tiene en la Figura 2.9 el diagrama de bloques para una formacion de cuadricopteros.

Inicio controlador
PID SMC formacion

A\ 4
Inicializar librerias
Inicializar variables

A 4

Inicializar Sistema para los
tres AR Drones variables
lectura escritura

While (1)

Tomar tiempo diferencial
actual

A 4

Convertir a milisegundos

A 4
Leer pardametros del interfaz
hombre maquina HMI

A 4
Leer vector de datos de
despegue, control, seleccién
delatrayectoriay tipo de
control

Figura 2.9 Diagrama de bloques para una formacion de cuadricopteros.
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Figura 2.9 Diagrama de bloques para una formacion de cuadricopteros.
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Figura 2.9 Diagrama de bloques para una formacion de cuadricopteros.
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Figura 2.9 Diagrama de bloques para una formacion de cuadricopteros.
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Figura 2.9 Diagrama de bloques para una formacion de cuadricopteros.
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Figura 2.9 Diagrama de bloques para una formacion de cuadricopteros.

86




Enviar estados del centroide

Envié dereferencias
generadas a cada uno de los
ejecutables de cada AR
Drone

Imprimir en pantalla los
estados de los AR Drones

Figura 2.9 Diagrama de bloques para una formacion de cuadricopteros.

2.7 Simulacién de controlador SMC - Backstepping para una

formacién de cuadricépteros.

Como se definié en 1.5.8 Controladores Backstepping [19] . Se tiene que en la Ecuacién
1.58 y Ecuacién 1.59 ambas poseen el termino arcsen que es una funcidon que no se
encuentra definida en todo su dominio, es decir tiene restringido su dominio. Lo que no
permite el uso para la aplicacion de interés en este trabajo ya que no es posible usar con
todos los valores. Entonces se decide realizar la simulacion de este tipo de controlador y

se presentan las siguientes figuras con la planta y los resultados obtenidos.
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Figura 2.10 Simulacién controlador SMC — Backstepping para una formacion de
cuadricopteros.
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Figura 2.11 Respuesta del controlador SMC — Backstepping para una trayectoria
cuadrada.
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Figura 2.12 Respuesta del controlador SMC — Backstepping para una trayectoria circular.

2.8 Interfaz hombre maquina para un cuadricéptero.

Se indica a continuacién en la Figura 2.13 el diagrama de bloques que corresponde al
interfaz hombre maquina para un cuadricoptero. Se tiene un lazo de control principal en
donde a cada momento se realiza la lectura e impresion de estados, se verifica si se ha
accionado o no el botén de despegar que aumenta el valor de un contador hasta llegar a
un valor determinado conocido y se envia el comando de despegue o de aterrizaje segun
corresponda la accion que se debe realizar. Se decide si se ha seleccionado o no el botén
de control, que de la misma manera posee un contador que debe llegar a un valor

determinado conocido y se decide el tipo de control y trayectoria.

También se presenta la imagen de la pantalla de presentacion de la interfaz de hombre

maquina para un cuadricoptero en la Figura 2.14
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Figura 2.13 Diagrama de bloques interfaz hombre maquina.

90



No Contador>a

valor

| Enviar aterrizar |

:

| Encerar contador |

A 4

Encerar contador

\ 4
No Accionar botén Si
control
A 4
Aumentar contador
No Contador==a

valor

Si

Enviar controlar y tipo de
control

Figura 2.13 Diagrama de bloques interfaz hombre maquina.

91




O, O,

v \ 4

| Enviar hover flotar | | Enviar tipo de trayectoria |

O
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Figura 2.14 Pantalla de presentacion de interfaz hombre maquina.
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2.9 Interfaz Hombre maquina para una formaciéon de

cuadricépteros.

En la Figura 2.15 se muestra el diagrama de bloques que corresponde al interfaz hombre
maquina para una formacién de cuadricopteros. Se muestra también en la Figura 2.16 la
pantalla de presentacion del interfaz hombre maquina para una formacion de
cuadricopteros. Esta interfaz posee un lazo principal, que lee e imprime los estados de los
AR. Drones que participan en la formacion y se envian también las variables que
determinan la formaciéon de los cuadricopteros corresponde ahora determinar si se ha
accionado o no el boton de despegar que posee un contador que va aumentado hasta
llegar a un determinado valor conocido, una vez alcanzado este valor conocido, se envia
despegar a cada uno de los elementos de la formacion, se activa en este momento el
botén para que puedan aterrizar los elementos de la formacién. Se verifica si el boton de
accionar control esta accionado o no, este posee también un contador que debe llegar a
un determinado valor conocido, cuando se ha alcanzado este valor se envia controlar y el

tipo de control asi como el tipo de trayectoria seleccionada.

Inicio Interfaz
Hombre Maquina
HMI Formacion
Cuadricopteros

| Inicializar variables |
( : )= e
@

T

Leer estados e imprimir en
HMI

v

| Enviar variables de |

formacion

No

Accionar botén
despegar

Aumentar contador

Si

Contador == a
valor

!

[ Enviar despegar, ]

Figura 2.15 Diagrama de bloques para interfaz hombre maquina para una formacion de
cuadricopteros.
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Figura 2.15 Diagrama de bloques para interfaz hombre maquina para una formacion de
cuadricopteros.
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Figura 2.15 Diagrama de bloques para interfaz hombre maquina para una formacion de
cuadricopteros.
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Figura 2.16 Pantalla de presentacién para interfaz hombre maquina para una formacién
de cuadricopteros.
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210 Representacion grafica de curvas de respuesta para un

cuadricéptero.

A continuacién se muestra en la Figura 2.17 el diagrama de bloques que corresponden
para obtener las gréaficas de las curvas de respuesta de un cuadricéptero. Después de
inicializar las variables se ingresa a un lazo principal que lee los estados y referencias de
Visual Studio, se genera la trayectoria y lee la posicién real del AR. Drone, se realiza la
grafica de la posicion real respecto a la referencia generada y se grafican las formas de

onda de respuesta deseadas.

Inicio Simulink
individual

i

Inicializar variables

While (1)

Leer estadosy referencias de
Visual Studio

A 4

Generar trayectoria ya sea

circular, cuadrada o hover
flotacién

A
Leer posicién real del AR
Drone

A 4

Graficar la posicién real

respecto a la referencia
generada

A 4
Graficar formas de onda de
respuesta enx, y, zyaw

Figura 2.17 Diagrama de bloques representacion grafica de curvas de respuesta para un
drone.
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211 Representacion grafica de curvas de respuesta para

una formacion de cuadricépteros.

Se indicaen la

Figura 2.18 el diagrama de bloques de la representacion grafica de curvas de respuesta
para una formacion de cuadricopteros. El laso principal se encarga de leer los estados y
referencias, leer la posicidn real y graficar las formas de onda de las respuestas deseadas

para la formacion de los AR. Drone.

Inicio Simulink
Formacion

Inicializar variables

Leer estados y referencias de
Visual Studio

Leer posicion real del AR
Drone

Graficar formas de onda de
respuesta en d1, d2, alfa,
XF,YF,ZF, rollF, pitchF, yawF

Figura 2.18 Diagrama de bloques para representacion grafica de curvas de respuesta
para una formacion de cuadricépteros.
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3. RESULTADOS Y DISCUSION

Este capitulo presenta los resultados de las pruebas de los controladores disefiados e
implementados sobre los cuadricopteros AR.Drone, y permite mostrar el desempefio de los
controladores disefiados. La estructura del capitulo se divide en dos subcapitulos de

pruebas de control de un cuadricoptero y pruebas de los controladores de formacion.

Para verificar el funcionamiento de los controladores planteados, se realizo la identificacion
de los parametros del AR.Drone en lazo abierto, los parametros obtenidos del proceso de

identificacidon estan expuestos en la Tabla 3.1.

Tabla 3.1 Parametros del modelo del cuadricoptero

Variables K; K,
x 7.117 0.486
y 4.867 0.485
z 1.776 2.670
Y 1.833 1.038

Los parametros expuestos en la Tabla 3.1, han sido obtenidos experimentalmente a través
de CV.Drone y los bloques de identificacion de sistemas de Simulink, y son utilizados como

parte de los controladores propuesto en este proyecto de titulacion.

Para la ejecucion de las pruebas realizadas se deben cumplir las siguientes condiciones

de operacion.

1. Localizacion inicial: Los cuadricépteros deben colocarse con la camara orientada

hacia al tablero ARUCO antes del despegue

2. El despegue se realiza con el modo de despegue automatico proporcionado por el
sistema AR.Drone, posterior a lo cual el cuadricéptero entra en un modo de HOVER

automatico, donde mantiene su posicion por aproximadamente 5 segundos.

3. Una vez que el cuadricoptero se encuentre en modo HOVER estacionario, se inicia
la ejecucion de los controladores implementados, escogiendo la trayectoria, las
referencias de formacion, el tipo de controlador mediante la activacién del

controlador en los programas implementados.
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4. Una vez que se ha ejecutado el programa por el tiempo deseado, se procede a

realizar el aterrizaje mediante el comando de aterrizaje automatico del AR.drone.
3.1 CONTROLADORES PARA UN CUADRICOPTERO

Se implementaron dos algoritmos de control de rastreo de trayectoria de un cuadricéptero:
Control PID y control en modos deslizantes, para comprobar el funcionamiento de estos
algoritmos de control, se han realizado las siguientes pruebas que se muestran en las

secciones 3.1.1,y 3.1.2.

3.1.1 Prueba 1: Controlador PID de un cuadricéptero

A continuacién se muestran los resultados conseguidos de dos pruebas con el controlador
PID para un cuadricoptero. Tanto para la posicién X, Y, Z y orientacion yaw, para esta
seccion se presentan los resultados obtenidos para una trayectoria cuadrada y una

trayectoria circular.

Los resultados del control individual con el controlador PID en una trayectoria cuadrada se
muestran entre las Figura 3.1 y la Figura 3.4. Como una curva roja continua se muestra las
referencias deseadas para cada uno de los parametros de vuelo del cuadricéptero,

mientras que con azul segmentado se muestran los resultados experimentales obtenidos.

La Figura 3.1 muestra los resultados experimentales obtenidos de la posicion en X de un

cuadricoptero en vuelo y su referencia con un controlador PID en una trayectoria cuadrada.
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Figura 3.1 Prueba de controlador PID individual en trayectoria cuadrada en X

La Figura 3.2 indica los resultados experimentales obtenidos de la posicion en Y de un

cuadricoptero en vuelo y su referencia con un controlador PID en una trayectoria cuadrada.
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Figura 3.2 Prueba de controlador PID individual en trayectoria cuadrada en Y.

La Figura 3.3 expone los resultados experimentales obtenidos de la posicién en Z de un

cuadricéptero en vuelo y su referencia con un controlador PID.

Posicibn en Z
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Figura 3.3 Prueba de controlador PID individual en trayectoria cuadrada en Z

La Figura 3.4 presenta los resultados experimentales obtenidos de la posicién en yaw de

un cuadricéptero en vuelo y su referencia con un controlador PID.
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Figura 3.4 Prueba de controlador PID individual en trayectoria cuadrada en Z
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Los resultados del control individual con el controlador PID en una trayectoria circular se
muestran entre la Figura 3.5 y la Figura 3.8. Como una curva roja continua se muestra las
referencias deseadas para cada uno de los parametros de vuelo del cuadricéptero,

mientras que con azul segmentado se muestran los resultados experimentales obtenidos.

La Figura 3.5 muestra los resultados experimentales obtenidos de la posicion en X de un

cuadricoptero en vuelo y su referencia con un controlador PID en una trayectoria circular.

Posicion en X

X(m)

t(s)

Figura 3.5 Prueba de controlador PID individual en trayectoria circular en X

La Figura 3.6 muestra los resultados experimentales obtenidos de la posicion en Y de un

cuadricoptero en vuelo y su referencia con un controlador PID en una trayectoria circular.

PosicionenY
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Figura 3.6 Prueba de controlador PID individual en trayectoria circular en Y

La Figura 3.7 muestra los resultados experimentales obtenidos de la posicién en Z de un

cuadricoptero en vuelo y su referencia con un controlador PID en una trayectoria circular.
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Figura 3.7 Prueba de controlador PID individual en trayectoria circular en Z

La Figura 3.8 muestra los resultados experimentales obtenidos de la posicion en yaw de

un cuadricoptero en vuelo y su referencia con un controlador PID en una trayectoria circular.
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Figura 3.8 Prueba uno Angulo YAW para controlador PID para un cuadricoptero en
trayectoria circular.

3.1.2 Prueba 2: Controlador SMC de un cuadricéptero

A continuacién se muestran los resultados conseguidos de dos pruebas con el controlador
SMC para un cuadricoptero. Tanto para la posicion X, Y, Z y orientacion yaw, para esta
seccion se presentan los resultados obtenidos para una trayectoria cuadrada y una

trayectoria circular.

Los resultados del control individual con el controlador SMC en una trayectoria cuadrada
se muestran entre las Figura 3.9 vy la Figura 3.12. Como una curva roja continua se
muestra las referencias deseadas para cada uno de los parametros de vuelo del

cuadricéptero, mientras que con azul segmentado se muestran los resultados

experimentales obtenidos.
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La Figura 3.9 indica los resultados experimentales obtenidos de la posicion en X de un

cuadricoptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC en una trayectoria

cuadrada.
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Figura 3.9 Prueba dos Posicién en X para controlador SMC para un cuadricoptero en
trayectoria cuadrada.

La Figura 3.10 muestra los resultados experimentales logrados de la posicion en Y de un

cuadricoptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC en una trayectoria

cuadrada
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Figura 3.10 Prueba dos Posicién en Y para controlador SMC para un cuadricoptero en
trayectoria cuadrada.
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La Figura 3.11 indica los resultados experimentales logrados de la posicion en Z de un

cuadricoptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC en una trayectoria

cuadrada
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Figura 3.11 Prueba dos Posicion en Z para controlador SMC para un cuadricéptero en
trayectoria cuadrada.

En la Figura 3.12 se presentan los resultados experimentales obtenidos de la posicion
YAW de un cuadricoptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC en una

trayectoria cuadrada
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Figura 3.12 Prueba dos Angulo YAW para controlador SMC para un cuadricoptero en
trayectoria cuadrada.
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De la misma manera los resultados del control individual con el controlador SMC en una
trayectoria circular se muestran entre las Figura 3.13 y la Figura 3.16. Como una curva
roja continua se muestra las referencias deseadas para cada uno de los parametros de
vuelo del cuadricéptero, mientras que con azul segmentado se muestran los resultados

experimentales obtenidos.

La Figura 3.13 indica los resultados experimentales obtenidos de la posicion en X de un

cuadricoptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC en una trayectoria circular.

Posicion en X

X(m)

40 50 60

Figura 3.13 Prueba dos Posicién en X para controlador SMC para un cuadricoptero en
trayectoria circular.

En la Figura 3.14 se muestran los resultados experimentales obtenidos de la posicion en
Y de un cuadricoptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC en una trayectoria

circular.
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Figura 3.14 Prueba dos Posicién en Y para controlador SMC para un cuadricoptero en
trayectoria circular.

La Figura 3.15 presenta los resultados experimentales obtenidos de la posicidon en Z de
un cuadricoptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC en una trayectoria

circular.

Posicibnen Z
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Figura 3.15 Prueba dos Posicion en Z para controlador SMC para un cuadricéptero en
trayectoria circular.

En la Figura 3.16 se indican los resultados experimentales obtenidos de la posicidon en
YAW de un cuadricoptero en vuelo y su referencia con un controlador SMC en una

trayectoria circular.
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Figura 3.16 Prueba dos Angulo YAW para controlador SMC para un cuadricoptero en
trayectoria circular

3.2 CONTROLADORES DE FORMACION

A continuacion se muestran los resultados conseguidos de seis pruebas, tres pruebas con
el controlador PID y tres pruebas para un controlador SMC de tres cuadricopteros en
formacién. Se realizé una trayectoria cuadrada, una circular y se realiz6 cambios en los
parametros de la formacion. Se presentan los resultados para la distancia 1 (entre
cuadricéptero uno y dos), la distancia 2 (entre cuadricéptero uno y tres), angulo a (formado

por Q; Q, Q3 ), posicion Xr Yz Zr y orientacion roll, pitch y yaw.

3.2.1 Prueba 1: Controlador PID de una formacion de cuadricopteros
trayectoria cuadrada.

Los resultados del control de formacion de tres cuadricopteros con el controlador PID en
una trayectoria cuadrada se muestran entre las Figura 3.17 hasta la Figura 3.25. En las
representaciones graficas se indica con una curva roja continua las referencias deseadas
para cada uno de los parametros de vuelo de la formacion de los cuadricopteros, mientras

que con una linea segmentada de color azul se indican los resultados experimentales
obtenidos.

La Figura 3.17 muestra los resultados experimentales obtenidos de la distancia D1 de una

formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando
una trayectoria cuadrada.
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Figura 3.17 Prueba uno distancia D1 para controlador PID para una formacion de
cuadricopteros en trayectoria cuadrada.

La Figura 3.18 presenta los resultados experimentales obtenidos de la distancia D2 de una

formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando

una trayectoria cuadrada.

. D2(m)
[ [ ' - - —ACTUAL
- — REFERENQIA
-~ a
'\ﬂ '| Favi % [} LERN
§4 - l' “. L vl “ PN PO Sl Vol VTS “ "i‘ L ’l ] ,;vf |p .°', "’,\‘ |’r “I-P‘, l%\\
Q s . ’nl" \"l ; v v \ e Al ] \ \ |
o v T v ’ —
) \V}
0 - | |
1 1 1 1 1 1 1 1 1 ]
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
t(s)

Figura 3.18 Prueba uno distancia D2 para controlador PID para una formacion de
cuadricopteros en trayectoria cuadrada.

En la Figura 3.19 se indican los resultados experimentales obtenidos de alfa de una

formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando

una trayectoria cuadrada.
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Figura 3.19 Prueba uno alfa para controlador PID para una formacion de cuadricopteros
en trayectoria cuadrada.

En la Figura 3.20 se presentan los resultados experimentales obtenidos de X; de una

formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando

una trayectoria cuadrada.

Xr(m)

- _ _
- - —=ACTUAL
oF e - - 3 - ! REFERENGIA
E-'] - 'l"\ I' T ‘\ T T "“ i "\ MY T 1 "n"'\.‘u“-r
N— I ~ 1 U P 1 h
’ 4
§ -2 1“ " \\ m “,‘ ;
- " ~ '
-3 I‘ 1 “W i,’ ty r~al ’r
7 o N
Y -~ |
_5 1 | 1 1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60 70 80
t(s)

Figura 3.20 Prueba uno X para controlador PID para una formacion de cuadricopteros
en trayectoria cuadrada.

La Figura 3.21 representa los resultados experimentales obtenidos de Y, para una

formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando

una trayectoria cuadrada.
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Figura 3.21 Prueba uno Y para controlador PID para una formacién de cuadricépteros
en trayectoria cuadrada.

En la Figura 3.22 se tienen los resultados experimentales obtenidos de Z; de una
formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando

una trayectoria cuadrada.
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Figura 3.22 Prueba uno Z; para controlador PID para una formacion de cuadricopteros
en trayectoria cuadrada.

La Figura 3.23 indica los resultados experimentales obtenidos de roll de una formacién de

tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando una trayectoria

cuadrada.
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Figura 3.23 Prueba uno roll para controlador PID para una formacién de cuadricépteros
en trayectoria cuadrada.

La Figura 3.24 muestra los resultados experimentales obtenidos de pitch de una formacion
de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando una

trayectoria cuadrada.
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Figura 3.24 Prueba uno pitch para controlador PID para una formacion de cuadricopteros
en trayectoria cuadrada.

En la Figura 3.25 se indican los resultados experimentales obtenidos de yaw de una
formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando

una trayectoria cuadrada.
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Figura 3.25 Prueba uno yaw para controlador PID para una formacién de cuadricépteros
en trayectoria cuadrada

3.2.2 Prueba 2 Controlador PID de una formaciéon de cuadricopteros
trayectoria circular.

Los resultados del control de formacion de tres cuadricopteros con el controlador PID en

una trayectoria circular se muestran entre las Figura 3.26 hasta la Figura 3.34. En las

representaciones graficas se indica con una curva roja continua las referencias deseadas

para cada uno de los parametros de vuelo de la formacion de los cuadricopteros, mientras

que con una linea segmentada de color azul se indican los resultados experimentales

obtenidos.

La Figura 3.26 muestra los resultados experimentales obtenidos de la distancia D1 de una
formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando

una trayectoria circular.
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Figura 3.26 Prueba dos Distancia D1 para controlador PID para una formacién de
cuadricépteros en trayectoria circular.
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La Figura 3.27 presenta los resultados experimentales obtenidos de la distancia D2 de una
formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando

una trayectoria circular.
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Figura 3.27 Prueba dos Distancia D2 para controlador PID para una formacion de
cuadricépteros en trayectoria circular.

En la Figura 3.28 se indican los resultados experimentales obtenidos de alfa de una
formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando

una trayectoria circular.
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Figura 3.28 Prueba dos alfa para controlador PID para una formacion de cuadricopteros
en trayectoria circular.
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En la Figura 3.29 se presentan los resultados experimentales obtenidos de Xf de una
formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando

una trayectoria circular.
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Figura 3.29 Prueba dos X para controlador PID para una formacién de cuadricépteros
en trayectoria circular.

La Figura 3.30 representa los resultados experimentales obtenidos de Yf de una formacion
de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando una

trayectoria circular.
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Figura 3.30 Prueba dos Y para controlador PID para una formacion de cuadricopteros
en trayectoria circular.
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En la Figura 3.31 se tienen los resultados experimentales obtenidos de Zf de una formacion
de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando una

trayectoria circular.
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Figura 3.31 Prueba dos Z; para controlador PID para una formacion de cuadricopteros
en trayectoria circular.

La Figura 3.32 indica los resultados experimentales obtenidos de roll de una formaci6n de

tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando una trayectoria

circular.
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Figura 3.32 Prueba dos roll para controlador PID para una formacion de cuadricopteros
en trayectoria circular.
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La Figura 3.33 muestra los resultados experimentales obtenidos de pitch de una formacion

de tres cuadricépteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando una

trayectoria circular.
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Figura 3.33 Prueba dos pitch para controlador PID para una formacion de cuadricopteros

En la

en trayectoria circular.

Figura 3.34 se indican los resultados experimentales obtenidos de yaw de una

formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID usando

una trayectoria circular.
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Figura 3.34 Prueba dos yaw para el controlador PID para una formacién de
cuadricopteros realizando una trayectoria circular.
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3.2.3 Prueba 3 Controlador PID de una formacion de cuadricopteros
variando los parametros de formacion.

Los resultados del control de formacién de tres cuadricopteros con el controlador PID

variando los parametros de formacion se muestran entre las Figura 3.35 hasta la Figura

3.43. En las representaciones graficas se indica con una curva roja continua las referencias

deseadas para cada uno de los parametros de vuelo de la formacion de los cuadricopteros,

mientras que con una linea segmentada de color azul se indican los resultados

experimentales obtenidos.

La Figura 3.35 muestra los resultados experimentales obtenidos de la distancia D1 de una
formacién de tres cuadricépteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando

los parametros de la formacion.
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Figura 3.35 Prueba tres distancia D1 para controlador PID para una formacion de
cuadricopteros variando los parametros de la formacion.

La Figura 3.36 presenta los resultados experimentales obtenidos de la distancia D2 de una
formacién de tres cuadricépteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando

los parametros de la formacién.
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Figura 3.36 Prueba tres distancia D2 para controlador PID para una formacion de
cuadricopteros variando los parametros de la formacion.

En la Figura 3.37 se indican los resultados experimentales obtenidos de alfa de una
formacién de tres cuadricdpteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando

los parametros de la formacién.
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Figura 3.37 Prueba tres alfa para controlador PID para una formacion de cuadricopteros
variando los parametros de la formacién.

En la Figura 3.38 se presentan los resultados experimentales obtenidos de Xf de una
formacién de tres cuadricdpteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando

los parametros de la formacién.
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Figura 3.38 Prueba tres Xf para controlador PID para una formacién de cuadricépteros
variando los parametros de la formacién.

La Figura 3.39 representa los resultados experimentales obtenidos de Yf de una formacion
de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando los

parametros de la formacion.
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Figura 3.39 Prueba tres Yf para controlador PID para una formacién de cuadricépteros
variando los parametros de la formacién.

En la Figura 3.40 se tienen los resultados experimentales obtenidos de Zf de una formacion
de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando los

parametros de la formacion.
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Figura 3.40 Prueba tres Zf para controlador PID para una formacion de cuadricopteros
variando los parametros de la formacién.

La Figura 3.41 indica los resultados experimentales obtenidos de roll de una formacion de
tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando los

parametros de la formacion.
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Figura 3.41 Prueba tres roll para controlador PID para una formacién de cuadricépteros
variando los parametros de la formacién.

La Figura 3.42 muestra los resultados experimentales obtenidos de pitch de una formacion
de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando los

parametros de la formacion.

120



. | | pitchF(rad)

- - -ACTUAL
o) ——REFERENGIA .
S lnl ':
I 1 T
< 0 11 I |
S <7 T f ‘| T
h= 1! Vg
Q. 1! L
v [
_5 1 I 1 | | |
0 10 20 30 40 50 60

t(s)

Figura 3.42 Prueba tres pitch para controlador PID para una formacion de cuadricopteros
variando los parametros de la formacién.

En la Figura 3.43 se indican los resultados experimentales obtenidos de yaw de una

formacién de tres cuadricdpteros en vuelo y su referencia con un controlador PID variando
los parametros de formacion.
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Figura 3.43 Prueba tres yaw para controlador PID para una formacién de cuadricépteros
variando los parametros de la formacién.
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3.2.4 Prueba 4 Controlador SMC de una formacion de cuadricopteros para
una trayectoria cuadrada.

Los resultados del control de formacién de tres cuadricopteros con el controlador SMC para
una trayectoria cuadrada se muestran entre las Figura 3.44 hasta la Figura 3.52. En las
representaciones graficas se indica con una curva roja continua las referencias deseadas
para cada uno de los parametros de vuelo de la formacion de los cuadricopteros, mientras
que con una linea segmentada de color azul se indican los resultados experimentales

obtenidos.

La Figura 3.44 muestra los resultados experimentales obtenidos de la distancia D1 de una
formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC para

una trayectoria cuadrada.
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Figura 3.44 Prueba cuatro, distancia D1 para controlador SMC; formacién de
cuadricépteros realizando una trayectoria cuadrada.

La grafica 3.45 presenta los resultados experimentales obtenidos de la distancia D2 de una
formacién de tres cuadricépteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC

realizando una trayectoria cuadrada.
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Figura 3.45 Prueba cuatro, distancia D2 para controlador SMC para una formacion de
cuadricépteros en una trayectoria cuadrada.

En la Figura 3.46 se indican los resultados experimentales obtenidos de alfa de una

formacién de tres cuadricdpteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando

una trayectoria cuadrada.

\ alfa(rad)
- = =ACTUAL
——REFERENCIA
3 2t : :
©
% 1 s N r"“J.‘"' | A l““ a Ia l.q"cs‘F\ :
= [XWS T oot F ol £ W ‘vn\ wr’ q.lu* * I P R M
S b . v
0 -
-1 I I I I I I I 1 I ]
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
t(s)

Figura 3.46 Prueba cuatro, alfa para controlador SMC para una formacién de
cuadricépteros en una trayectoria cuadrada.

En la Figura 3.47 se presentan los resultados experimentales obtenidos de Xf de una

formacién de tres cuadricdpteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando

una trayectoria cuadrada.

123



'T — — —ACTUAL
ok | REFERENCIA
=1k -l\.,"’.v”\ PR 4 - ’~ Pkl
\E—-Z :‘ " ! .” ‘| l’
-3 \ ,l' t v I" t - ,"
w” h A4 Aa s Vo SN
4k |
_5 1 1 1 l l 1 1 1 1 ]
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
t(s)

Figura 3.47 Prueba cuatro Xf para controlador SMC; formacién de cuadricépteros
realizando una trayectoria cuadrada.

La Figura 3.48 representa los resultados experimentales obtenidos de Yf de una formacion

de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una

trayectoria cuadrada.
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Figura 3.48 Prueba cuatro Yf para controlador SMC para una formaciéon de
cuadricépteros en una trayectoria cuadrada.

En la Figura 3.49 se tienen los resultados experimentales obtenidos de Zf de una formacion

de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una

trayectoria cuadrada.
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Figura 3.49 Prueba cuatro Zf para controlador SMC para una formacion de
cuadricépteros en una trayectoria cuadrada.

La Figura 3.50 indica los resultados experimentales obtenidos de roll de una formacién de

tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una

trayectoria cuadrada.
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Figura 3.50 Prueba cuatro, roll para controlador SMC; formacién de cuadricopteros

realizando una trayectoria cuadrada.

La grafica 3.51 muestra los resultados experimentales obtenidos de pitch de una formacion

de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una

trayectoria cuadrada.
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Figura 3.51 Prueba cuatro, pitch para controlador SMC para una formacion de
cuadricépteros en una trayectoria cuadrada.

En la Figura 3.52 se indican los resultados experimentales obtenidos de yaw de una

formacién de tres cuadricdpteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando

una trayectoria cuadrada.

. yawF(rad) _
- - =ACTUAL

= ——REFERENCIA
T 4l _ :
T ; .
(% O = ST e ila e WY \\,“ e kn‘;‘q‘\w“
>\_1_

_2 1 1 | 1 1 1 | 1 1 ]

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

t(s)

Figura 3.52 Prueba cuatro, yaw para controlador SMC; formacion de cuadricopteros
realizando una trayectoria cuadrada.

3.2.5 Prueba 5 Controlador SMC de una formacion de cuadricopteros para
una trayectoria circular.

Los resultados del control de formacién de tres cuadricopteros con el controlador SMC para
una trayectoria circular se muestran entre las Figura 3.53 hasta la Figura 3.61. En las
representaciones graficas se indica con una curva roja continua las referencias deseadas
para cada uno de los parametros de vuelo de la formacion de los cuadricopteros, mientras

que con una linea segmentada de color azul se indican los resultados experimentales

obtenidos.
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La Figura 3.53 muestra los resultados experimentales obtenidos de la distancia D1 de una
formacién de tres cuadricdpteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando

una trayectoria circular.
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Figura 3.53 Prueba cinco, distancia D1 para controlador SMC; formacion de
cuadricopteros realizando una trayectoria circular.

La grafica 3.54 presenta los resultados experimentales obtenidos de la distancia D2 de una
formacién de tres cuadricdpteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando

una trayectoria circular.
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Figura 3.54 Prueba cinco, distancia D2 para controlador SMC para una formacion de
cuadricopteros realizando una trayectoria circular.
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En la Figura 3.55 se indican los resultados experimentales obtenidos de alfa de una
formacién de tres cuadricdpteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando

una trayectoria circular.
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Figura 3.55 Prueba cinco. Angulo alfa para controlador SMC para una formacion de
cuadricopteros realizando una trayectoria circular.

En la Figura 3.56 se presentan los resultados experimentales obtenidos de Xf de una
formacién de tres cuadricdpteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando

una trayectoria circular.
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Figura 3.56 Prueba cinco Xf para controlador SMC; formacién de cuadricépteros
realizando una trayectoria circular.
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La Figura 3.57 representa los resultados experimentales obtenidos de Yf de una formacion
de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una

trayectoria circular.
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Figura 3.57 Prueba cinco Yf para controlador SMC para una formacion de
cuadricopteros realizando una trayectoria circular.

En la Figura 3.58 se tienen los resultados experimentales obtenidos de Zf de una formacion
de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una

trayectoria circular.
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Figura 3.58 Prueba cinco Zf para controlador SMC; formacion de cuadricopteros
realizando una trayectoria circular.
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La Figura 3.59 indica los resultados experimentales obtenidos de roll de una formacion de

tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una

trayectoria circular.
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Figura 3.59 Prueba cinco roll para controlador SMC; formacion de cuadricopteros
realizando una trayectoria circular.

La grafica 3.60 muestra los resultados experimentales obtenidos de pitch de una formacion

de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando una

trayectoria circular.
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Figura 3.60 Prueba cinco pitch para controlador SMC para una formacion de
cuadricopteros realizando una trayectoria circular.

130



En la Figura 3.61 se indican los resultados experimentales obtenidos de yaw de una
formacién de tres cuadricépteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC usando

una trayectoria circular.
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Figura 3.61 Prueba cinco yaw para controlador SMC; formacién de cuadricopteros
realizando una trayectoria circular.

3.2.6 Prueba 6 Controlador SMC de una formacién de cuadricopteros
variando los parametros de la formacién.

Los resultados del control de formacién de tres cuadricopteros con el controlador SMC para
variando los parametros de la formacion se muestran entre las Figura 3.62 hasta la Figura
3.70. En las representaciones graficas se indica con una curva roja continua las referencias
deseadas para cada uno de los parametros de vuelo de la formacion de los cuadricopteros,
mientras que con una linea segmentada de color azul se indican los resultados

experimentales obtenidos.

La Figura 3.62 muestra los resultados experimentales obtenidos de la distancia D1 de una
formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando

los parametros de la formacién.
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Figura 3.62 Prueba seis distancia D1 para controlador SMC variando los parametros de
la formacion.

La Figura 3.63 presenta los resultados experimentales obtenidos de la distancia D2 de una
formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando

los parametros de la formacién.
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Figura 3.63 Prueba seis distancia D2 para controlador SMC variando los parametros de
la formacion.

En la Figura 3.64 se indican los resultados experimentales obtenidos de alfa de una
formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando

los parametros de la formacién.
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Figura 3.64 Prueba seis alfa para controlador SMC variando los parametros de la
formacion.

En la Figura 3.65 se presentan los resultados experimentales obtenidos de Xf de una
formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando

los parametros de la formacién.
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Figura 3.65 Prueba seis Xf para controlador SMC variando los parametros de la
formacion.

La Figura 3.66 representan los resultados experimentales obtenidos de Yf de una
formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando

los parametros de la formacién.
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Figura 3.66 Prueba seis Yf para controlador SMC variando los parametros de la
formacion.

En la Figura 3.67 se tienen los resultados experimentales obtenidos de Zf de una formacion
de tres cuadricépteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando los

parametros de la formacion.
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Figura 3.67 Prueba seis Zf para controlador SMC variando los parametros de la
formacion.

La Figura 3.68 indica los resultados experimentales obtenidos de roll de una formaci6n de
tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando los

parametros de la formacion.
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Figura 3.68 Prueba seis rolll para controlador SMC variando los parametros de la
formacion.

La Figura 3.69 muestra los resultados experimentales obtenidos de pitch de una formacion

de tres cuadricépteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando los
parametros de la formacion.
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Figura 3.69 Prueba seis pitch para controlador SMC variando los parametros de la

formacion.

En la Figura 3.70 se indican los resultados experimentales obtenidos de yaw de una

formacién de tres cuadricopteros en vuelo y su referencia con un controlador SMC variando
los parametros de formacion.
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Figura 3.70 Prueba seis yaw para controlador SMC variando los parametros de la
formacion.

3.3 DISCUSION

Se presenta enseguida la Tabla 3.2 donde se han calculado los indices de desempefio
para los controladores de la formacion de tres cuadricépteros, tanto tipo PID como SMC
para las diferentes trayectorias, tanto cuadrada, circular y con la variacion de parametros

de la formacion.

Tabla 3.2 indice de desempefio ISE

PID SMC
Cuadrado 78.20 62.31
Circular 91.25 63.97
Variacion
28.86 26.27
parametros

Analizando las graficas presentadas en la seccidén anterior y los valores calculados del
indice de desempefo se puede discutir que todos los valores para las diferentes
trayectorias como cuadrada, circular y la variacion de parametros de formacién del
controlador SMC son menores que el controlador PID, lo que demuestra que se tiene un

mejor desempefio con este controlador.
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4.

4.1.

CONCLUSIONES y RECOMENDACIONES

Conclusiones

Se efectué un analisis del funcionamiento de los cuadricoptero a través de los
modelos cinematico y dinamico, llegando a encontrar un modelo dinamico
adecuado que describe la dinamica del cuadricéptero AR.Drone. Esto permitié
realizar una identificacion de parametros del modelo del cuadricéptero para el

disefio e implementacion de los controladores.

Se realizé un estudio de las topologias y metodologias de formacién que pueden
ser aplicadas para sistemas multi agentes, donde se determind la versatilidad de
utilizar un sistema centralizado con el concepto de lider virtual, que permite llevar a

cabo formacién de cuadricopteros de una manera robusta.

Se implementd un sistema de fusion de sensores para poder estimar de manera
adecuada el posicionamiento de los cuadricopteros AR.Drone, tanto para los
controladores individuales como para la formacion de cuadricépteros, la
metodologia empleada permitié la fusion de datos de odometria interna provista por
el AR.Drone y datos de procesamiento visual de imagenes a través de localizacion
de marcadores ARUCO.

Se realizdé la implementacion de una plataforma informatica con el software
CV.Drone, C++ y Simulink, la misma que faculta realizar la transferencia de
informacién entre varios cuadricopteros AR.Drone y un computador con
microprocesador i7 de 7ma generacidén, para ejecutar las maniobras de control
requeridas por los controladores y los algoritmos de estimaciéon de estados. Esta
aplicacion considera también una interfaz de usuario que permite visualizar las

variables de control, todo esto en tiempo real.

Se disefid e implementd un algoritmo de control tipo PID para controlar la traslaciéon
y la orientacion en yaw de un cuadricoptero AR.Drone, que permita realizar el
control de seguimiento de trayectorias, el disefio de este controlador fue verificado
a través de la utilizacién de los criterios de estabilidad de Lyapunov debido a la

naturaleza no lineal del modelo de cuadricéptero.
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Se disefid e implementd un algoritmo de control en modos deslizantes para
controlar la traslacion y la orientacion en yaw de un cuadricoptero AR.Drone, se
encontro la factibilidad de utilizar esta metodologia de control sin la necesidad de
Backstepping debido a que el modelo del AR.Drone determinado tiene grado
relativo dos lo que permite realizar el control SMC de manera directa sin necesidad
de recurrir al Backstepping, permitiendo realizar un control robusto de las no

linealidades presentadas en el cuadricoptero.

Se disefié e implementd un algoritmo de control tipo PID para realizar una formacién
de cuadricopteros tipo AR.Drone utilizando el concepto de lider virtual, este
controlador permite realizar el control de seguimiento de trayectoria y control de
forma y orientacion de la formacioén. Este controlador se validé utilizando los

criterios de estabilidad de Lyapunov.

Se disefid e implementd un algoritmo de control tipo SMC para una formacioén de
cuadricopteros AR.Drone, este controlador fue desarrollado partiendo de los
criterios de Lyapunov, y permitié sobrellevar las perturbaciones aerodinamicas que

se generan al utilizar multiples cuadricépteros en un espacio reducido y cerrado.

Se consiguié comparar el desempefo de los controladores SMC vy tipo PID para
una formacién de cuadricépteros en multiples trayectorias, con lo que se pudo
observar que el controlador en modos deslizantes tiene un 8.97% mayor de

desempefio respecto al control clasico implementado.
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4.2. Recomendaciones

Un posible trabajo a futuro utilizando cuadricépteros AR.Drone y realizar
desempefos o actividades de formacién, lo conveniente seria migrar este trabajo
realizado al sistema operativo ROS, esto permitiria mejorar la calidad de
comunicacion obtenida en el presente proyecto, que debido a los diversos procesos
que ejecuta Windows presenta ocasionalmente pérdidas de comunicaciones con

los cuadricopteros.

Un trabajo futuro para observar la estabilidad del sistema implementado en
exteriores, seria utilizar los médulos GPS de los AR.Drone, para realizar el control
de formacién de Cuadricépteros en espacios abiertos, el presente proyecto planted
la realizacion de formacién en espacios cerrados por lo cual el uso de GPS no era

posible.

El sistema de localizacién de los cuadricopteros en formacién a través de vision
artificial conlleva un uso muy costoso de recursos informaticos en la computadora
donde se ejecuta los controladores implementados, una alternativa para disminuir
la cantidad de procesamiento que se debe llevar a cabo es la utilizacién de sistemas
de localizacion Ultrawideband (banda ultra ancha) ejecutados sobre una plataforma
embebida que permitiria liberar el procesamiento del ordenador e incrementar los

tiempos de muestreo para los controladores.
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6. ANEXOS

6.1 Manual de usuario

6.1.1 Programas Requeridos

Para ejecutar los programas desarrollados en este proyecto, el computador debe tener

instalado los siguientes programas:
¢ MATLAB R2015a SP1
e Visual Studio 2013
e Libreria CV Drone (OpenCV + AR.Drone)
e Libreria SAS Simulink

Si no se va a realizar modificaciones en el codigo provisto y se va a ejecutar pruebas de
los controladores ya implementados, se puede ejecutar sin la necesidad de Visual Studio.
Sin embargo esto requiere que la version de C++ Redistributable 2012 se encuentre

instalado en el sistema.

6.1.1 Cambio de IP de cuadricopteros AR.Drone

Para la ejecucién de los controladores implementados, se debe conectar los cuadricépteros
a una red estructurada, y cambiar su modo de comunicacion para permitir que multiples

cuadricopteros se puedan conectar en una misma red.

Para realizar la conexion de los cuadricopteros, en primer lugar se debe configurar una red
inalambrica a través de un enrutador, al cual se le asignara la configuracion DHCP

mostrada en la Tabla 6.1.

Tabla 6.1 Parametros de la red de cuadricopteros

Ssid: dronenet
IPserver: 192.168.1.1
Password: Sin seguridad.

Se procede a conectarse via Wifi con cada uno de los cuadricépteros y configurar en su
modo normal de operacion, una vez conectado ingresar al simbolo del sistema ejecutando

CMD en el boton inicio de Windows como se muestra en la Figura 6.1.
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Programas (1)
cmd.exe
Documentos (324)

€] untitled_sfun_registry.c
B stm32fdxch

€] waijung_hwdrvlib.c

B stm32fdxch

<] waijung_hwdrvlib.c

stm32fdich

Archivos (198)
@ disable_activation_advanced.cmd
@ disable_activation_advanced.cmd
@ disable_activation.cmd
@ disable_activation.cmd
BN cMD.EXE

&
cmdl_arm.m

- Ver mas resultados

[emd x| | Apagar [»]
o' € 1

Figura 6.1 Inicio del simbolo de sistema en Windows

Una vez que se encuentre ejecutado el simbolo del sistema ejecutar el comando TELNET,
que permite comunicarse con los archivos de configuracion del AR.Drone, para ello se

ejecuta el siguiente comando:
Telnet 192.168.1.1

Posteriormente a ejecutar el comando TELNET se desplegara el mensaje de la Figura 6.2

en el simbolo del sistema.

02 15:13:17 CET) built-in shell (ash)
> of built-in commands.

Figura 6.2 Interfaz de TELNET del AR.Drone

Con la pantalla mostrada en la Figura 6.2, se procede a cambiar la IP de cada uno de los

cuadricopteros mediante la siguiente configuracion:
DRONE 1: IP 192.168.1.10

killall udhcpd; iwconfig ath® mode managed essid dronenet; ifconfig atho
192.168.1.10 netmask 255.255.255.0 up

DRONE 2: 1P-192.168.1.11

killall udhcpd; iwconfig ath® mode managed essid dronenet; ifconfig atho
192.168.1.11 netmask 255.255.255.0 up
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DRONE 3: IP-192.168.1.12

killall udhcpd; iwconfig ath® mode managed essid dronenet; ifconfig atho
192.168.1.12 netmask 255.255.255.0 up

Una vez configurado los cuadricopteros dentro de una misma red inalambrica, se puede
proceder a ejecutar los controladores individuales y los controladores de formacion de

cuadricopteros.

Los programas ejecutados se encuentran organizados como se muestra en la Figura 6.3.

1. PID_INDIVIDUAL
1.2 SMC_INDIVIDUAL
3. PID_FORMACION

Figura 6.3 Lista de carpetas de controladores implementados

Donde se encuentra las carpetas 1. PID_INDIVIDUAL y 1.2 SMC_INDIVIDUAL que
contienen los controladores individuales de formacion de cuadricopteros PID y SMC
respectivamente, el uso de estas dos carpetas se detalla en la seccion 1466.1.2 mientras
que la carpeta 3. PID_FORMACION contiene los controladores PID y SMC para una

formacion de cuadricopteros.

6.1.2 Ejecucion de control individual de cuadricépteros

Para ejecutar los controladores PID y SMC de cuadricoptero individual, se debe abrir la
carpeta 1. PID_INDIVIDUAL para controlador PID o la carpeta 1.2 SMC_INDIVIDUAL para
controlador SMC de la carpeta mostrada en la Figura 6.3, dentro de estas carpetas se

encuentran los archivos expuestos en la Figura 6.4.

AR_ARDRONE_IP10
AR_ARDRONE_IP10_SIMULINK
HMI_DRONE_IP10
Librerias

@] CONTROL INDIVIDUAL.bat

Figura 6.4 Lista de carpetas para controladores individuales
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Para inicializar los controladores ejecutar el archivo CONTROL INDIVIDUAL.bat que se
muestra en la Figura 6.4, posterior a la ejecucion de este programa, se ejecutaran las

siguientes pantallas

HMI CONTROL INDIVIDUAL - O X

i
ok

Escuela Politécnica
Nacional

Figura 6.5 Interfaz HMI para los controladores individuales
La Figura 6.5 muestra la interfaz HMI para la ejecucion de los controladores, esta interfaz
permite seleccionar la trayectoria deseada que puede ser
¢ HOVER: mantiene la posicién del cuadricéptero en un punto fijo.
o CUADRADOQO: realiza una trayectoria cuadrada de 3x3 metros por lado.

¢ CIRCULAR: realiza una trayectoria circular de 1.5 metros de radio.

El cuadro de CONTROLADOR permite seleccionar el controlador a utilizar PID o SMC. Sin
embargo, se recomienda utilizar cada uno por separado en las carpetas 1.
PID_INDIVIDUAL para controlador PID o la carpeta 1.2 SMC_INDIVIDUAL, debido a que

las constantes de calibracion se cargan directamente de las carpetas.

La pantalla Calibracién mostrada en la Figura 6.6, permite calibrar los controladores PID y

SMC implementados.
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.| calibration \
-

kpx: 72 U

kpy: 79 J
kpz: 122 U
kpr: 133 U
kdx: 181 U
kdy: 181 0
kdz: 41 U

kdr: 287 0

Figura 6.6 Interfaz de calibracion de controlador individual

La tercera ventana que se ejecuta con el archivo CONTROL INDIVIDUAL.bat, corresponde

a la pantalla de estados estimados del cuadricoptero que se presenta en la Figura 6.7.

r "
FAPRESENTACIONAL. PID_INDIVIDUALVAR_ARDRONE IP10\build\vs2013\\ \binvs2013\testexe (2|0 e S

: 16.0
[1 [m]
[1 [m]
[1 [m]
[]1 [m]
8.8 [s]
: 8.0
.yaw = 0.0 [rad]l true—meas:—-B.0 meass_odffset:0.0
.altitude = 8.6 [ml
-UX 8.8 [mns/s]
vy 8.8 [ns/s]
vz 8.8 [n/s]
.battery = 0 [z1]

“
(0.6, 6.8

take off_enviado= 0.0

Figura 6.7 Simbolo del sistema de controlador individual

Finalmente una vez que se encuentre conectado los programas con el AR.Drone, se puede
grabar los datos de vuelo para su posterior analisis a través de una interfaz en SIMULINK
para lo cual se ejecuta el archivo ARDRONE_IP_10_VIEW.sIx localizado dentro de la
carpeta AR_ARDRONE_IP10_SIMULINK mostrada en la Figura 6.4. El diagrama de

visualizacién y registro de datos de SIMULINK que se debe ejecutar se muestra en la Figura

6.8.
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. R
3, ARDRONE IP_10_VIEW * - Simulink academic use . P— — e

File Edit View Display Diagram Simulation Analysis Code Tools Help

- v v - » v v

ARDRONE_IP_10_VIEW X | Subsystem

® EJARDRONE_IP_IO_VIEW » v
;
a Pbting Functon
= >
=]
>
O
TIEMPO
Subsystem A3
Functon-Call
Subsysem
Elap=d Real Time
Display!
(@
II_E‘ Real-Time Pacer
Speedup=1
»
Ready View 9 warnings 90% ode3

Figura 6.8 Diagrama de bloques de visualizacién en SIMULINK

Una vez ejecutado el programa mostrado en la Figura 6.8 se puede visualizar el estado de
vuelo del AR.Drone y los resultados obtenidos experimentalmente en tres dimensiones y

tridimensional, como se observa en la Figura 6.9

Figure 13 E=EE)
File Edit View Insert Tools Desktop Window Help N

G LI EEY PR E )

=== REFERENCIA
3| = POSICION DEL CUADRICOPTERO

Ym) 2 -2 X(m)

L T — 4

Figura 6.9 Interfaz de visualizacion de estados del cuadricoptero con controlador.
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6.1.3 Ejecucién de control de formacién

Los controladores PID y SMC de formacion de cuadricopteros, se debe abrir la carpeta 3.
PID_FORMACION de la carpeta mostrada en la Figura 6.3, dentro de estas carpetas se

encuentran los archivos expuestos en la Figura 6.10.

CONTROL FORMACION
© HMI_FORMACION
© AR_FORMACION2
© AR_FORMACION_SIMULINK
- AR_ARDRONE_IP12
© AR_ARDRONE_IP11
~ AR_ARDRONE_IP10

Figura 6.10 Lista de carpetas para controladores individuales

Para inicializar los controladores ejecutar el archivo CONTROL FORMACION.bat que se
muestra en la Figura 6.10, posterior a la ejecucién de este programa, se ejecutaran las

siguientes pantallas.

HMI CONTROL INDIVIDUAL LGI_IQE

B
[ |Bo;

Escuela Politécnica
Nacional

000
0
000

Figura 6.11 Interfaz HMI para los controladores de formacion

La Figura 6.11 muestra la interfaz HMI para la ejecucion de los controladores, esta interfaz

permite seleccionar la trayectoria deseada que puede ser lo siguiente:
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e HOVER: mantiene la posicion del cuadricoptero en un punto fijo.
e CUADRADOQO: realiza una trayectoria cuadrada de 3x3 metros por lado.
e CIRCULAR: realiza una trayectoria circular de 1.5 metros de radio.

El cuadro de CONTROLADOR permite seleccionar el controlador a utilizar PID o SMC para
este caso se puede utilizar directamente cualquiera de los dos controladores, debido a que
estos se encuentran calibrados internamente y no existe carga de parametros en las

carpetas.

Adicionalmente, se abriran tres ventanas de calibracion y comando individual para cada
cuadricéptero como lo mostrado en la Figura 6.6, estos parametros no deben ser
cambiados y corresponde a los controladores internos de cada cuadricoptero que se
comunica a través de la pantalla expuesta en la Figura 6.12 de simbolo de sistema que

ejecuta el calculo de controlador de formacion.

[ : - I =] -ES-I‘
B ° FA\PRESENTACION\3. PID_FORMACION\AR_FORMACION2\build\vs2013\..\..\bin\vs2013\test.exe =L

time=

U- [0.9023846333, -4.9670534e-009, 0.975000003, -0.15119232, ©.083899468, ©.0750

BARA3, -0.15119232, -0.683899468,. 0.0756000003 1]

P_Q= [0.847692776, 0, 1.5, -3.6238461, 1.6779895, 1.5, -3.8238464, -1.6779892, 1
1

Figura 6.12 Simbolo de sistema del controlador de formacion de cuadricopteros

Finalmente una vez que se encuentre conectado los programas con los tres AR.Drone, se
puede grabar los datos de vuelo para su posterior analisis a través de una interfaz en
SIMULINK para lo cual se ejecuta el archivo ARDRONE_IP_10_VIEW.slIx localizado dentro
de la carpeta AR_FORMACION_SIMULINK mostrada en la Figura 6.10. El diagrama de

visualizacién de datos de SIMULINK que se debe ejecutar se muestra en la Figura 6.13.
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Figura 6.13 Diagrama de bloques de visualizacién en SIMULINK

Una vez ejecutado el programa mostrado en la Figura 6.13 se puede visualizar los estados

de la formacion de cuadricépteros en tiempo real como se observa en la Figura 6.14

aFgured E=S=l™>x

- . —

File | Edit View Inset Tools Desktop Window Help »

FEEIDNEEY R AR =]

""" REFERENCIA
— ACTUAL
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»—5 m— ACTUAL
=
l = :
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=) +auss REFERENCIA
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= Ik
g0 T
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Figura 6.14 Interfaz de visualizacion de estados del cuadricoptero con controlador
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