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Resumen

1 espectacular desarrollo de los vehiculos aéreos no tripulados durante los dltimos afios y su aplicacién a
E campos cada vez mas numerosos, han hecho posible el conocimiento de los mismos por toda la sociedad
actual. Constituyen un drea de estudio e investigacion creciente tanto en el &mbito académico como laboral.
El siguiente documento trata de dar respuesta al problema de una aeronave con carga colgante, buscando un
control seguro y estable de la misma.






Abstract

he unmanned aerial vehicles development during these last years and their application to increasingly
T several fields has enabled today’s society to acquire knowledge on this type of vehicles. Unmanned
aerial vehicles constitute an increasing study and research area in both academic and occupational spheres.
This work tries to solve the problem of an aircraft with a hanging load. It intends to find a safe and stable
control of the aircraft.
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1 Introduccion

I crecimiento espectacular de los vehiculos aéreos no tripulados (UAV’s) en los ultimos afios ha sido
E posible gracias al desarrollo de nuevas tecnologias que se adaptan mejor a los requerimientos actuales,
[10]. Baterias mds ligeras y con mayor autonomia de vuelo o equipos embarcados mds compactos y con
mejores prestaciones, como las IMU’s electrénicas o los microactuadores, hacen posible su auge actual.
Esta posibilidad de incluir nuevos dispositivos junto con su elevada maniobrabilidad y su capacidad para
mantenerse fijos en el aire, lo hacen ideal para un amplio abanico de tareas. Una de sus mayores ventajas
reside en la posibilidad de despegar y aterrizar verticalmente pudiendo operar en todo tipo de terrenos.

Muchos son los estudios que se han llevado a cabo sobre vehiculos aéreos no tripulados, de esta forma hay
drones que realizan tareas de vigilancia y seguimiento, y que operan tanto en zonas costeras y rurales como
bélicas. Incluso cabe la posibilidad de que puedan incluir elementos externos como armamento en lugares de
conflicto.

Figura 1.1 Drone con cdmara incorporada para vigilancia tomada de [28].

Otras de las muchas posibilidades que ofrecen, es la capacidad de llegar a lugares inaccesibles para el
hombre o zonas temporalmente peligrosas. Son los primeros que pueden adentrarse en lugares donde se ha
producido un desastre natural o humano, como son incendios forestales o avalanchas, ofreciendo una primera
vision de la zona al personal destinado para tal misién.

Dado su amplio espectro se busca también implementarlos en proyectos futuros que faciliten la vida al
ser humano, como seria su incorporacion en tareas relacionadas con la agricultura y el medio ambiente,
bien para fumigar cultivos o prevenir incendios. Igualmente, podrian trabajar en la reparacién de tendidos



Capitulo 1. Introduccion

eléctricos o infraestructuras de gran altura a través de brazos mecdanicos o aportando el material necesario a
los operarios que se encuentren realizando tales tareas, [14].

Finalmente, se plantea su utilizacion para el transporte de mercancias o pedidos en extensas dreas de
poblacién dispersa, aliviando el trafico por carretera y haciéndolo de una forma mads rapida y eficiente. Sin
embargo, el hecho de transportar una carga colgante plantea serios inconvenientes como son la oscilacién de
la misma, que puede desastabilizar al vehiculo e incluso hacerlo caer. Para evitarlo, es necesario desarrollar
un control robusto que recupere la estabilidad del vehiculo rdpidamente ante inestabilidades provocadas
por la carga. Este drea de investigacién ha sido tratada ampliamente por diferentes autores en el &mbito
académico, como son el disefio de algoritmos de control antibalanceo [35], el transporte de carga mediante
varios helicopteros pequefios [6] o el seguimiento de trayectorias en balanceo libre [30]. Y en el sector
privado, empresas como Google o Amazon, se han lanzado a desarrollar sus propios vehiculos con el fin de
poder transportar sus mercancias. Este prototipo de vehiculo se encuentra en la Figura 1.2.

Figura 1.2 Drone Amazon para transporte de carga tomado de [26].

En este contexto, se justifica el estudio de las ecuaciones que rigen el comportamiento del sistema formado
por el quadrotor mds la carga colgante. La dindmica de la carga influye en gran medida en las condiciones
de vuelo del vehiculo y es necesario tenerla en cuenta, bien como un pardmetro incierto o bien como una
perturbacién externa. Este trabajo se centra en la determinacién de las ecuaciones que rigen el comportamiento
del sistema en tres dimensiones, y se expresardn tanto en coordenadas del vehiculo como en coordenadas
de la carga. Posteriormente, se linealizan las ecuaciones dindmicas obtenidas considerando los casos de
velocidad nula y velocidad lineal constante.

En principio, este trabajo se planteé como una continuacién del trabajo de fin de master realizado por el
alumno Frinz Bahner [5], cuyo objetivo era extender el control éptimo desarrollado para dos dimensiones al
caso tridimensional. Sin embargo, debido a la adquisicién de un nuevo quadrotor por parte del Departamento
de Ingenierfa de Sistemas y Automdtica a través de Erle Robotics, se vio la posibilidad de implementar los
esquemas de control incluidos en el modelo de Erle-Copter en Gazebo a las ecuaciones dindmicas aqui
desarrolladas, [17]. El objetivo era obtener un modelo en MATLAB® SIMULINK® que utilizar4 el mismo
esquema de controladores PID para compararlo con el modelo en Gazebo de Erle-Copter. Esto permite
estudiar cémo se realiza el control de la actitud y de la posicion del drone a través de los modos Stabilize,
Alt-Hold y Loiter. También proporciona un modelo matemadtico sobre el que poder realizar ensayos antes de
aplicar sus resultados al quadrotor real, pues el fin dltimo seria poder disponer de un vehiculo estable para el
transporte de una carga desde un punto A a un punto B.

Teniendo en mente tal objetivo, se establece el control de las ecuaciones del quadrotor empleando para
ello los modos Stabilize, Alt-Hold y Loiter recogidos en [4], [2] y [15]. La extensi6n al sistema formado por
el quadrotor mds la carga se deja para futuros proyectos, incluido el estudio de otros modos de vuelo como
son el Acro o Circle.

En definitiva, los vehiculos aéreos no tripulados (UAV’s) ofrecen hoy en dia una amplia variedad de
campos de estudios donde poder emplearlos y normalizar su uso. Esto hace que la investigacién sobre estos



vehiculos sea algo novedoso y enormemente 1til para la sociedad. El avance tecnolégico actual y la tendencia
a compactar y sintetizar sistemas, hardn posible que los UAV’s formen parte de nuestra vida cotidiana de
aqui a unos afos.






2 Modelado Matematico del Sistema
Quadrotor mas Carga

n este capitulo se van a derivar las ecuaciones cineméticas y dindmicas del sistema, haciendo uso tanto de

la formulacién de Lagrange como la de Newton. En primer lugar, se detallan las fuerzas y pares actuando

sobre el quadrotor, para continuar con el establecimiento de las hipdtesis y pardmetros necesarios para su

obtencién. Seguidamente, se plantean las ecuaciones cinemadticas y dindmicas y se realiza la comparacién

entre ambas formulaciones. Para finalizar con el capitulo, se presenta un modelo de quadrotor sin carga que
serd empleado para el control lineal en los siguientes capitulos.

2.1 Fuerzas y Pares actuando sobre el Quadrotor

Un quadrotor es un vehiculo subactuado que presenta seis grados de libertad y sélo cuatro variables sobre las
que poder actuar. Si a este le afiadimos una carga colgante, el problema se complica pues pasamos de seis a
ocho grados de libertad. Las velocidades de giro de su rotores son las encargadas de generar los cambios
necesarios en las condiciones de vuelo y las fuerzas de sustentacién asociadas a la rotacién de los mismos se
pueden aproximar como sigue:

I =k, Q2. 2.1)

Donde k,, representa el factor de empuje y Q; la velocidad de rotacién del rotor “i”.

A partir del empuje ejercido por cada rotor, se establecen los pares que actian en cada direccion del
quadrotor. Los pares responsables de los giros de alabeo y cabeceo del drone (75 y TB)_) dependeran, ademas
de la diferencia de empuje entre sus rotores opuestos, de la distancia de sus rotores al centro de gravedad
del vehiculo (a). Por el contrario, el par responsable de la variacion en guifiada (75 ) depende no sélo de la
variacién de empuje de los cuatros rotores sino también del cociente entre el coeficiente de resistencia (k)
y el de empuje (k,;,). Este procedimiento para obtener las fuerzas y pares, sigue los mismos pasos que los
adoptados por otros autores [1].

BT =L+ 17+ + £,
Bl =a(f] — 1),

Bl =a(fl - £1), 2.2)

k r
g, = T =B 1D
2
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Capitulo 2. Modelado Matemético del Sistema Quadrotor mas Carga

B) T (B).T (B),T

Las expresiones anteriores pueden ser también reescritas en forma matricial, con B) g = [(B ) 1T, ( )TBX’ ( )’L'BV, (

como el conocido vector de fuerzas generalizadas. En adelante, se tomarad la variable ¢ como el coeficiente
entre el coeficiente de resistencia y el de empuje (¢ = kg ,./k,;,)-

((B;fT T 111
B) T T
(B _ B, _ 5 _ 0 a 0 —a
T (B) Tgy M f3T , con M a 0 —a 0 (23)
r T c —¢c ¢ —c

Descrita la obtencidn de las fuerzas y pares a partir del empuje ejercido por cada rotor, la fuerza maxima
de sustentacion se calcula a partir de la maxima rotacion permitida y serd la condicién que establece si los
rotores se encuentran o no saturados.

figax = kthggnax' (24)

El empuje total correspondiente, serd por tanto la suma de los empujes maximos ejercidos por los cuatro
rotores.

(B) fr =4 ff;ax (2.5)

Se ha optado por este modelo dado que se tienen datos tanto de la velocidad méxima de rotacién como del
coeficiente de empuje proporcionados por Erle-Copter en [34]. Y considerando que se desea comparar este
modelo de quadrotor con el de Erle-Copter, serd necesario el uso de las mismas variables caracteristicas para
describir ambos sistema.

2.2 Hipotesis y Parametros

Con el fin de simplificar las ecuaciones que rigen el comportamiento dindmico del sistema formado por el
quadrotor mds la carga, se han tomado una serie de simplificaciones e hipétesis. Esto supone alejar el modelo
de la realidad, con la consecuente pérdida de precision, pero permite tener un modelo lo suficientemente
preciso como para aplicar distintos esquemas de control.

position vector of the (A}

inertial frame with respect

to the aircraft Cot
Fa

frame [H] with respect io the —
aircraft CoG T

[

a N
Zi 4| 7

G} Xe

Figura 2.1 Quadrotor con Carga Colgante tomado de [30].

T B,

]

T



2.3 Cinematica

* La carga se modela como una masa puntual unida al quadrotor mediante un cable sin masa, no eldstico
y tirante en todo momento. Esta hip6tesis ha sido considerada también en [30].

» La carga no se encuentra afectada por el giro en guifiada, aunque si por los dngulos de alabeo y cabeceo.

* Las fuerzas aerodindmicas y de sustentacion se suponen aplicadas al centro de gravedad del vehiculo
como en [22]. Se ha considerado también que el punto de unién del cable al vehiculo coincide con su
centro de gravedad.

* Se han tenido en cuenta los efectos de resistencia aerodindmica, donde se ha optado por una resistencia
distinta para la direccién horizontal y vertical, y el efecto de la friccién en el punto de unién.

» Se considera la atmésfera en calma, es decir, no existen rafagas de viento que puedan alterar el
movimiento del vehiculo.

Todas las variables necesarias para una descripcién completa del sistema quadrotor més carga se recogen
en la Tabla 2.1. La mayor parte de estos datos han sido obtenidos a partir de los proporcionados para Gazebo
por Erle-Copter, [34].

Tabla 2.1 Variables caracteristicas del sistema quadrotor mds carga.

Variable Unidad Valor Descripcion

mpg Kg 1.12 Masa del Quadrotor

my Kg 0.118 Masa de la Carga Suspendida

Iz Kg-m? 0.04 Momento de Inercia en x

I Kg-m? 0.05 Momento de Inercia en y

IF Kg-m? 0.1 Momento de Inercia en z

g m/s? 9.81 Gravedad

a m 0.141 Distancia de los Rotores al c.g.

/ m 0.62 Longitud del Cable

ky, - 8.5486¢ — 6 Coeficiente de Empuje

kg, - 1.3678e -7 Coeficiente de Resistencia

Qr rad/s 838 Velocidad de Rotacién Méxima

c - 0.016 ky, [k,

b N-m/(rad - s) 0.0011 Coeficiente de Friccién Unién

Chyy N/(m/s)? 1.2 Resistencia del Quadrotor en Direccién Horizontal
Cp, N/(m/s)? 1.2 Resistencia del Quadrotor en Direccién Vertical
C N/(m/s)* 0.3 Resistencia de la Carga

C Centigrados % * 100 Constante de Radianes a Centigrados

T s 0.01 Tiempo de Muestreo

2.3 Cinematica

En esta seccion se pretende desarrollar las ecuaciones cinemadticas de la carga y del cuerpo para poder expresar
las ecuaciones dindmicas del sistema en cualquiera de los ejes inerciales, cuerpo o carga.

2.3.1 Cuerpo

Para la obtencién de las ecuaciones cinemdticas del cuerpo se considera conocida la posicion absoluta del
mismo, expresada en el propio sistema inercial (pg). La velocidad y aceleracién absolutas del vehiculo se
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obtienen derivando a su vez la posicion y velocidad del mismo, pp y pp.

Xp Xp Xp
pe="pg=|yg|. Pe="Ps=|Vs|, Pe='Pp= |Js|- (2.6)
ip ZB .Z.B

La orientacion del vehiculo se describe usando la formulacion de Tait-Bryan, es decir, considerando una
secuencia de tres rotaciones consecutivas en tres ejes de referencia distintos y utilizando para ello los dngulos
de Euler.

{1y 75 (B1} 2 (B} 2 (B} @)

El primer de los giros, Wy, es una rotacién alrededor del eje ! u, y sumatriz de transformacion vendrd dada
por la expresion 2.8.

cosyp sinyy O
R;y, = |—sinyp cosyp O]. (2.8)
0 0 1

La segunda rotacién, 8p, consiste en una variacién angular alrededor del eje 5! u, y su matriz se representa
mediante 2.9.

cosfp 0 —sinfy
= 0 1 0 . (2.9)
sin@g 0 cosfp

9.6

Y el dltimo de ellos, ¢p, es una rotacion entorno al eje B, u,, cuya matriz de giro viene dada por 2.10.

1 0 0
Rig, = |0 cosgp singp (2.10)
0 —singg cos@p

Finalmente, la matriz de rotacién resultante de realizar los tres giros y que representa la actitud del quadrotor,
viene dada por la expresion 2.11. Esta matriz transforma cualquier vector expresado en ejes inerciales en otro
dado en coordenadas cuerpo.

cYpcOy cOgsyy —505
BR, = R; 6, R5.0,Rz yy = | CWpSPpsOp — cOpsWp  cOpcWp+ sPpsypsp  cOpstp (2.11)
SPpSYp +COpcWpsOp  cPpsWpsOp —cYpsfp  cPpcOy

En donde se ha tomado cos = ¢ y sin = s, simplificaciones que serdn usadas a los largo de este trabajo para
tener expresiones mds simples. La matriz de transformacion inversa para pasar de ejes cuerpo a inerciales,
resulta de multiplicar las matrices ortogonales en orden contrario.

, ;o cypclp  cWpsPpsby — cOpsyYp  SOpsYp + cPpcYpsby
Rg =R; y,R5 0,Ri 9, = | cOsYp  cOpcWp+sdpsypsOp  cPpsypstyp — cypsdp (2.12)
—s50g cOpsPp cPgcly

De esta forma, conocida la posicién de un punto cualquiera del quadrotor a su centro de masas ((B ) Pp),
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representada en ejes cuerpo, se puede hallar facilmente su expresion respecto al sistema inercial. Esta matriz
de rotacion es sélo aplicable a fuerzas y velocidades de traslacion. La transformacién equivalente para
velocidades y aceleraciones angulares serd mas complicada y su representacion no resulta trivial.

Py ="pp=ps+'Rs® pjs (2.13)

En donde el indice superior “B” indica que el vector esta referido a coordenadas cuerpo.

Siguiendo con la formulacién de Tait-Bryan, se obtiene la velocidad angular en ejes cuerpo como la suma
de tres rotaciones en tres ejes de referencia distintos. Por tanto, habrd que multiplicar dichas rotaciones por
las matrices de transformacién correspondientes y expresarlas finalmente en un mismo sistema de referencia.

La variaciones temporales de los dngulos de Tait-Bryan se representan mediante la terna, ' fjy = [, 65, W] "
y su velocidad angular expresada en coordenadas cuerpo como (B) Wy = [p,q,r]T.

B wp = ¢p? (B2u,) + 057 (Bruey) + i (T, (2.14)

Los vectores 5(B2u,), B(B1 uy)y B(Tu,) representan tres vectores unitarios respecto a los cuales se realizan
los tres giros.

1
F(Pu) = Reg, 0 (2.15)
0
B(Blu ) quB y 93 :| C(PB (216)
—5¢p
0 —s0g
P (u ) =Ry, 08 R5.05 R,y (1) = s(chgB 2.17)
CPpCUp

Y su expresion en forma matricial queda expresada como sigue

1 O —SGB
By =W(ng)ng, con W(ng) = |0 cop sPpcoy|. (2.18)
0 —s¢g cPpcty

Para obtener la velocidad angular representada en ejes inerciales moviles, se realizard el proceso inverso.
La inversa de la matriz W (1) no es una matriz ortogonal y, por tanto, su inversa no coincidird con su
transpuesta.

1 s¢ptgbp  cPptgbp
g =W ' (np) Py, con Wl(ng)= |0 cop —s¢p |- (2.19)
0 s¢p/cOp cPp/cOy

La aceleracién angular en coordenadas cuerpo se obtiene derivando con respecto al tiempo la expresion
anterior.

Bty =) dog =W (1) 15+ W (np)ip (2.20)
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con Bay, = [p,g./T y iy = [Bg, O, Ws]". Y su aceleracion, expresada mediante la terna de Tait-Bryan,
viene dada por la férmula 2.21.

fig =W (1) & g+ W (1) . (2.21)

Debido a la complejidad de estas expresiones, su desarrollo se realizard mediante el programa matematico
MATLAB® que permitira obtener su resultado de forma rdpida y sencilla.

232 Carga

Haciendo uso de los dngulos de Euler, se define el giro ¢; como el dngulo formado entra la vertical que pasa
por el c.g. del quadrotor y la proyeccion del cable en el plano vertical xz = 0. Su matriz de rotacién viene
dada por la expresion 2.22 y su giro es positivo en el sentido contrario a las agujas del reloj.

1 0 0
RxA,(PL =10 C¢L S(PL (222)
0 —S(PL C(PL

El giro entorno a “y”, 6;, se define como el dngulo formado entre la vertical y la proyeccién del cable en
el plano yp = 0. La expresion de su matriz se representa en 2.23 y es positivo si gira en direccién contraria a
las agujas del reloj.

CGL 0 —SGL
s6; 0 c6;

Por tanto, la matriz para pasar de ejes inerciales fijos a ejes carga serd resultado de la composiciéon de dos
giros.

c6; 0 —s0;
"Ry =Ry, Rsq, = 50156, cop cOps¢; (2.24)
cPrs6p  —sop  cPrchp

Y su matriz inversa, se obtiene cambiando de orden las matrices transpuestas.

CGL S(PLSQL C(PLSGL
'R, =RjgRi, =| 0 cop  —soy (2.25)
—s6; 0,50, P cO;

Asi pues, se puede expresar la posicion absoluta de la carga en ejes inerciales como la suma de la posicién
del c.g. del cuerpo més la distancia de la carga al c.g del mismo. Dando por conocida la posicién de la carga
en sus respectivos ejes, sélo habra que multiplicar por la matriz de transformacién, 'R 1. para expresar dicha
distancia en ejes inerciales.

xg—lco;s0;
pr="pL=rs+ R Pp, = yp+lise, (2.26)
ZB - lC(pLCGL

Siendo (V) p; = [0,0,—L]", 1a posicién de la carga respecto al c.g. del quadrotor en coordenadas de la
propia carga y () pg =10,0, L]T, la posicién del c.g. del cuerpo respecto a la carga expresada en sus propios
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ejes.

La velocidad y aceleracion de la carga se obtienen derivando su posicion absoluta respecto al tiempo y sus
expresiones se representan a continuacion. En ellas, se ha omitido los términos correspondientes a (L) Pr»

dado que representan términos nulos al ser (L) py, constante en todo momento y no depender del tiempo.

L (D) xp — O ledpeby + @y ls 56,
pL=prpt+ R "pL= ~ yptoLlcd, (2.27)
ZB + (PLZS(PLCGL + OLlC(PLSOL

- ip— Oy lepcby + G lsys6;, + 97 lc s6) + 671chy 56, + 29, 6,159, c6;
pL="ps+ R pL= ) C Vptdled, —9ilse; o (2.28)
Zg+ 01590 + 6,1c, 56, + §71cd cO, + 67 lcd, cOp — 20,6, L5, 56,

Estas ecuaciones serdn utiles para expresar las ecuaciones dindmicas en coordenadas carga o en coordenadas

cuerpo segun interese, ya que s6lo habra que sustituir la coordenada de interés por su expresion correspondiente.

Por ejemplo, si se quiere expresar las ecuaciones en coordenadas de la carga, bastard despejar pg, pp y pp de
las expresiones 2.26, 2.27 y 2.28 y sustituirlas en las correspondientes ecuaciones dindmicas.

La actitud de la carga, a diferencia de la del cuerpo, tendrd una expresién mas sencilla dado que se

consideran rotaciones entorno a un sistema de referencia de fijo que se correspondera con el sistema inercial.

De esta forma, la velocidad angular de la carga, expresadas en ejes de la propia carga, queda como

cO; 0 —s6;
Boy =G0, siendo  Gp(ny) = |s956, ¢y cOpsdy | . (2.29)
cors,  —sop corcop

[Tl

En la férmula 2.29, se ha considerado nulo el giro entorno al eje “z” y se utiliza el vector n; = [¢;,6;,0]”
para representar la actitud inercial de la carga. La aceleracion inercial de la carga, expresada en ejes carga, se
obtiene derivando la expresion anterior en el tiempo.

Wy =) @y, =Gy ()i, +Gp(ny)iiy (2.30)

2.4 Dinamica

La obtencion de las ecuaciones dindmicas del quadrotor es un problema que ya ha sido abordado por multitud
de autores como Bouabdallah et al. [9] y [10]. En esta seccién no sélo se desarrollard un modelo dindmico del
quadrotor sino también se modelard la dindmica de la carga con el fin de tener las ecuaciones completas del
sistema quadrotor mds carga. Para su obtencion, se usard tanto la formulacién de Newton como la formulacién
de Lagrange en coordenadas cuerpo o carga. Ademads, todas las magnitudes estardn referidas a los ejes
inerciales al igual que la actitud tanto del quadrotor como de la carga.

. (B) :
|:mBI3><3 03>><3] { P }jL[ (p X mppPp ] — {flﬂ (2.31)

033 Pl <B)d’3 <B)a)3 x (B) IéB) Wy Tp
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2.4.1 Formulacion de Newton

Se comienza definiendo todas las fuerzas y momentos ejercidos sobre el vehiculo y la carga. Una vez definidos,
se establece el equilibrio de fuerzas en las tres direcciones del quadrotor para la posicidn, el balance de
momentos entorno a los tres ejes para hallar las ecuaciones de la actitud y el equilibrio de momentos entorno
al punto de cogida vehiculo-cable para encontrar la actitud de la carga. El subindice de las fuerzas y momentos
indica el tipo de cuerpo, quadrotor o carga, al que estdn referidos. El superindice establece el tipo de fuerza o
momento ejercido sobre el sistema (Empuje, Resistencia, Gravedad, ...).

Equilibrio de Fuerzas

En primer lugar, se calculan las ecuaciones dindmicas correspondientes al movimientos de traslacién del
vehiculo y de la carga. Para ello, se definen todas las fuerzas actuantes sobre el quadrotor y se plantea el
equilibrio de fuerzas en el mismo. Igualmente, se establece el equilibrio de fuerzas para la carga y se despeja
de esta ultima ecuacion, la fuerza de interaccién que ejerce el cuerpo sobre la carga. Finalmente, se sustituye
esta fuerza en la primera ecuacion y se obtiene la dindmica completa del movimiento de traslacion.

* fp: Fuerza total actuado sobre el quadrotor.

d f%: Fuerza inercial actuando sobre el quadrotor. Se considera de sentido contrario al movimiento y,
por tanto, a la aceleracion del vehiculo.

1 ..
Jp = —mppp = —mpag (2.32)
. fg : Fuerza de resistencia aerodindmica del vehiculo que se opone al movimiento del mismo. Se

considera un modelo cuadratico, cuyo coeficiente aerodindmico serd distinto en direccién horizontal
(CBxy) y vertical (Cg,).

18 = —cplpplps = —cplvalve (2.33)

. fg: Fuerza debida a la accién de la gravedad sobre el vehiculo. Su signo es opuesto a la direccién de
ascenso del vehiculo y expresada en ejes inerciales (u, =1 u,).

fg = —mpgu, (2.34)

. fg: Fuerza ejercida por la planta propulsora del quadrotor. Se considera perpendicular al plano de los
rotores por lo que habrd que transformarla de ejes cuerpo a ejes inerciales.

fBT _ IRB(B)fBT _ IRB[0,07(B)fT]T (2.35)

. fﬁ: Fuerza de interaccion que ejerce la carga colgante sobre el vehiculo. Es una fuerza de accién y
reaccion que tendrd su fuerza equivalente, de sentido opuesto, actuando sobre la carga.

Definidas todas las fuerzas que actiian sobre el cuerpo, se procede a establecer el equilibrio de fuerzas en
las tres direcciones. Para la direccion vertical habria que considerar, ademds del efecto de la gravedad, el
efecto de un coeficiente aerodindmico distinto al de las direcciones en el plano horizontal.

o+ s+ fE+fs+15=0 (2.36)

. B L
mypp =" RE; )fg — mpgu, — gl pglpp + f§ (2.37)
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Establecido el equilibrio de fuerzas en el vehiculo, se procede de forma idéntica para la carga. Las fuerzas
actuantes sobre la misma, serdn de la misma indole que las vistas para el caso del cuerpo.

. f{ Fuerza inercial actuando sobre la carga que se opone a su movimiento.

fl=—mp,=-ma, (2.38)

. f? : Fuerza debida a la resistencia aerodindmica de la carga. En este caso, se considera un tnico
coeficiente actuando en las tres direcciones de la carga dado que se modela como una masa puntual.

D A
Jo = —cilprlpr=—cilvilve (2.39)
. f{: Fuerza debida a la accién gravitatoria sobre la carga, expresada en el sistema inercial.

ff = —mygu, (2.40)

. f{: Fuerza de interaccién que ejerce el vehiculo sobre la carga expresada en el sistema inercial. Es de
sentido opuesto a la ejercida por la carga sobre el cuerpo.

£=—rk (2.41)

Estableciendo el equilibrio de fuerzas en la carga y despejando posteriormente la fuerza de interaccion, se
obtiene una expresion de dicha fuerza en funcién de la velocidad y aceleracion lineal de la carga.

[+ 0+ =0 (2.42)
L =mypr+mygu +e|p|py (2.43)
Finalmente, dado que f5 = —f2, se sustituye dicha expresién en la ecuacién 2.37 y se obtienen las

ecuaciones dindmicas para el movimiento de traslacion del quadrotor més la carga colgante.
.. . _IR(B) T . Sols L 2 44
mpPp+mppp =" Ry fp — (mp+mp)gu, —cp|pg|pp —cL|PL|PL (2.44)
Estas ecuaciones se podran expresar tanto en coordenadas del propio cuerpo como de la carga, sin mas

que sustituir las relaciones cinemadticas vistas en la expresiones 2.26, 2.27 y 2.28. Para ello, se despejaria la
posicion, velocidad y aceleracion deseada segtin convenga.

Balance de Momentos

La obtencién de las ecuaciones dindmicas del movimiento de rotacién del quadrotor se realizara a través

de un balance de momento expresado en ejes cuerpo, ya que la matriz de inercia es diagonal en estos ejes.

Posteriormente, se transformard la velocidad y aceleracion angular del cuerpo a velocidad y aceleraciéon
representada segtin los angulos de Tait-Bryan mediante el programa matemdtico MATLAB® . Los momentos
externos considerados serdn los pares de actuacion debidos a las fuerzas de propulsion y el par friccion en el
punto de unién quadrotor-carga.

B) 1,8 oy +B) o x (P18 o) = Bl gh 4 Bl gf (2.45)
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. (B)IB: Matriz Inercial referida al cuerpo.

0 0
=10 B 0 (2.46)
0 0 I¥

. B @p: Aceleracion angular del vehiculo expresada en el propio cuerpo.

Barg =B oy = [p,q,i]" (2.47)

. B p: Velocidad angular del vehiculo expresada en el propio cuerpo.

B wg = [p,q,r" (2.48)

. (B Tg : Par de fuerza actuando sobre el vehiculo, expresado en el propio cuerpo, y debido a las fuerzas
de propulsién ejercidas por los rotores. Su resultado puede consultarse en la expresion 2.2.

e (2.49)

. (B)T£ : Momento actuando sobre el vehiculo, expresado en el propio cuerpo, y debido a la fricciéon en
el punto de unién cuerpo-carga.

Bl = [Bg) ,Bgf 0" = —b(Paf - Bof) = —b(Pof —PRmy) (2.50)

Donde b es el denominado coeficiente de friccién en el punto de union, (B) (u[ es la velocidad angular
de la carga expresada en el cuerpo y 1, = [¢;,0;,0]” es la velocidad de la carga representada en el
sistema inercial de ejes fijos. Esta forma de representar la friccion ha sido considerada por otros autores
como [35] y [24], donde la resistencia aerodindmica era modelada como el producto de un coeficiente
por la velocidad angular del cuerpo.

Finalmente, dado que el par de friccidn sélo afecta a los ejes de giro (B>ux y (B) uy, pues dependerd de
la diferencia entre la velocidad angular de alabeo y cabeceo del cuerpo y la carga, se representa para
estas dos direcciones de interés no teniendo ningtn efecto sobre la direccién de guifiada.

. T% . P— ¢ cypcby — 6.cBsy
Bgp = |® T, | = 64— O (cWpsPpsOp — cPpsYp) — O, (cPpcWp + sPpsYpsOy) (2.51)
0 0

Desarrollando la anterior expresion se llega a las denominadas ecuaciones de Euler, expresadas en los ejes
cuerpo.

1§ parlli — 1) = Vgh, + e,

Iﬁyq—i—pr(lﬁ" _IIZEZ) — (B) Tgy + (B) Tgy (2.52)
Ii+pa(ly — 1) = O,

La obtencion de estas ecuaciones en el sistema inercial de ejes méviles se ha realizado mediante el programa
de cdlculo MATLAB® y se representardn mds adelante en forma matricial. Su cdlculo es sencillo, pues dadas
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las ecuaciones dindmicas expresadas en el cuerpo, s6lo habria que sustituir la velocidad y aceleracion angular
por las expresiones cinemadticas 2.18 y 2.20 correspondientes.

Equilibrio de Momentos entorno al punto de unién

La ecuaciones dindmicas del movimiento de rotacidn de la carga se plantean como un equilibrio de momentos
entorno al punto de unién cuerpo-carga. Los momentos serdn el producto vectorial de la distancia cuerpo-
carga, expresada en el sistema inercial, por la correspondiente fuerza ejercida sobre la misma. Siguiendo el
procedimiento anterior, las fuerzas consideradas serdn las debidas al efecto de la gravedad, la resistencia
aerodindmica, la friccién e inerciales. El resultado final, son dos nuevas ecuaciones dindmicas para las
variables ¢; y 6; que representan los dngulos de alabeo y cabeceo de la carga respectivamente. Por tanto,
s6lo las dos primeras componentes de los momentos calculados serdn de interés para el control de la carga y
se desprecia la dltima componente como ocurrié para el momento de friccién en el punto de unién.

« 1} : Momento inercial correspondiente a las fuerzas inerciales sobre la carga.

o =pxfi =R py)x (—mpp,) (2.53)

. ‘L‘E : Momento de resistencia correspondiente a las fuerzas de resistencia aerodindmica sobre la carga.

P =px fP =R, Wp.) x (—c,|pLpL) (2.54)

. Tf: Momento de gravedad debido a las fuerzas gravitatorias que actiian sobre la carga.

w=p.x ff = (R, Ppp) x (—mygu.) (2.55)

. 1‘[ : Momento de friccion en el punto de unién, expresado en el sistema inercial de ejes fijos. Para ello,
se transforma la velocidad angular del cuerpo, expresada en sus propios ejes, a velocidad dada en ejes
inerciales fijos. Ahora bien, teniendo en cuenta la expresion (B) wg = W(ng)Ng, se puede representar
la velocidad en funcidén de las variaciones temporales de los dngulos de Tait-Bryan.

T{ = —b(f, —'Rg'® wg) = —b(11, —'RgW (np) 1) (2.56)

Donde, 11, = [¢,,6;, O]T es la velocidad angular de la carga dada para el sistema inercial fijo.

Finalmente, se representa el vector de friccion resultante que afecta al libre movimiento de la carga.

f O, — pcypcly + QBSWB}
L {GL — PpcOpsyp — Oy @37

Una vez definidas las fuerzas y momentos necesarios se procede a realizar el balance de momentos entorno
al punto de unién. No se han considerado las fuerzas que actian sobre el quadrotor dado que todas ellas pasan
por el c.g del mismo y, ademds, el punto de unién se ha elegido para que coincida con el c.g. del vehiculo.

t4+tP+1+1 =0 (2.58)

0 0 0 0
IRy O | x(mupp)="R, | 0| x| —mpg |0 | +'R, | O | x (=eplpplpr)+7 =0 (2.59)
-1 —1 1 -1
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2.4.2 Formulacién de Lagrange

Obtenidas las ecuaciones dindmicas mediante la formulacién de Newton, se procede a la biisqueda de las
mismas mediante la formulacién de Lagrange. La idea es comprobar que ambas formulaciones coinciden, es
decir que generan las mismas ecuaciones dindmicas, y reforzar asi la idea de que el modelo de quadrotor
mads carga es valido. Para su obtencidn, se empezard definiendo la ecuacién de Lagrange y se continuard
formulando las expresiones de energia cinética, potencial y fuerzas generalizadas del sistema. Los cdlculos
mateméticos se desarrollaran mediante MATLAB® , evitando un desarrollo tedioso a lo largo del documento.

Para el establecimiento de la ecuacién de Lagrange se definen el Lagrangiano (L), como la diferen-
cia entre la energfa cinética y potencial del sistema, y las coordenadas generalizadas que serdn distin-
tas si se usan las coordenadas cuerpo (g5 = [X, Y525 0, 05, W, 91,6,]7) 0 coordenadas carga (g, =
(191,21, O, 05, Wy, 0r,6;]7). Por tanto, la ecuacién de Lagrange, incluyendo la energfa de disipacion de
Rayleigh, quedaria como en 2.61.

L= Tsistema - Vsistema? (260)
d (JL JL Jv
“(ZZE )V =427 —0. 2.61
i (35) 5 =0 20D

Energia Cinética

La energia cinética del quadrotor constard de dos términos, el primero debido al movimiento de traslacion
del cuerpo, y un segundo término dependiente de la velocidad angular del mismo. Este dltimo término se
expresard en el propio cuerpo dado que la matriz de inercia es diagonal en estas coordenadas, por lo que
habrd que realizar la transformacidn correspondiente para representarlo segtin Tait-Bryan.

1, . 1
Tcuerp() = EpgmeB + §<B) (Dg (B>IB<B) Wp (262)

Sustituyendo %) wp = W (ng)Np en la ecuacion 2.62, se obtiene la formula de la energia cinética expresada
en el sistema inercial de ejes moviles.

1, .1 .
Teuerpo = EpgmeB + Enz?WT(nB)(B)IBW(nB)nB (2.63)

Desarrollando ahora la parte correspondiente a la actitud del quadrotor y reagrupando sus términos de
forma que quede una expresién mucho mas compacta, se obtiene una férmula idéntica a la ya obtenida por
otros autores, [8], para el movimiento de rotacion.

I, .
Ty = 5 Phmgpp (2.64)
1 ; ) 2 1y, ) 2 1 . ) 2
Tep, = §I§X(¢B — YpsOp)” + EI}_%})(GBC¢B+ VcOpsop)” + §I§Z(935¢B — YrgcpcOp) (2.65)
T;‘”erpo = TCTmsl + TCR()I (266)
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La energia cinética de la carga, sin embargo, s6lo constard de un término debido al movimiento de traslacién
de la misma, pues se trata de un objeto pequefio (una bola) y se modela como una masa puntual.

. .
Tcarga = EpszpL (2.67)

Y, por tanto, la energia cinética del sistema completo, serd la suma tanto de la energfa del cuerpo como de
la carga.

’Itvistema = Tcuerpo + Tcarga (2.68)

Al igual que en la formulacién de Newton, estas ecuaciones se podrian presentar tanto en coordenadas del
cuerpo como de la carga, tan s6lo habria que sustituir las relaciones cinemdticas correspondientes 2.26, 2.27
y 2.28. Una vez sustituidas la posicion, aceleracion y velocidad del cuerpo o de la carga segun se desee en
la expresion 2.68, la ecuacion de Lagrange se derivaria para estas variables y se podria efectuar el control
directo de las mismas.

Energia Potencial

Tanto en el cuerpo como en la carga, la Gnica energia potencial posible es la debida al efecto de la gravedad
sobre ambos. Esto se debe a que se considera el cuerpo como un sélido rigido y se establece la hipétesis de
cable sin masa y rigido. Por tanto, la energia potencial tendrd tinicamente sentido en la direccién vertical del
movimiento.

cherpo =Mmp8ip = mBg(pB : Ltz) (2.69)
Vcarga =mp8; = ng(pL : uz) (2.70)
Vsistema = cherpo + Vcarga (2.71)

De forma idéntica a la energia cinética, la energia potencial puede presentarse en funcién de la posicién
del cuerpo o de la carga, sustituyendo tan sélo las variables z; 0 z; por sus expresiones correctas.

Fuerzas Generalizadas

Entre las fuerzas generalizadas o externas al sistema se encuentran tanto fuerzas disipadoras, como fuerzas y
momentos generados por la propulsién del vehiculo.

En primer lugar, se analizan las fuerzas y pares debidos al sistema de propulsién generadas por la diferencia
de rotacidn entre los cuatro rotores. Tanto la resultante de fuerza sobre el quadrotor, (B) fBT , como la resultante
de momentos, (%) Tg , estdn expresadas en el propio cuerpo y habrd que transformarlas al propio sistema
inercial.

Para expresar la fuerza de sustentacion en el sistema inercial, s6lo habrd que multiplicar por la matriz de
transformacion, ! Rp, para pasar de ejes cuerpo a ejes tierra.

fz? <B)fT(S¢BS‘VB +copcypsOy)
f5 = |15, | ="Re® 15 = | B fT (cOpswpsOs — cyigsoyp) (2.72)
12 ®) 1T cppcby

38
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La obtencién del momento de sustentacion, expresado en el sistema inercial mévil, es méds complicado
debido a que las respectivas componentes del momento se tienen que transformar a los distintos ejes de
referencia. El momento en el eje (B>ux serd transformado por la matriz de giro R}, ‘})B,

aplicado en (B)uy, serd multiplicado por las matrices R éBR;’ql)B, y al momento contenido en el eje (B)uz, se le

a su vez el momento

aplicard el cambio R;;,BR}Z_ él,BR; quB.

1 00 0 00 0 00
T _ —1 —1 p-1 1 p=1 p=1 | (B),T
=110 0 O| Ry, + [0 1 OfRy Ry +1[0 0 O|Ry R Ry | Pj (2.73)
0 00 0 00 0 1
rl; 1 0 0
h=Wing) Bk = [t | con WI=| 0 cp —s¢g | . (2.74)
Tg} _SQB CGBS¢B C‘PBCGB

4

Aplicando ahora el principio de los trabajos virtuales, se establecen las fuerzas generalizadas debidas a
la fuerzas y momentos de propulsion. Estas serdn distintas segtin se considere coordenadas cuerpo (gz =

[X5,Y5:25, 95> O, Vg, 91, GL]T) o coordenadas carga (q;, = [x7,Y;,21, 9p, O, W, VL, GL]T)-

El trabajo virtual para la fuerza de sustentacion es

_ .
Sw’ —lfQTa con OF —JZ g1 2% (2.75)
_ifl 5i0dn Bi _j,l B; dq; '

Y las respectivas fuerzas generalizadas en coordenadas cuerpo y carga son respectivamente

ZARRIA or] [ 13, ]
o | |4t o i,
T
QZ B Qz B;
QTB 7L Q7L Tk
Oh=| Pl=|% » ol=| 7|= B . (2.76)
Q’IQB (5:8 QTQB TBV
Oy, rgi Oy, TZE‘;
Q?L 0 Q?L —ls@y56, f, —lc@y f5, — s cOy f3
| Qo, | L 0] | Qp, | L lC¢LCGLfBTX —10‘7’L59Lf19TZ

La diferencia entre considerar coordenadas cuerpo o coordenadas carga reside en que habrd que considerar
los términos, QgL y QgL, en la expresion de las fuerzas generalizadas para el caso de la carga. Estos términos
son debidos a que la resultante de fuerzas de propulsion se supone aplicada sobre el c.g. del vehiculo y habrd
que desplazar su efecto al c.g. de la carga.

Definidas las fuerzas generalizadas correspondientes al empuje de los rotores, se procede a definir las
fuerzas generalizadas debidas a la resistencia aerodindmica. Usando la funcién de disipacién de Rayleigh, la
resistencia aerodindmica se puede aproximar como una funcién cubica de la velocidad lineal del cuerpo y la
carga. El uso de esta funcién supone la inclusién de un término adicional en las ecuaciones de Lagrange, y el
conocimiento de esta funcion de disipacién, v.

O =—5. (2.77)
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| |
v = 3cplpl’ + el (2.78)

Aungque se ha representado una resistencia global para el cuerpo, hay que tener en cuenta que seria distinta
para direccion horizontal y vertical.

Por dltimo, se obtienen las fuerzas generalizadas correspondientes a la friccién en el punto de unién.

Partiendo de la ecuacion (2.51), expresada en ejes cuerpo, se calcula el momento de friccién expresado en el

sistema inercial mévil mediante la matriz de transformacion vista para el momento de sustentacién, WI(n).

| 0 0 T
th=win)Pth=| 0 ey sty | Pef= | (2.79)
—s0g  cOpsdp  cPpcOp 0

En donde se desprecia el dltimo término dado que se considera que el giro en guifiada no afecta al

movimiento de la carga. Utilizando ahora el principio de los trabajos virtuales para el momento de friccidn,

se tiene las siguientes fuerzas generalizadas para la actitud del quadrotor. Estas serdn vélidas tanto para
coordenadas cuerpo como coordenadas carga pues la actitud del quadrotor se calcula de forma idéntica en
ambas expresiones.

Q‘PB = TBx

Q9B = TB»

(2.80)

Las ecuaciones de la carga también tendran componentes debidas a la friccién pero su célculo no es trivial.

Estas ecuaciones estdn referidas al sistema inercial de ejes fijos y no al de ejes mdviles como la actitud del
vehiculo, por lo que habrd que transformar el momento debido a la friccién al sistema inercial de ejes fijos.

.
3
of = —b(n, —"RgW (15)115) = |/, (281)

0

Donde se ha despreciado el término correspondiente a la guifiada, pues se considera que no influye sobre
las ecuaciones del movimiento. Aplicando ahora el principio de los trabajos virtuales, se obtienen las fuerzas
generalizadas de la carga debido a la friccion en el punto de unién. Para ello, se ha tomado la variacién del
dngulo de la carga como el cociente entre en el desplazamiento horizontal de la misma y la distancia vertical
al c.g del quadrotor.

5yL
29, = 2L
IC‘PL;eL (2.82)
89L - — XL

leg;cO;
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Estas fuerzas tendrdn la misma expresion tanto en coordenadas cuerpo como en coordenadas carga al no
depender de la posicién y si de la variacién angular.

’ 7:{ ’L{
—1 50,50, — 2
Qo, =1601705 0, ~ 503105 o0,
(2.83)
S = I, cO =,
Qo, = 16001750,

Finalmente, la fuerza resultante para cada variable caracteristica es la suma de las fuerzas generalizadas de
friccién y de propulsion.

-
_ QX _ g/%

Oy ¥

0. Q.

T f
Qo Qg +Qy,

o= lorl=lor +of (2.84)
QWB QZI;B
o, Q£L+Q£L
Cod 05+

Una vez obtenidas las ecuaciones del movimiento para ambas formulaciones, se despejan las aceleraciones
de las mismas y se compararan para ambos modelos. El resultado es una diferencia en aceleracién nula,
verificando asi la validez de las ecuaciones obtenidas para describir el movimiento y el comportamiento
dindmico del vehiculo.

2.5 Modelo Matricial

Para visualizar las ecuaciones del movimiento de una forma mas clara, se ha optado por representar sus
resultados en forma matricial. Esta representacion tiene la ventaja de tratar las ecuaciones como el producto
de una matriz por un vector de coordenadas generalizadas, g5 = (X3, V5,25, 05, 05, Wp, 91, 0,]" parael cuerpo

Y a1 = [x1,Y1,21, 95, O, W, Op» GL]T para la carga.

Q=M(q)j+v(q.9)d+D(q.9)q+g(q) (2.85)

Donde estan representadas las siguientes variables:
* M(q): Matriz de inercia o masa.
* v(gq,9): Matriz de fuerzas centrifugas y de coriolis.
* D(q,4): Matriz de resistencia.
* g(q): Matriz de fuerzas gravitatorias.

e (Q: Vector de fuerzas generalizadas.
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2.5.1 Coordenadas Cuerpo

En esta subseccion se presentan las matrices correspondientes al modelo dindmico, expresado en coordenadas

cuerpo.

—Im;cd;cO,

87 oy — B)2f s
—(B) TgXSGB +®) Tgvcegsq)B +(B) ngc(])BcOB
0
0

0 0 0 0
mB + mL 0 0 O
0 mp~+my, 0 0
0 0 I 0
0 0 0 I+ (I —I5) P g
0 0 —Ig's6p (Izyay _Ifaz)c‘PBC OpsPp
lmLC¢L lmLCGLS¢L 0 O
0 Imycd;s6; 0 0
(2.86)
0 Im;s¢;s6;, —Impcd,cO; ]
0 Imyco; 0
0 lmLCGLS(PL lmLC(PLSGL
—I5"s6p 0 0
(I5 — I chpcOpsdp 0 0
I§ + (I — I§)¢* 6 + (I — 1) 9 0 0 0
0 Pmy 0
0 0 Pm gy
0
0
g(mg+my)
0
g(q) = 0 (2.87)
0
glm;cO;s¢;
L glmLC¢LS9L i
i (B)fT(S¢BSWB+C¢BC‘I/BSGB) 1
B £T (cPpsypsOy — cWpsdp)
B fT (chgcp)
(B) T
s (2.88)
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0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 O 0

. 0 0 O 0

via.q) = 0 00 %(lﬁx - Iz%y JFIf;Z)WBCGB + (Iff - Igy)QBS‘PBC% + (1? - IIZ;Z)WBczd’BCQB

0 00 %(Izzaz —I§' — 1) OO + (I — I) Opc? pcOp + (I — I ) Wigcdpc® Ops ey
0 0 O 0
0 0 0 0

0
0
0
(I§' — 1§ ) 6pspcdp + %(lgy — I§ — I )WigeOp + (IF — I} ) Wrpc® 9pcOy
(lféz - I;;y)d’Bsq)BC(bB
%(Iff — I — 1) dpcbp + (If — Iféz)¢302¢3¢'93 + (I3 — Iy )\rpsOpcOp + (15 — Iy ) OpcPpsPpsOyp

0

0
0
0
0

%(If;y — I — I") O + (I — I;yg)v)‘i’BC‘PBCQ Ops0p + (Iff”— 1) 65 P

N (I5 — I5") Wps Opc O + s =1+ Izzaz)z‘i’BceB + g - ) V{BCZZ‘PBCGBSQB

+(Ié) — IéZ) II/BCZ(PBCGBSGB (ng — Ig} ) GBSBBCGB + (Igy - I§Z)¢BC¢BC GBS¢B + (Ig‘ — I§Z) GBC ¢BCGBSGB
0

0

Imy (c¢y 56, ¢, + C.GLS¢L9L) Imy (956,60, +cOs019;) |

—lmpsor ¢, 0 _
Imy (corcOL9; —s¢156,6)  Imy(cd 6,0, — s 56,0,
0 0
+(I — I5) §pc’ ppcby 8 8
0 IPmycfy 59,6,
—Pmycdps9,6, —Pmycdpsodr J

(2.89)
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[ Cpyyligl +Cplip — 0.1cg,cO, + ¢, 159,56 0 .
0 Cpyylypl +Crlyp+ @Llcy|
0 0
. 0 0
D =
(4.49) 0 0
0 0
Crlsgps6;|xp — OplcopcOp + o ls¢ 5O | Crledy[yp+ opledy|
| —CplcgpcOp|ig — Oplcd cOp + @ lsgpsOy | 0
0 0
0 0
Cp.l2p| +Cplip+ Oplcdrs0, + @ Lsd ;| 0
0 b
0 0
0 —bsOy
CrlsgpcOp|ip+ Olc, 50, + (?LIS‘PLCGL‘ _b(CV’B% — cOpsyprgP 186y )
Crlcys6;|zg+ 0, lco 0, + ¢, lsp;c6; | —bcOysyy
0 0
0 0
0 0
0 —bs6y
bc? gy bepcBsPp
bcgpcbpsdp b(1 - Ppc*0p)
b(e +cpred 18y 0 cop T OO g+ duledy |+ C P59, |2
—beyy 0 —~Cyl%c$yc0, 50,56, |35+ 150,50, — 6,1c¢; O, |
cplsy 56y g — O lcd By + ¢ 159,56, |
crledp|yp+ @rledy|
cpls@rcO|zp+ O lcd, 50, + ¢y lsd O
—bcypcOy
b(c* Pgsyp — C¢B§WBS¢BSGB)
, ~ b(cPpcOpsppsYp + c PpcypcOpsp) ,
+0p1cOps¢ + O lc 56, | + CL1252¢L§29L|XB — Ol cO + 9 ls¢; 56, | —btg g6,
+C P e s, c0,56) |25+ 6, 1cP 56, + ¢, ls¢; B, | b+C P96, |ip

—cpleg, by |ig — 6, 1cd;cOp + ¢y lsg; s, | 1
0
crled,sOp|ig+ 60,1cor 56, + ¢y Lsp 6, |
—bsyycly
—b(P ey + C¢B;¢BSWBSBB)
~ —b(cpeypcOpsdp —c”9pcbpsypsp) ) ]
+CL12C¢LC9LS¢L‘?9L‘Z.B +@plcOpsd + Oplcd 56, | — CL126'¢LCQLS¢LSGL|XB —Oplcg O, + ¢ ls¢ 56y |
+¢,156, 50, — O, lcd;cO, |+ CL12C2¢LS2 0, |25+ 0, lcd 56, + ¢, lsd; O, |

(2.90)

2.5.2 Coordenadas Carga

La matrices de masa, de fuerza gravitatoria y de fuerza centrifuga, expresadas en coordenadas carga, tienen
los mismos términos que las formuladas en coordenadas cuerpo para la posicién y actitud del vehiculo. Sin
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embargo, cambian aquellos términos que dependen de los dngulos de la carga (¢; y 6;) y que tienen en
cuenta la dindmica oscilante de la misma. Para evitar una representacién tediosa, sélo estos dltimos términos
serdn representados y se refiere al lector a la subseccion anterior para conocer el resto. Esta representacion en
coordenadas de la propia carga permite efectuar un control éptimo sobre la misma y ha sido considerada
también por otros autores como [36].

mB+mL e e 7lmBS¢LS9L lmBC¢LC6L
: —Imged, 0
—ImpcO; s —Imgc@; sO
M(q) = . B. 1591 B-‘PL L 2.91)
—Impsd; 56, —Imgcd, —ImpcO,sp; - Pmg 0
Imgcd, c6, 0 —Imgcd;s6, - 0 Pmyc® ¢,
_ 0 -
8(q) = _ (2.92)
—glmpcOp sy,
| —glmpedysO |

(B>fT (s@pswp + cPpcypsOp)

Q =
(B)le (cOrcWpsPp — cPpccOpsPy — cPpcd sYpsOp — sPpsP sYpsO, — cPpcYps 50 sO)
L (B) T} (—copcd cOpsO, + cPrcO sdpsYy + cPpcd cWpc) s0p) J
(2.93)
i 0 s cee —lmB (C¢LSQL¢L + CQLS(PLQL) —lmB (C(DLSQLQL + CQLS(DL(ﬁL) T
s Imgsy ¢, . 0 '
v(g.d) = ‘ Img (—c(chGL(.PL + s(I)LsGLOL) Impg (s(})LsGL(P,T — c(PLCGLBL) (2.94)
o 0 o0 -- 0 lszC¢LS¢L9L
L0 0 0 - *lszC¢LS¢L9L *12m3¢LC¢LS¢L J

Para la matriz de resistencia no s6lo cambian los términos asociados a los dngulos de la carga sino también
los asignados a la posicién de la misma debido a las fuerzas de resistencia aerodindmica sobre el cuerpo y la
carga. Los tnicos que no varian son los asociados a la friccién en el punto de unién que serdn idénticos tanto
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para coordenadas carga como coordenadas cuerpo.

[ Cplip|+Cpy i, + 6, lch b — ¢ L5y 56| 0 .
0 CLlyLl +Chyylyr — Llcoy|
0 0

D(q,q) =

_CBxyls¢LseL|xL +.9LIC¢LC6L - ¢L15¢L59L| _CBx}rlC¢L|yL —legy|
Cpayle@rcOp| % + Oplcd cOp — oplsp 56| 0

0
0

Cpl2|+Cp.| — 2+ Ol 56, + @16, 59, |

—Cp lcOpsfr| — 2 + ‘I:’LICGLS‘PL + G:LZC¢LSGL| e % JFCBxylZCz‘f’LUL —fplegy| +CJ_%cy1252¢L
—Cple¢rsO| — 2 + @ lcO 59y + O, lcgpsO | - —Cp o 29,0, 5050, iy +

—CyylsP 56, |5, + 9L1C¢L§9L — @y L5y 56, |
—Cpyledply, — opledr|
—Cp lcOpso| — 2 + @ LcO, 59, + O, lcdy 50, |

s26p |y + O,lc@ e, — ¢, Isg; 56, | + Cp P 05° 0 — 21 +0,lcO,50, +0,lc; 50, | —brgd 1g6,
+6,lcd, 0, — ¢ 15§, 56, |+ Cp I cd cO,50,560,| — 2 + @, 1cO 5§, + 6, 1c¢; 56, |

Cp o lecOp |y + 0, 1co 6, — @, Ls¢y 56, |
0
—Cple; 50| — 2, + @ 1O, 59, + 6, 1co; 56, |

_CBxyZZC(pLCGLS(pLSGleL + 941C¢LCGL - ¢413¢L59L| +Cp 12cO;,cy 5,56, | — it ¢LZC9LS¢4 + 6l 56y |
b+Cp P c* 0 iy + 0,1c,cO, — G 159,56, |+ Cp 1> 05 6p | — 2 + Gy 1cOy sy + 6, 1c gy 56, |
(2.95)

2.6 Ecuaciones del Quadrotor sin Carga

Para terminar con este capitulo y dado que se busca aplicar los esquemas de control desarrollados por
ArduPilot a nuestro modelo matematico en MATLAB® , se presentan las ecuaciones del mismo sin considerar
el efecto de la carga. Esta eliminacién se realiza dado que el modelo en Gazebo de Erle-Copter no presenta
ninguna carga colgante y se desea dos vehiculos similares para poder compararlos.

Tanto la posicién como la altitud del vehiculo estardn expresadas en el propio sistema inercial de acuerdo
con el modelo de control de ArduPilot para Gazebo. Sin embargo, las velocidades angulares del drone vendran
expresadas para el cuerpo pues son medidas mediante IMUs y, por consiguiente, su actitud serd controlada
también dichos ejes. Se tiene pues un sistema de seis ecuaciones con seis grados de libertad. Las tres primeras
representan el comportamiento dindmico de la posicidn y estdn expresadas en ejes inerciales. Las tres tltimas
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describen la actitud y vienen dadas en el sistema de referencia cuerpo.

mpig =B T (s¢psyp + cPgcypsOy)
mpig =B fT (chsypsOp — cYpsy)

mpzg =B fTchpcly — gmy

(2.96)
15+ arli — 1) = P,
1+ priy — 1) = Oef,
I+ pa(ly —I§7) = P'c,

Para la simulacién del sistema en MATLAB® SIMULINK® no se ha tenido en cuenta el efecto de la
resistencia aerodindmica, interviniendo sélo la sustentacién y la gravedad. Estas ecuaciones son bastante mas
simples que las representadas para las variaciones de los dngulos de Tait-Bryan, donde aparecian términos
acoplados debido al efecto de las fuerzas centrifugas y de coriolis.



3 Linealizacion

n este capitulo se van a linealizar las ecuaciones del movimiento del sistema formado por el vehiculo

mads la carga a partir del sistema matricial obtenido en el capitulo anterior. También se calcularan sus

expresiones en el dominio de Laplace y su linealizacién en el espacio de estados. Estas transformaciones se

aplicardn tanto a coordenadas cuerpo como a coordenadas carga y se tendrd en cuenta dos casos de estudio:
velocidad nula (hovering) y velocidad constante.

3.1 Velocidad Nula

3.1.1 Coordenas Cuerpo

La obtencién de las ecuaciones linealizadas requiere del desarrollo de Taylor entorno a un punto de equilibrio
o hovering. Este punto ha sido bastante recurrente en la literatura y empleado, por ejemplo, en [1]. Es
el resultado de establecer un equilibrio de fuerzas y momentos en las ecuaciones dindmicas, cuando las
aceleraciones y velocidades son nulas. Los valores tomados para este punto de operacion se establecen en 3.1
para las variables de estado y en 3.2 para las variables de actuacion.

Xp = yp = Zg = cte.
(EB:éB:‘I_fB:O
¢p=6,=0 (3.1)

dp = [%5,55,25,0,0,0,0,0]"

Donde el valor de Yy se ha tomado nulo por comodidad pero puede ser un valor arbitrario constante.

BFT =mg
Bg — B1gf B o

3.2)

Una vez definido el punto de equilibrio, se introducen valores incrementales alrededor del mismo. Las
nuevas variables de estado tendrdn la forma x(r) = %5 +x3(1),...,6, (1) = 6, + 67 (t) y las variables de

27
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actuacién vendran dadas por (%) fT (1) =(8) 7T 4 (B>f76(t), - <B)‘L'gz(t) = (B)fgz + <B>1515(t).

Finalmente, se aplica el desarrollo de Taylor a las ecuacién dindmicas, teniendo en cuenta las nuevas
variables, y se obtienen las ecuaciones del movimiento linealizadas en coordenadas cuerpo. Esta representacion
solo es vdlida para dngulo pequeifios y velocidades horizontales no muy grandes dado que los momentos
generados dependen no sélo de los cambios en dngulo sino también de las desviaciones de la posicion de
equilibrio.

m)'c'g —gm@l‘;s — lmLéL‘s =0
miy -+ gméy +Im § =0

é
mzg— BT =0

. S . .
568 — Btf "+ bdf —bgP =0 .
5 ) . 3.3)
565 — Pt "+ 565 —b6) =0

)
Iwg — P =0

.5 .S . .
b, ° — b +Im, g+ Pm ¢ + glm; §,° =0

b6,° — bO,° — lm %S + Pm, 67 + glm, 6,% =0

A la vista de las ecuaciones representadas en 3.3, se observa la similitud entre ambas direcciones hori-
zontales. Estas dependen a su vez de los dngulo de inclinacion y, a través de estos, de los pares que actian
sobre el quadrotor. También se verdn influenciadas por cambios en el dngulo de la carga. Por contra, el
direccionamiento del vehiculo se encuentra desacoplado del resto de dngulos y la altitud depende del empuje
total ejercido por los cuatro rotores.

Modelo Matricial

La linealizacién de las ecuaciones dindmicas simplifica enormemente el modelo matricial visto en la Subsec-
cion 2.5.1 y sus matrices caracteristicas se presentan a continuacion.

M(q°)¢° +v(4°,d°)d° +D(¢°,d°)d° + g(¢°) = Q° (3.4)

La matriz de masa contiene las masas de la carga y el quadrotor (m = mg+m; ) y las inercias del mismo
en su diagonal principal. La dindmica rotacional de la carga se encuentra acoplada al cuerpo a través de
los términos no diagonales. La ventaja de tener un modelo linealizado reside en que todos sus términos
matriciales serdn constantes y no dependientes del tiempo.

m 0 0 0 0 0 0 —im
0 m 0 0 0 0 Im O
0 0 m 0 0 0 0 0
0 0 0 I 0 0 0 0
M@= 9 o 0 0 0o o0 o0 35
0 0 0 0 0 IF 0 0
0 Imy, 0 0 0 0 I>’m O
| ~m;, 0 0 0 O 0 0 [’m |
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El vector de fuerzas gravitatorias recoge el efecto de la atraccidon de la tierra sobre el vehiculo, acopldndose
tanto a las ecuaciones de la posicién como de la carga.

— _gmeg -

gmeg
0
5 0
g(q°) = 0 (3.6)
0

glmL¢L6
L glmLQLE

El vector de fuerzas generalizadas contiene los términos relativos al empuje y los pares generados por los
rotores.

TBX
0= | 16 (3.7

La linealizacién de las ecuaciones conlleva también la desaparicién de todos los términos correspondientes
a la matriz de fuerzas centrifugas y de Coriolis y s6lo quedan los términos asociados a la friccién en el punto
de unién en la matriz de resistencia.

Vg4 = [0 ]y 39
000 0 0 0 0 0
000 0 0 0 0 0
000 0 0 0 0 0
5.5 000 b 0 0 —b 0
Da®d ) =106 00 0 » 0 0 —b (3.9)
000 0 0 0 0 0
000 b 0 0 b 0
(000 0 b0 0 b |

Transformada de Laplace

A partir del modelo linealizado en coordenadas cuerpo y despreciando los términos de friccion, se realiza
la transformacion de las ecuaciones al dominio de la frecuencia. Para ello, se emplea el método de la
transformada de Laplace y se transforman tanto las variables de estado como las variables de entrada al
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domino de la frecuencia (f(s) = Z[f% ()]).

(3.11)

Sustituyendo las expresiones 3.10 y 3.11 en las correspondientes ecuaciones linealizadas y despejando de
estas dltima las variables de salida del sistema, se llega a las ecuaciones deseadas en el domino de Laplace
que aportan informacién adicional sobre la dindmica.

l
x5(5) = 5 05(5)+ L8, (5)
Im
y(s) = = 5 05(5) = L9y (5)
(B) (T
aals) = —L 0
_ U r
op(s) ngj TBX(S)
1 (3.12)
Bp(s) = I;Bv)? b g)( )
1
V() = 75,9
S2
Op(s) = (1S2+g)y3(s)
S2
6L(S) = (1S2+g)xB(S)

A la vista de las ecuaciones anteriores, la posicion horizontal del quadrotor o direccién de avance puede
ser controlada mediante el 4ngulo de cabeceo demandado y, este a su vez, mediante el par de actuacion
correspondiente ((B) ’L’,g} ). Ademads, esta posicion horizontal se encuentra también influenciada por el movi-
miento de oscilacion de la carga y, en concreto, por el giro en cabeceo de la misma (6;). De igual forma, la
direccién opuesta serd controlada por el dngulo de alabeo (¢) y condicionada por el respectivo dngulo de
oscilacién (¢ ). Por otro lado, el empuje total del quadrotor manda directamente sobre la altitud de mismo y
de forma idéntica ocurre con los pares de alabeo, cabeceo y guifiada y sus respectivo dngulos. Estos pares y
el empuje total vendrdn generados por cambios en la velocidad de rotacion de los cuatro rotores presentes en
el vehiculo.

Tanto la posicién horizontal como los dngulos de la carga podrian ser controlados de forma directa sin
mds que reescribir las ecuaciones 3.12 en forma de entrada-salida. Estas vendrdn dadas por las expresiones
descritas a continuacion.
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.2
xp(s) = g (1+§S) (B) T
B - P4 Imp 2 By
S (1+ S )
L2
(S)_— 8 (1+§S ) (B)TT
YB - ngs4 (1 + hﬂs2) By
gm
(3.13)
1 (B) .
S)=————— T
(PL( ) ngsz(l + %SZ) By
1 (B)
6L.(s) Tgy

B Ls?(1+ Z,%sz)

Expresion Linealizada en el Espacio de Estados

Para obtener el modelo LTI a partir de las ecuaciones linealizadas, se expanden las variables de estado y se
desprecia los términos correspondientes a la friccion en el punto de unién. Para ello, se utilizardn ademads de
las variables de estado referidas a posicion y dngulo, las equivalentes a velocidad lineal y angular.

d. _ . d., _ d., _ .,
@B =X #FYB=YB» 7%B =3B

%‘PB:(bLa %GLZGD %WL:WD
. ) (3.14)
%‘PL:(PLv %BL: 0.

x = [xXp,Yp,2p, 05, O, V5. Or. 01, Xp, VB, 25, Pp, Op, Vg, Or , O]

Las variables sobre las que se actda para cambiar la posicién y orientacién de vehiculo, no se veran
afectadas en la obtencién del modelo LTI.

u=[Bf" B o B af Bgf] (3.15)

Definidos el vector de estados y de variables de actuacion, falta establecer el vector salida del sistema que
cierra el problema.

y= [vayB’ZBa(pLaeL} (316)

Y, finalmente, una representacion en el espacio de estados en forma matricial es dada.

{ i=Ax+Bu (3.17)

y=Cx

Donde la derivada del vector de estados se define como x = %x, y las matrices en derivadas parciales son
A — fleu) yB= 9f (x.u)

du

dx
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08x8 I 8x8
000 0 gm 0 0 —gk
A=lo 00 2 0 0 gm 0 (3.18)
000 0 0 0 0 0
000 0 0 0 0 0 Og.s
000 0 0 0 0 0
000 0 0 0 0 0
00 0 gm % 0 —gm om
08x4
0 0 0 0
p=| % 0 00 (3.19)
Lo 0 o0
0 -/ 0 0
B
0 0 o 0
B
0 0 0 4
B
0 0 0 O
L0 0 0 0 |
1 0000O0O0O
01000000
cC=001000 00 05,5 (3.20)
000O0O0OT1O0
000O0O0O0O0 1

3.1.2 Coordenas Carga

Para linealizar las ecuaciones dindmicas, expresadas en coordenadas carga, se eligié también como punto de
operacion aquel donde el vehiculo se encontraba en reposo y la carga suspendida sin oscilacion.

)EL:}_)L:ZL:CIE.
Pp=03=Vp=0
¢0,=6,=0 (3.21)

qr = [xLa)_/vaLvoaOaanvo]T
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Donde el valor de Y se ha tomado nulo por comodidad pero puede ser un valor arbitrario constante.

B FT = mg
(B)fg’:(l”fl]; :<B)f£ -0

(3.22)

Definido el punto de equilibrio, se aplica el desarrollo de Taylor a las ecuaciones del movimiento derivadas
a partir de la formulacién de Lagrange. Las ecuaciones linealizadas son idénticas a las ya derivadas en
la Subseccidén 3.1.1 para la actitud. Sin embargo, las referidas a la posicioén y a los dngulo de la carga si
varian y dependerdn de la posicion de la misma. No sélo se afiaden algunos términos en las ecuaciones
correspondientes al dngulo de la carga, sino que también cambian los términos de masa que multiplican a
algunas de las variables.

mid — gmOP +ImghY =0
my] +gmog — Iy =0

mz B 1%

. S . .
1568 — Pop.” +b4 —bgp =0 s
5 . . (3.23)
565 — Pt "+ 565 — b6 =0

)
g~ =0

. 3 . 5 .. .
b,” —bdg” —Impgyp + *myf + glm; ¢,° — glm® =0

b6,° — b0,° + Impgid + PmyP + glm, 6,° — glmB,% =0
Modelo Matricial

A continuacion, se detalla el modelo matricial de las ecuaciones linealizadas en coordenadas carga, el cual
serd mds sencillo de trabajar y visualizar.

M(¢°)¢® +v(4°,d°)d° + D(¢°,d°)d° + g(¢°) = Q° (3.24)

Al igual que en coordenadas cuerpo, la matriz de masa contiene en su diagonal principal todas las masas e
inercias del vehiculo y la carga. El acoplamiento dindmico entre la carga y el cuerpo también se aprecia en
los términos no diagonales de la matriz de masa.

SO O OO
(=)

(3.25)

eNeN ool o)

cNoNoNoNoNolN
P~
A
o

—Imy
| Img 0

cNoNoNoNeIN =N
~
SO OoOoOREO OO

coowsioocoo

o o
-~
(3]
3
[s]
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En el vector de fuerzas gravitatorias, s6lo cambian los términos asociados a los dngulos de la carga,
afiadiendo ahora el acoplamiento de los dngulos de inclinacién del quadrotor.

- _gmGBS -
gmes
0
0
g(q®) = 0 (3.26)
0
glm, 9 — glm¢?
L glmLBL‘S —glmGBS ]

El vector de fuerzas generalizadas, que depende de las fuerzas y pares de sustentacion, es idéntico para
ambas formulaciones.

o= , s (327)

Tanto la matriz de fuerzas centrifugas y de coriolis como la de resistencia son nulas, salvo los términos
asociados a la friccién en el punto de unién en esta tltima.

v(g®,d%) =10 Jg. (3.28)
000 0 0 0 0 0]
000 0 0 0 0 0
000 0 0 0 0 0
s 5. 000 b 0 0 —b 0
D@4 =109 00 0 » 0 0 —b (3.29)
000 0 0 0 0 0
000 b 0 0 b 0
(000 0 b0 0 b |

Transformada de Laplace

Partiendo del modelo linealizado en coordenadas carga, representado en la expresion 3.23, se realiza la
transformacion de las ecuaciones al dominio de la frecuencia mediante la transformada de Laplace. En ellas,
se ha considerado despreciable el efecto de la friccién sobre el punto de unién cuerpo-carga.
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l
xi(s) = 5 05(5) = =26, (5
[
yu(s) = =5 08() + = L 0y s)
(B) T
s =2
1
0a(5) = 7z ¥ 75,(0)
05(s) = ﬁw) o (s) (3.30)
B " :

1
Ys(s) = 7 P (5)
B

_m (¢p(s) + ?Tﬁsz)’L(S))

0u5) my, (l—i—é,mﬁsz)
—MB 2y (s
BL(S):ﬂ(QB(S) om L(s))

my (l—I—g:—l’zsz)

Al igual que en coordenadas cuerpo, se puede controlar directamente la altitud del vehiculo y su actitud en
alabeo, cabeceo y guifiada mediante el empuje total y los pares correspondientes. La posicién horizontal de
la carga dependera del dngulo de inclinacion correspondiente y se verd afectada por la oscilacién de la misma,

[T ]

estando la direccion “x”” acoplada con el dngulo de cabeceo y la direccién *“y” con el dngulo de alabeo.

Finalmente, se presenta la posibilidad de controlar la posicion horizontal de la carga o los dngulos de
inclinacién de la misma a través de los momentos de alabeo y cabeceo generados por los rotores.

&@_é;uy%ﬂ@%
yi(s) =— 1ng4 (14’%:552)(3) T,
(3.31)
(B)
) = e
6, (s) = Mwmg

Expresion Linealizada en el Espacio de Estados

El modelo LTI en coordenadas carga se obtiene tras expandir las variables de estado a partir de las ecuaciones
vistas en 3.23. Al igual que en el domino de Laplace, se desprecia el efecto de la friccion en el punto de unién
para generar un modelo mds simplificado con el que poder operar posteriormente. Estas nuevas variables
incluyen ademads la velocidad lineal y angular de la carga o el vehiculo.

X = [vayL7ZLa¢B7OBa II/B7¢L79L7XL7)}L72L7¢B) 937 WB}¢L5 GL]T (3.32)
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El vector de actuacion y el vector de salida no se expandirdn y la inica variacion que experimentan es el
cambio de coordenadas cuerpo a carga.

u= [(B)fTv(B) Tgxa(B) Tgv’(B) TIT;Z] (3.33)

y =[x, ¥1,21,90r,6] (3.34)

Descritas todas las variables que intervienen en el problema, la representacion en el espacio de estados es
posible y se visualiza a continuacion.

{ X =Ax+Bu (3.35)

y=Cx

Las matrices A, B y C, se calculan como las derivadas parciales de las ecuaciones dindmicas respecto a
los vectores de estado y de actuacion, llevadas al punto de equilibrio.

08x8 ISX8
000 O 0 0 0 g
A=10 00 0 0 0 -g 0 (3.36)
000 O 0 0 0 0
000 O 0 0 0 0 Og.s
000 O 0 0 0 0
000 O 0 0 0 0
000 gm 0 0 —gm 0
(000 0 gm 0 0 —gm |
08x4
0 0 0 0
g=| % 0 00 (3.37)
Lo 0 o0
0 & 0 0
B
00 & 0
B
0 0 0 4
B
0 0 0 O
Lo 0 0 0 |
1 00000O0O
01 0000O0O0O
C=[00100000 05,5 (3.38)
000O0O0O0OT O
000O0O0O0O0 1
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3.2 Velocidad Constante

En esta seccidn se pretende linealizar las ecuaciones del movimiento considerando que el vehiculo se desplaza
auna velocidad constante ya sea vertical u horizontal. Esta linealizacién complementa a la de velocidad nula y
ha sido tenida en cuenta por otros autores como [27], donde se describe una linealizacion para velocidad nula,
velocidad vertical constante y dngulo de inclinacion constante. Para su célculo, se parte de las ecuaciones
formuladas a partir de Lagrange y se considera el efecto de la resistencia aerodindmica. Este si serd importante
para el problema de velocidad constante a diferencia del de velocidad nula, donde su efecto desaparecia al
linealizar las ecuaciones. En cambio, la resistencia debida a la friccién en el punto de unién no serd tenida en
cuenta por el momento.

3.2.1 Velocidad Vertical Constante

Coordenadas Cuerpo

La linealizacién de las ecuaciones para velocidad vertical constante, se realiza eligiendo como punto de
equilibrio aquel en el que la velocidad vertical del vehiculo es constante, mientras que la velocidad horizontal
del mismo permanece nula. Se suponen también despreciables el resto de velocidades angulares del vehiculo,
incluida las de oscilacion de la carga.

.)?B:_)L)B:O7 ZBzcte.
J)B = éB = IILIB =0

QSL = éL =0

qLB = [O,O,ZLB,O,O,O,O,O]T

(3.39)

Sustituyendo los valores de velocidad establecidos y anulando las aceleraciones en las ecuaciones dindmicas,
se consiguen los siguientes valores para la posicion de equilibrio.

Xp=yp =cte, Zp(t) =zt +75(0)
Pp=03=Vp=0

(5L = éL =0

p = [%5,55,25(1),0,0,0,0,0]"

(3.40)

Donde el valor de yj es un valor arbitrario al igual que la posicion inicial pero se ha tomado nulo por
comodidad y porque no afecta de forma significativa al movimiento de ascenso y descenso del vehiculo.
En cambio, los dngulos de inclinacién son nulos para que pueda cumplirse el equilibrio en las direcciones
horizontales y lo mismo sucede con los dngulos de la carga que se mantiene suspendida del vehiculo sin
apenas oscilacion. Los valores en el equilibrio para las variables de entrada o actuacién experimentan también
variaciones con respecto al modelo de velocidad nula.

B) T = gm+ (Cp.+Cp)Izl2p

Bzf =Bzl =Bzl =0 (3.41)
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Introduciendo ahora pequefias variaciones alrededor de la posicion de equilibrio.

x(t) =g +x3(t),  vp(t) =Fp+y5(0),  z5(t) = Zgt +25(0) +25(2).
Op(t) = P+ 8 (t), Op(t) =0 +62(r), Wu(t) =Wp+wi(1). (3.42)
o) =G+ 00 (1), 6.(t)=6,+6](r).

Y lo mismo para las variables de entrada al sistema.

. S
(B)fT(t) :gm+(CBz+CL)|ZB|ZB+(B)fT (t)

®B)e (1) = Bz +B)L ° (1)

(3.43)

B1eF (1) = B + (B)Tgf(f)

B (1) = BzL + )L °(r)

Z

Se obtienen finalmente las ecuaciones del movimiento linealizadas para velocidad vertical constante,
aplicado el desarrollo de Taylor entorno al punto de operacion elegido.

mid — Im, 69 — gm6g — (Cy, +C;)|252568 =0
my'g +lmL€5L6 ‘f‘é.’m‘i’éS +(Cg, +CL)|Z;B|Z;B¢I§ =0

.oy 6 - .
ng - ((B>fT) +2(Cg, +CL)|ZB\Zg =0

15 -5 =0
- (3.44)
63— —o

Iy =P =0

Im 55+ Pmy ¢ + glm; ¢, ° + (Cp1|25125)87 =0
—Imy S+ Pm; 08 + glm; 6,% + (C,1|35/55)68 =0

Comparando las ecuaciones linealizadas para velocidad constante con las obtenidas en 3.3 para velocidad
nula, la principal diferencia se encuentra en la adicién de un término de resistencia aerodindmica en direccién
vertical. Este término se introduce como consecuencia del equilibrio de fuerzas en el punto de operacion,
teniendo la fuerza de sustentacién que compensar no sélo la inercia del vehiculo sino también la resistencia
aerodindmica del cuerpo. En menor media, se encuentran también afectadas las direcciones horizontales a
través de los dngulos de inclinacién correspondientes y, por acoplamiento, los dngulos de la carga.

Las matrices de masa y gravedad coinciden con las expresiones 3.5 y 3.6 para el modelo linealizado
considerando velocidad nula y expresado en coordenadas cuerpo. Las matrices de fuerzas generalizas y
resistencia, por el contrario, si experimentan cambios respecto a dicho modelo y se dibujardn a continuacién.
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(Cp,+Cp) |Z;1?|Z;1.391§5
—(Cp,+Cp)|zg|2598
(®)7)°

)
(B1f)
0— 0 (3.45)
(®12)°

—CL1|?B ZTB‘PL?
—Cy1|zg|Z507

2(Cp, +Cp)lzgl

D(¢%,¢°) = (3.46)

eNeoNoNoNoloNeNel
eNeololoNeBoNeohal
S oo oo

sleoleoloNoNoNeNel
eNeloloNeoloNeohsl
eoNeloloNeoBoNeolal
eNeoNoNoNeoBoNeNel
S o oo oo OO

Coordenadas Carga

El punto de operacién tomado para linealizar las ecuaciones expresadas en coordenadas carga es idéntico
al elegido en el apartado anterior. Su posicion estard expresada ahora en coordenadas de la carga en lugar
de coordenadas cuerpo, manteniéndose la actitud del vehiculo y los dngulos de la carga como variables de
estado.

XL:)_)L:O7 ZL:Cte.
qu:éB:lijB:O
b, = 8,0 (3.47)

4; =10,0,%,,0,0,0,0,0]”

Los nuevos valores para la posicioén y los dngulos en el equilibrio serdn idénticos a los ya visto en
coordenadas cuerpo, cambiando la posicion del cuerpo por la de la carga.

X, =y, =cte, 7y (t)=721+7.(0)
(BB = éB =yp=0

qr = [%1,9.,7.(1),0,0,0,0,0]"

Igualmente, se toma un valor de Y nulo para simplificar atin mas las ecuaciones del movimiento ya que
no afecta al movimiento en direccion vertical. El dnico valor de entrada al sistema que se ve afectado es el
empuje total ejercido por los rotores que incluye ahora la resistencia aerodindmica tanto del cuerpo como de
la carga.
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BT = gm+ (Cp.+Cp)|zlzL
W, =P, =07 =0 (3.49)

7=[® 77 0,0,0)"

Introduciendo valores incrementales entorno al punto de equilibrio calculado y desarrollando dichas
ecuaciones mediante series de Taylor, se calcula las ecuaciones linealizadas deseadas en coordenadas carga.

miil + Imp6F — gmOf — (Cp, +Cp)|2.|2,68 =0

myg — Img$P + gmef + (Cg, +Cp)IZ 12,08 =0
e 6 - .

mzi - ((B)fT) +2(Cg, +CL)|ZL\Z? =0

XX & g

L — (Pt )" =0
B (3.50)
56— (Bl )" =0

g —(Ptf)" =0

— Imyy? + Py — glmog + glm, ¢ — (CL+CBZ)Z|ZL|ZL)¢I§ +(ClIZ)2) 90 =0
Imyid +1>my 67 — glmOF + glm; 67 — (C, +Cp 1|7 |2,)68 + (C,1|7,|2,)8° =0

Las tres ecuaciones referidas a la actitud del vehiculo son idénticas y dard igual expresarlas en coordenadas
cuerpo o coordenadas carga. Sin embargo, las tres ecuaciones referidas a la posicién de la carga si son distintas
pues presentan la ventaja de poder controlar directamente la posicion de la carga y no la del vehiculo. Lo
mismo sucede con las dos ecuaciones que describen el movimiento de oscilacion de la carga, cuyos términos
inerciales son distintos e incorporan la influencia de los dngulos de inclinacion del cuerpo.

Tanto la matriz de masa como la matriz de fuerzas generalizadas coinciden con las matrices calculadas para
velocidad nula en coordenadas carga. Estas venian dadas por las expresiones 3.25 y 3.26 respectivamente. Las
matrices de fuerzas generalizadas y resistencia si se verdn afectadas por la inclusién de términos relacionados
con la resistencia aerodindmica en direccién vertical.

(Cp,+Cp)I212.68
—(Cg, +Cp)lz 2,08
)
)
)

(®gf)°
—Cyll1 /2,08 + (Cy, + )L 2,08
—Cy 177,60 + (Cg,+ CIz, 12,68

(®7)°
)

(<B)T§x

() (3.51)
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2(Cy, +Cp)l2L

D(¢%,¢%) = (3.52)

[=NeoNeoNoNoNoNoNel
SO OO OO OO
eNeloBoNeoBoNeoh=]
eNeloBoNeoloNeoRal
[=NeoNeoNoNoloNeoNel
[=NoNeNoNoNoNeNel
eNeloleoNeoBoNolh=]

e eNelNeNe]

3.2.2 Velocidad Horizontal Constante

Coordenadas Cuerpo

[T}

El punto de operacién elegido para este caso cumple con que velocidad horizontal tanto en direccion “x

[Tt}

como “’y” es constante, siendo nula el resto de velocidades asociadas a las variables de estudio. Es decir,
tenemos un vehiculo desplazdndose horizontalmente a una altitud constante y con un determinado dngulo de
inclinacion determinado por la velocidad de desplazamiento.

)?Bzszcte, ZB:07

‘133 = éB = ‘I73 =0,

¢, =6,=0,

g = [%5,75,0,0,0,0,0,0]".

(3.53)

Establecido el equilibrio dindmico para velocidad horizontal constante, se obtienen los valores caracteristi-
cos de las variables en el punto de operacion. El acoplamiento entre las direcciones horizontales y los dngulos
de inclinacion se vuelve a poner de manifiesto en el valor tomado por estos ultimos para compensar las
fuerzas de resistencia aerodindmica en direccién horizontal. Dado que la actitud de guifiada es independiente
del resto, se toma un valor nulo para la misma simplificando enormemente el cdlculo del resto de variables.

Xp(t) = xpt +%5(0), V(1) =Ygt +35(0), Zp =cte,
¢;B — arctan (_ (CBnyFCLlJr);Bb_’BCOSOB) : éB — arctan ((CBxy+:nI;)|fB\fB) . Wy =0, (3.54)
o Crl|yBliB A Crl|5plip
(PL = arctan (_ (CLl sin éLlfB‘fB+glmLCOS éL)> ’ 6L = arctan ( glmL ) .
qp = [kt +%5(0), 93t +95(0), 25, B, 05,0, 6,17 (3.55)

Para las variables de entrada al sistema en el punto de operacion, se tienen los siguientes resultados.

B 8M
cos P cos O
(B) fgx _ (B) fgy _ (B) fé; -0 (3.56)

T=[® 7 0,0,0)"
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De forma similar al caso de velocidad vertical constante, se introducen pequefas oscilaciones entorno a
los puntos de equilibrio obtenidos previamente y se linealiza las ecuaciones dindmicas mediante series de
Taylor alrededor de dicho punto. Con el fin de evitar unas ecuaciones muy extensas y dificiles de visualizar,
se presenta el modelo matricial lineal en coordenadas cuerpo para el caso de velocidad horizontal constante.

M(q°)¢° +v(4°,d°)d° + D(¢°,d°)d° + g(¢°) = Q° (3.57)

La matriz de masa (M) contiene los términos constantes asociados a la masa o inercia del sistema. Sus
valores estdn calculados para el punto de equilibrio y vienen determinados a partir de las expresiones recogidas

en 3.54.
i m 0 0 0 0
0 m 0 0 0
0 0 m 0 0
0 0 0 I 0
S\ _ B
M) = 0 0 0 0 I+ —I§)c*d
0 0 0 —Ig'sty (I — I§)copcOysdy
lmLs(isLseli Imy e, lmquELcQL 0 0
L —lmLC(ELCGL 0 lmLC(ISLSOL 0 0
(3.58)
0 Im;s¢;s6, —Imycd,c6 T
0 Im; c@y 0
0 Im;s¢,cO;,  Imycd;s6,
—1I's6p 0 0
(I5 — I )c¢pcOps g 0 0
(I5 + (B — I§") P 0 + (I — I ) Ppc? B 0 0
0 Pm; 0
0 0 m, ¢,

El vector gravedad (g) contiene todos los elementos linealizados asociados a las fuerzas de atraccién
gravitatoria, que dependerdn a su vez de la actitud del vehiculo para el caso de la posicién y de la carga para
los dngulos de la misma.

(emtanditan 8,05 — (o) — (em“52) 73
(2298 — (gmtan By v
(gmtan §)95 + (gmtan 65)67
g(d®) = 8 (3.59)
0
(glmLCéchSL)(PLS - (81mLSéLS‘iSL)9L5
—(glmys¢,.56,)07 + (glm;c.c6,)67

El vector de fuerzas generalizadas recoge las variables relacionadas con el empuje y los pares creados por
los rotores. Incluye, ademads, términos de resistencia aerodindmica dependientes de los dngulos de oscilacién
de la carga que serdn incluidos aqui porque la matriz de resistencia tiene sélo en cuenta valores relacionados
con la velocidad angular.
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C(EBSGB( f)
—S(iSB( f)
C@BCGB( )J;T)
(B)
0= . T( T5,) s (3.60)
C¢B( ) —S‘PB( TBZ)
—SéB((B)TB) +CGBS¢B( TB) +C(§BCéB(<B)TZ};)6
Cplsfy|7s \fB‘PL_‘ ng.Cq)L.SGLpCB |XB¢L__ ?LlqugCéL [ 5567
—Cyls§y.c0, X5l 8507 — Cpledys6p |y 5567

Esta linealizacién supone también que todos los los términos asociados a la matriz de fuerzas centrifugas
y de Coriolis sean nulos pero no sucede asi con los incluidos en la matriz de resistencia, que dependen de la
resistencia aerodindmica y de la velocidad de operacion.

v(g®,d°) =10 Jg.4 (3.61)
2(Cpyy +Cp) %] 0 0 00O
0 2(Cpyy+CI55l 0 0 0 0
0 0 00 00
. 0 0 0 00O
D(a®.a%) =
(4".4%) 0 0 000 0
0 0 00 00
2C,_lsq§LséL_|fB| 2C lcdy || 0 00O
| —2C,lc, cb, %] 0 0 00O
(3.62)
ZCLIS‘ZSL_SéLWﬂ —2C Ly B, |%| |
2C le¢y |yl 0
0 0
0 0
0 0
0 0
26, 1%s 2¢L529L|x3|+2CL12 g7 —ZCL120¢LCGLS¢LSGL|XB|
—2C,I*cfy e 59,56, || 2C, 1P g6y ||
Coordenadas Carga

Se toma el mismo punto de operacién que el empleado para coordenadas cuerpo con la diferencia de que
las posicién caracteristica serd la de la carga y no la del cuerpo. Este equilibrio puede verse como un
desplazamiento constante de la carga en direccion horizontal sin variaciones en su altitud.

X, =y = cte, ZL =0,
¢B = 93 =Y =

¢L - GL -

g = [)?L,)L/L,QO,O,O,O,O}T.

(3.63)

Tanto los dngulos de inclinacion del vehiculo como los de la carga quedaran fijados a un determinado
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valor que vendra determinado por la velocidad horizontal de disefio y por la resistencia aerodindmica en su
respectiva direccion.

X () = Xt +5,(0), yi(t) =yt +5.(0), 7y =cte,
433 — arctan (7 (CBx)~+CL!r):LL\y_L cos 93) ’ éB — arctan ( (CBxy*gz)\fL\fL) . Wy =0, (3.64)
o CLlliLlL A _ Crllx %
¢, = arctan (_ (Cplsin Oy |¥p | %L +glmy cos éL)) ; 0, =arctan ( glmy, ) :
G = [t +%.(0), 3,1 +5,.(0),2;, 05, 05,0, 0., 6, )" (3.65)

El empuje total en el equilibrio serd idéntico al ya obtenido para coordenadas cuerpo y los pares de alabeo,
cabeceo y guifada serdn nulos.

BFr_ __ 8M
cos @z cos O
(B) fgx — (B fgy — (B fgz =0 (3.66)

Obtenido el punto de operacién para velocidad horizontal constante, se linealizan las ecuaciones mediante
series de Taylor alrededor de dicho punto y se presenta su resultado en forma matricial para una mejor
visualizacién del mismo.

M(q®)3® +v(4°,d%)d®° +D(q°,¢°)q° +g(¢°) = 0° (3.67)

La matriz de masa (M) recoge todos los términos relacionados con las fuerzas inerciales que actian sobre
el sistema. Sus valores vendran dados para el punto de equilibrio calculado en 3.64. De forma similar al
modelo no lineal, s6lo los términos asociados a los dngulos de la carga (¢, y 6;) se verdn afectados al expresar
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las matrices en coordenadas carga en lugar de coordenadas cuerpo.

m 0 0 0 0
0 m 0 0 0
0 0 m 0 0
S\ 0 0 0 I 0
M(g") = 0 0 0 0 Er(I) )
0 0 0 —I5's0g (I} —I5)cPpcOpsdy
—Imgsd; 56, —Imgcd;, —Ilmpsd, cH,; 0 0
Imgedy c6, 0 —Imged; s6; 0 0
(3.68)
0 —Imgsd; 56,  Impcd, cH,;
0 —Imged, 0
0 —Imgsd;c0, —Imycd;s6;
—I's0y 0 0
(L5 — I )c9pcBpsPy 0 0
(I + (1 ~ )05+ (1§ —1))205c%8; 0 0
0 Pmg 0
0 0 Pmgc®

Por su parte, el vector gravedad (g) contiene los valores dependientes de las fuerzas de atraccion gravitatoria.

Al igual que en la matriz de masa, sélo los términos asociados a los dngulos de la carga varian al pasar de
coordenadas cuerpo a coordenadas carga. Sus componentes estardn formadas por el producto escalar de un
valor constante, determinado por el punto de operacion, y una variacién angular.

[ (gmtan g tan B5)95 — (m)0F — (gm“52)yh |
(41)98 — (gmtan By

(gmtan §p) @3 + (gmtan 65) 67

g(qé) — 0 (3.69)
0
0
0

(11)

Donde () y (II) representan los términos correspondientes al dngulo de alabeo y cabeceo de la carga
respectivamente.

(1) : —gml( CgL + tan §pcB, s, + tan Py tan Ozsd; s6, )9S + glm(sd; 56, — tan BpcB, ¢, )6
CUp
= — tan (ﬁB - = S P — S(EL —~ - = Fy
+gml(tan Ogco; + TSQ)LSBL) vy + (glm; cO,cP; + glm(tan q)Bﬁ +tan Ozcd; 56,))P; (3.70)
'B B

+(—glmy 56,56, + gml tan Bs, 6, )6
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(II) . gml (tan (ﬁB tan éBC(ﬁLCéL —tan (ISBC(ﬁLSéL)(PBS - gml(tan éBC(ﬁLSéL + C(ﬁLCéL)GBS

—gmi(tan ¢ —LL Yy + (—glm,; 5§, 56, + glmtan Ogsd; c6,)of + (gm;lcd; ch, (3.71)

C LCéL

+gmltan Ogcd, s6,)67

El vector de fuerzas generalizadas también experimenta cambios respecto a coordenadas cuerpo en sus
términos asociados a los dngulos de la carga. Estos tendran coeficientes dependientes no sé6lo de la resistencia
aerodindmica sino también de la sustentacién total del quadrotor.

C¢3B~“§B((B)fT)5

—S‘lSB((B)fT)(s
C‘ﬁBCéB((B)fT)S
(®eF,)°
cbs(D155,)" — 5p(Pc)°
~sBp(D5h)" +cBysdy(Meh ) + cpelp(Pef )’
CBxyl(C(BLSéL\fLWL - S‘ﬁLWLWLWE + (CBxylWSLCéLWLWL)BLS —U(—chysp
CBxylS(ﬁLCéLP;CL')?L(PLE +CBxle(§LSéL‘)?L|fL91§ —1(cPpcd, cBps6;

(3.72)

I SR W . 5
+cpch; cOpsd; + cOpsd;s6,565) ((B)fT)

—C‘f_’BC‘lSLCéLSéB)((me)S

Finalmente, se tiene una matriz de fuerzas centrifugas nula y una matriz de resistencia que tendra términos
distintos de cero tanto en la ecuaciones que rigen el movimiento horizontal de la carga como en las que
describen el comportamiento angular de la misma.

v(@®.d°) =10 Jg.q (3.73)
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2(Chyy + €)1 0 000 0
0 2(CBX),+CL)|)7L| 00 0O
0 0 00 0O
5 .5\ 0 0 0 0 0O
Dla".q°) = 0 0 0000
0_ . 0 _ 0 0 0 O
—2Cp, L5956 x|  —2Cgylcgrly | 0 0 0 0
| 2Cs,lcfycby || 0 0000
*2C3xyl § qSLf éL. x| ZCBxyl ey |%|
72CBxle¢Lb_)L| 0
0 0
0 0
0 0
0 0

Z(CBxylzsz 9rs” éL_‘fLJ + _Cszlzcz 9|yl _2CBxylch3LC;éLS(§LSéL 1% |
_2CBxy12C GO 5P 56, [, | 2CBxy12C2 ¢LC2 6, ||

(3.74)






4 Modo Stabilize

n este capitulo y en los sucesivos se desarrollardn los esquemas control propuestos por ArduCopter
para estabilizar los dngulos, la altura y la posicién del quadrotor. Estos se corresponden con la version
Copter 3.3.1 26-Oct-2015 para Gazebo y se puede acceder a ellos a través del enlace [17]. El objetivo es
estudiar como se realiza el control de los dngulos mediante una serie de controladores PID en cascada y
reproducirlos en MATLAB® para poder aplicarlos posteriormente al modelo de quadrotor desarrollado en el
Capitulo 2. Se busca asi establecer una equivalencia entre el modelo en Gazebo de Erle Copter y el modelo
desarrollado en este trabajo. Para ello, se realizardn distintas pruebas de cara a las diferentes direcciones de
actitud y se establecerd una comparacion grafica entre ambos modelos.

En el modo Stabilize, el piloto controla directamente la actitud del vehiculo mediante los mandos de vuelo
y lo mismo deberd hacer con la altitud, ver [4]. Esto exige cambiar continuamente la palanca para mantener
la posicion y una atencidén constante sobre el direccionamiento para evitar que pueda caer y estrellarse.
Constituyen el control primario del vehiculo y estdn incluidos en otros modos de vuelo como son Alt-Hold y
Loiter. De hecho, en las pruebas realizadas en Gazebo, se tom6 el modo Alt-Hold para que se mantuviera la
altura, cambiando los dngulos del vehiculo a través del modo Stabilize.

El esquema para poder controlar la actitud del vehiculo en el modo Stabilize constard de varias partes
o lazos de control. El lazo interno controlara la velocidad angular del quadrotor y generard una sefial de
actuacion sobre el par correspondiente. A su vez, el lazo externo calculara a partir del error en dngulo la
velocidad angular de referencia que alimentard al lazo interno. Tanto el control de la actitud como el de la
velocidad angular se realizard en ejes cuerpo, puesto que las ecuaciones de la dindmica de la actitud estardn
expresadas en dichos ejes. Estas pueden consultarse en la Seccion 2.6.

Antes de comenzar con el control de los dngulos roll y pitch, la referencia serd transformada para obtener
los dngulos de inclinacion deseados en centigrados. Para ello, tras verificar la validez del maximo dngulo
permitido, se escalan las entradas en alabeo y cabeceo al rango de valores establecido por ArduCopter. Estas
operaciones se llevaran a cabo en el bloque conocido como get_pilot_desired_lean_angles.

scaler = ANGLE_MAX /3000

Ppin = Op;, * scaler 4.1)
0p;, = Op;, * scaler

Ademds de la restriccion lineal, se aplica un limite circular a las entradas en alabeo y cabeceo, de forma
que la raiz cuadrada de la suma de ambas entradas al cuadrado no supere el mdximo dngulo fijado. En caso
de ser mayor que el valor fijado, se disminuyen ambas entradas mediante un coeficiente de reduccién. Una
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vez escaladas dichas entradas, se introducen en el sistema como dngulos de inclinacién deseados.

_ ./ 2 2
tOtalirL - ¢Bin +GBin

lf totalm > ANGLE_MAX (42)
ratio = ANGLE_MAX /total,,
Ppin = Py * ratio

0p;, = Op,;, *x ratio

4.1 Control del Roll

4.1.1 Esquema de Control para Roll

Los controladores para la direccion roll constardn de: un bloque a la entrada que filtra el dngulo deseado
para que el error en alabeo no sea muy elevado, de un controlador proporcional que genera una respuesta
cuadratica cuando el error sobrepasa un determinado valor de disefio y finalmente de un controlador PID
para el control de la velocidad angular. Su esquema en SIMULINK® puede ser consultado en la Figura 4.1.

Phib_ref

vate_ef_desired_x

.
:

* je_bf_emor
) [ @ R
angle_sf_error_y W_stsB  y b

angle_bf emor_y

x
W (eB) Tierra—>Cuerpo »

rate_ef desred_y r

rate_bi_desired

1aE_bi Brgetx

]

Add1

Radianes-->Centi Grados 1

Figura 4.1 Esquema para el control del Roll en SIMULINK® .

La entrada al sistema viene dada por el dngulo de alabeo deseado que serd distinto del 4ngulo objetivo
calculado cuando la velocidad prealimentada esté activa. Se busca tener asi una trayectoria de subida o bajada
hacia la referencia mds suave. En general, para pasar de una sefial continua a otra discreta compatible con el
controlador, se usard un mantenedor de orden cero.

roll_angle_ef; = ¢p;, “4.3)

Si la velocidad de prealimentacion esta activa, entonces se ejecuta el bloque angle_ef _roll_smooth para
calcular una velocidad prealimentada y un dngulo objetivo. La variable interna, rate_bf_ff_enabled, deter-
mina cuando se activa o no la prealimentacién en velocidad y estard activa por defecto en el modo Stabilize.
El valor de la aceleraciéon maxima es un pardmetro establecido como modificable en el APMPlanner y su
valor se puede consultar en la Tabla 4.1. Lo mismo ocurre para la ganancia de suavizado, smoothing_gain,

Interpreted
MATLAB Fen

rate_bf_to_motor_roll

Tau_Phib

p (Quadrotor) (3 )
r:ausam«j. 4
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cuyo valor serd distinto al de la constante ST B_RLL_P empleada en el control de actitud.

accel_roll_max =ATC _ACCEL_R_MAX
if accel_roll_max>0 & vrate_bf_ff_enabled == 4.4)
smoothing_gain =2+ RC_FEEL_RP/10=4.5

La velocidad angular limite se obtiene a partir de la aceleracién maxima, tras multiplicar dicha aceleracién
por el tiempo de muestreo (T = 0.01). Esta velocidad serd empleada para limitar la velocidad prealimentada
calculada.

rate_change_limit = accel_roll_maxT 4.5)

La velocidad prealimentada se obtiene a partir del error entre el dngulo deseado y el dngulo objetivo
mediante el controlador sqrt_controller. El cédigo del mismo se detalla en 4.1 y es idéntico al empleado
en el lazo de control externo para la actitud, cuya tendencia puede verse en la Figura 4.2. Obviamente, su
comportamiento serd distinto, no solo cambia el error, sino también la ganancia y aceleracion de entrada al
mismo. El dngulo objetivo, angle_ef_target.x;, vendrd definido mds abajo y su expresion se puede consultar
en 4.10.

errory, = roll_angle_ef, —angle_ef_target.x;_, 4.6)
rate_ef_desired, = sqrt_controller(error,,smoothing_gain,accel_roll_max) ’

Una vez obtenida la velocidad prealimentada, se limita dicha velocidad usando para ello la velocidad
angular limite calculada anteriormente. Otra forma de verlo, seria verificar que la nueva velocidad calculada
no genere una aceleracion mayor que la permitida.

rate_ef_desired.x;_; —rate_change_limit < rate_ef_desired, ... @7)
... <vrate_ef_desired.x;_, + rate_change_limit '

rate_ef_desired.x; = rate_ef_desired, 4.8)

Esta velocidad prealimentada se utiliza, a su vez, para actualizar el dngulo objetivo que serd distinto
del deseado y para alimentar al controlador PID de velocidad angular. El error en alabeo se obtiene como
la diferencia entre este dngulo objetivo y el dngulo de alabeo del drone real y pasard posteriormente al
controlador sqrt_controller de actitud. Para que este error tenga un valor razonable, se realiza la equivalencia
a un dngulo comprendido entre +180° y se trunca su resultado teniendo en cuenta la sobreoscilacion
maxima permitida por ArduCopter. Este valor solo serd alcanzado en casos extremos porque existen otras
limitaciones que actdan con anterioridad. La diferencia angular vendra dada en centigrados, ya que todos los
controladores trabajan en dichas unidades. El pardmetro para pasar de radianes a centigrados vendra dado
por: C = 189100 = 5729.57795.

angle_ef_error.x;, = angle_ef_target.x;_1 —Cx Qp,;,

4.9)
— 30000 < angle_ef_error.x; < 30000

Donde ¢3, es el dngulo de alabeo actual del vehiculo expresado en ejes tierra y discretizado en el tiempo
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para que el controlador pueda operar con él. A continuacidn, se actualiza el dngulo roll objetivo teniendo en
cuenta el maximo angulo permitido.

angle_ef_target.x, = Cx* ¢p, +angle_ef_error.x; 4.10)
angle_ef _target.x, = angle_ef _target.x;, +rate_ef_desired.x, +T '

En el caso de no estar activado el cdlculo de la velocidad prealimentada, el 4ngulo objetivo seria igual al
angulo deseado a la entrada del sistema. El error en alabeo seria la diferencia entre este dngulo deseado y el
angulo real del drone y la velocidad prealimentada tendria un valor nulo.

angle_ef_target.x; = roll_angle_ef,
angle_ef_error.x; = angle_ef_target.x;, — C x ¢p,; 4.11)
rate_ef_desired.x; =0

Una vez calculado el error en alabeo, ya sea por uno u otro método, se restringe dicho valor mediante el
dngulo mdximo permitido (ANGLE_MAX). Su valor puede consultarse en la Tabla 4.2.

angle_max = ANGLE_MAX

(4.12)
—angle_max < angle_ef_error.x;, < angle_max

Obtenidos el error en el dngulo de alabeo (angle_ef_error.x;)ylavelocidad prealimentada (rate_ef_desired.x;,)
en ejes tierra, se procede a realizar la transformacién matricial W (). Esta matriz cambia las variaciones en
los dngulos de Euler, expresadas en el sistema inercial, a un vector de velocidad angular expresado en los ejes
del propio cuerpo. Tal cambio es necesario dado que el control de la actitud estd referido a las coordenadas
del cuerpo y, por tanto, las velocidades angulares del vehiculo también. Cabe destacar que el caricter “ef”
hacer referencia a ejes tierra, mientras que el cardcter “bf” a ejes del propio cuerpo.

angle_ef_error.x
angle_bf_error =W (ng) xangle_ef_error; con angle_ef_error = |angle_ef_error.y|. (4.13)
angle_ef _error.z

rate_ef_desired.x
rate_bf_desired =W (ng) *rate_ef_desired; con rate_ef_desired = |rate_ef_desired.y| . (4.14)
rate_ef_desired.z

Una vez convertido el error en dngulo a ejes cuerpo (angle_b f_error.x;,), se procede a calcular la velocidad
objetivo mediante el controlador sqrt_controller, contenido en el bloque sqrt_controller_roll. Este controlador
tiene la caracteristica de calcular una respuesta lineal cuando se estd cerca del objetivo o la raiz cuadrada
de la misma cuando se encuentra lejos. Los pardmetros que condicionan su respuesta estan recogidos en la
Tabla 4.1 y son la ganancia proporcional propia de un controlador P (STB_RLL_P) y la aceleracién angular
mdaxima permitida en alabeo (ATC_ACCEL_R_MAX).

En primer lugar, se calcula la aceleracién maxima permitida en roll que, junto con la ganancia proporcional,
permiten el cdlculo de la distancia lineal que determinard cuando nos encontramos en una situacién o en otra.
Ademds, se comprueba la validez de dicha aceleracidn, asegurando que se encuentre entre los pardmetros
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Tabla 4.1 Ganancias caracteristicas del controlador en Roll y valores méaximos.

Parametro Valor Unidad
STB_RLL_P 11.25 -

ANGLE_MAX 3000 Centigrados
ATC_ACCEL_R_MAX 110000 (Centigrados/ 5%)
RC_FEEL_RP 25 -

internos proporcionados por ArduPilot o asigndndole estos en caso de superar su valor.

accel_max = (ATC_ACCEL_R_MAX)/2
kp=STB_RLL_P
Asegura que 36000 < accel_max < 72000

rate_bf_target.x, = sqrt_controller(angle_bf_error.x;,kp,accel_max)

4.15)

Donde accel_max estd expresada en centigrados en concordancia con el error en dngulo. Tomando como
variables de entrada el error en dngulo de alabeo, la ganancia proporcional (STB_RLL_P) y la aceleracién
mdxima previamente calculada, el controlador sqrt_controller calcula la respuesta tal y como se aprecia en el
Listing 4.1.

Codigo 4.1 Cddigo del controlador sqrt_controller para roll y pitch.

function rate_target = sqrt_controller(error, P, accel_max)

/ Calcula la distancia lineal por debajo de la cual devuelve la
/ respuesta lineal.
LD = accel_max/(P~2);

/ Si se esta lejos, devuelve la raiz cuadrada de la respuesta.
if error > LD
rate_target = sqrt(2xaccel_max*(error-(LD/2)));
% Idéntico para el caso negativo.
elseif error < -LD

rate_target = -sqrt(2*accel_max*(-error-(LD/2)));
/ Si se esta cerca, devuelve la respuesta lineal.
else

rate_target = error*P;
end

Con P = STB_RLL_P la ganancia proporcional de alabeo, accel_max la aceleracién maxima, rate_target
la velocidad objetivo o repuesta del controlador y LD la distancia lineal. Otra forma de ver la distancia lineal
seria multiplicar su valor por la ganancia proporcional al cuadrado e igualar su resultado a la aceleracion
méxima prefijada, es decir, accel_max = Pxvel_max = P2 % LD. El cilculo de la raiz cuadrada de la respuesta
no serfa mas que la relacién fisica v> = 2 xa * d adaptada a la actitud.

Para ver el comportamiento de este controlador se realizé una prueba en bucle abierto, consistente en
introducir una serie de errores en angulo que iban desde —30° a 30°, utilizando para ello los pardmetros
recogidos en Tabla 4.1. La respuesta del mismo se recoge en la Figura 4.2 y se observa claramente como la
respuesta es lineal para errores por debajo de +5° y cuadratica para valores superiores. Sefialar también el
comportamiento simétrico del controlador, como cabria esperar, y los valores maximos de velocidad angular
alcanzables +£175°/s
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Comportamiento del Sqrt.Controller en Actitud
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Figura 4.2 Respuesta del Sqrt_Controller ante entrada rampa del error en alabeo.

Una vez ejecutado el sqrt_controller en roll, a la velocidad de salida del mismo se le suma la componente
de velocidad angular de alabeo que tiene en cuenta al efecto de la precesién del eje de rotacién perpendicular
al cuerpo.

rate_bf_target.x =rate_bf_target.x+angle_bf_error.yxr (4.16)

La componente resultante de la suma anterior es la velocidad objetivo en roll (rate_bf_target.x), ala
que se le afiade ahora la velocidad de prealimetancion en esa direccién. Esta velocidad angular ha sido
previamente calculada mediante el controlador sgrt_controller usando para ello una ganancia proporcional
de suavizado distinta a la utilizada en la obtencion de la velocidad angular objetivo.

rate_bf_target.x = rate_bf_target.x+rate_bf_desired.x 4.17)

Una vez obtenida la velocidad objetivo de alabeo (rate_bf_target_x), expresada en ejes cuerpo, se calcula
el error en velocidad angular que alimenta al controlador PID del lazo interno. Este controlador se encuentra
en el bloque rate_bf_to_motor_roll y genera a partir del error la sefial de actuacidn necesaria 0 momento
de alabeo que serd introducido en las ecuaciones dindmicas desarrolladas en el Capitulo 2. Como todo
controlador PID, consta de una parte proporcional, una parte integral y otra derivativa.

rate_error_roll = rate_bf_target.x — p (4.18)

La parte proporcional es el resultado de multiplicar el error en velocidad por una ganancia proporcional
cuyo valor se recoge en la Tabla 4.2. Para simplificar las expresiones 4.19 - 4.21, se sustituird en dichas
ecuaciones rate_error_roll, = e;.

Dy =Kpxe, 4.19)

La parte integral se calcula integrando dicho error de forma discreta y multiplicdndolo por una ganancia
integral (KI). Este resultado es posteriormente truncado tanto por arriba como por abajo IMAX), estando
su valor expresado en la Tabla 4.2. Su funcién es evitar un valor excesivo a la salida del controlador y es
idéntico, tanto para velocidades angulares positivas como negativas, cumpliéndose as{ la simetria de giro en

X:30
Y:175



4.1 Control del Roll

55

ambas direcciones.
i, =11 +Kixe xT (4.20)

Siendo T = 0.01 el tiempo de muestreo del controlador discreto.
La parte derivativa incluye un filtro de paso bajo a la entrada, tras el cual se procede a derivar la entrada al

controlador y multiplicarla posteriormente por la ganancia derivativa correspondiente(Kd). El uso del filtro
tiene como objetivo suavizar el efecto de la sefial error a la entrada del controlador.

dery = (ey—e;_1)/T
T
filt =
T+ (2+«mw+FILT) 4.21)
derf, =derf,_, + filt x[der;, — derf;_]
d, =Kdxderf;

Con der; haciendo referencia a la derivada del error y der f; calculada como la derivada del error una vez
filtrada.

Tabla 4.2 Ganancias caracteristicas del controlador RATE_RLL.

Parametro Valor Observacion
RATE_RLL_P 0.2025 Kp
RATE_RLL _I 0.2025 Ki
RATE_RLL_D 0.0125 Kd
RATE_RLL_IMAX 1000 IMAX
RATE_RLL_FILT HZ (Hz) 20 FILT

Finalmente, se suman las distintas partes y se obtiene la salida en roll correspondiente.

salida_roll = p; + i, +d; 4.22)
41.2 Andlisis de la Respuesta en Roll

Para estudiar el comportamiento del controlador PID en velocidad angular, se realiz6 una prueba consistente
en introducir una entrada escalén de 1°/s en la direcci6n de alabeo, dejando el resto de entradas al sistema
nulas. La prueba realizada en bucle cerrado se ha representado en la Figura 4.3 y muestra la rapidez de la
velocidad de alabeo para alcanzar la velocidad angular deseada, aunque oscilando ligeramente en torno a
ella. Tanto el tiempo de subida como la sobreoscilacion alcanzan valores pequefios, entorno a 0.4s y un
10 % respectivamente. También se ha representado el cambio en el d4ngulo de alabeo, en consonancia con
la velocidad angular en esa direccidn, y la caida considerable de la altitud debida a la variacién creciente
del dngulo de alabeo. Estos resultados demuestran que no seria posible controlar la velocidad angular del
quadrotor unicamente con un controlador PID, pues seria necesario disponer también de un controlador para
la actitud del mismo y asf evitar una caida brusca en la altitud.

No se ha representado el angulo de cabeceo ni su velocidad angular correspondiente debido a que la
dindmica en ambas direcciones estd desacoplada, es decir, la introduccion de una velocidad angular escalén
en roll no tiene efecto alguno en direccién pitch cuando el 4ngulo de guifiada es nulo. Sin embargo, cuando
dicho 4dngulo sea distinto de cero, si se tendrd una perturbacién despreciable en el dngulo de cabeceo pero
importante en la posicion horizontal del vehiculo. Esto es consecuencia de que el dngulo de guifiada afecta a
la dindmica de la posicién horizontal del vehiculo.

Finalmente, se presentan las pruebas realizadas en SIMULIN K® para ver el comportamiento del dngulo de
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on de la i Angular en Roll (p)
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Figura 4.3 Respuesta de p ante entrada escalén de 1°/s.

alabeo del quadrotor cuando se inclina un cierto dngulo y el efecto que tiene dicha variacién sobre la actitud
y altitud del vehiculo. Sus resultados se comparan con los obtenidos en Gazebo para distintos valores de la
emisora que controla el roll. Asf pues, se introdujeron los PWM establecidos en la Tabla 4.3 y se obtuvieron
los correspondientes dngulos de referencia.

Tabla 4.3 Valor PWM en Gazebo y Angulo ¢ Deseado.

Canal (rc) PWM Opin ©) Tiempo (s)
1 1550 1.05 0

1 1600 4.65 17.7

1 1650 8.75 26.7

1 1500 0 33.2

Para la prueba en MATLAB® se emplearon los dngulos presentados en la tabla anterior, activindose dichas
sefiales cuando correspondia. Dado que se ha intentado reproducir los esquemas de control desarrollados por
ArduPilot en el modelo en MATLAB® |, cabria esperar que el angulo de alabeo tenga un comportamiento
similar en ambos modelos. La respuesta del angulo roll se presenta en la Figura 4.4 y se puede ver como
efectivamente alcanza el dngulo deseado en muy poco tiempo, aunque el modelo en Gazebo lo hard mas
rdpidamente y, en consecuencia, oscilando mds en torno al dngulo deseado. Igualmente, la velocidad angular en
ejes cuerpo oscilard mas en el modelo en Gazebo y experimentard valores mds grandes como consecuencia de
haber considerado otros efectos dindmicos que no se tienen en cuenta en el modelo de quadrotor desarrollado
aqui. Estas diferencias que tienen lugar durante el transitorio, desaparecen una vez que se ha alcanzado
el angulo deseado y la velocidad angular es nula. Los tiempos de subida, establecimiento de la sefal y
sobreoscilacion de la misma, pueden consultarse en la Tabla 4.4.

Como consecuencia de cambiar el dngulo de alabeo, se produce una ligera oscilacion en la altitud del
vehiculo que viene a ser del mismo orden en ambos modelos. Para evitar esta caida, se activan los controladores
del modo Alt-Hold cuando se encuentren implementados o, en caso contrario, el usuario tendrd que manejar
el mando del throttle para evitarlo. En MATLAB® , el control de la altitud se realizara solamente mediante
los controladores de altitud anidados.

Aunque no se han representado aqui, tanto el dngulo de cabeceo como el de guifiada no se veran afectados
por cambios en el dngulo de alabeo. Esto no es totalmente cierto en Gazebo, pues dichos dngulos sufrirdan
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Figura 4.4 Respuesta de ¢ ante varias entradas escalén en dngulo.

35 40

pequefias perturbaciones que se deberdn no solo a la dindmica del vehiculo, sino también a los ruidos

procedentes de los aparatos de medida como las IMU’s o barémetros.

Tabla 4.4 Andlisis de la respuesta temporal de ¢5.

Modelo RiseTime (s) SettlingTime (s) Overshoot (%)
Matlab 0.4 1.3 7
Erle Copter 0.2 16 60

Los errores en dngulo, velocidad angular y altitud se dibujan en la Figura 4.5 y confirman las diferencias
existentes entres ambos modelos durante el transitorio. Asi, la mayor diferencia en dngulo tiene lugar para 7°
y lo mismo ocurre para la velocidad angular con errores de aproximadamente 50° /s durante el cambio de
alabeo.

Las fuerzas experimentadas por los rotores del quadrotor para cambiar el dngulo de alabeo del mismo se
recogen en la Figura 4.6. En ella, puede observarse como los rotores ‘2 y “4” son los encargados de tal
cambio y como sus valores se encuentran dentro de los limites razonables sin llegar a saturarse en ningin
momento. También puede verse como los rotores “1”’ y “3” sufren pequefias variaciones en su empuje para
compensar la pérdida de altitud. En cualquier caso, para los maximos dngulos establecidos de 30°, tampoco
se llegarian a saturar los rotores con la consiguiente pérdida de control sobre el mismo.

A la vista de los resultados, el modelo tedrico propuesto en el Capitulo 2 sigue en lineas generales la
tendencia del modelo dado por Erle Copter. Sin embargo, las oscilaciones presentes en este tltimo modelo
son bastante grandes en el caso de la velocidad angular de alabeo. Esto es debido fundamentalmente a que
el modelo tedrico propuesto aqui, estd realizado a partir de un nimero considerable de simplificaciones e
hipétesis que tal vez no han sido tenidas en cuenta en el modelo de Erle Copter. Los resultados expuestos
hasta ahora son idénticos para dngulos negativos, cumpliéndose asi la simetria en ambas direcciones del
movimiento.
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Figura 4.5 Error entre el modelo en Matlab y Gazebo para ¢.
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Figura 4.6 Variacién de Empuje de los Rotores ante cambios en ¢j.

4.2 Control del Pitch

421 Esquema de Control para Pitch

El disefio de los controladores para el dngulo de cabeceo es idéntico al ya establecido para el dngulo de
alabeo en la Subseccion 4.1.1. De idéntica forma, estos constardn de tres partes diferenciadas: un prefiltro, un
controlador sgrt_controller y un PID para velocidad angular. Su esquema de control en SIMULIN K® se
representa en la Figura 4.7.

La entrada al sistema es el dngulo de cabeceo deseado que cambia con respecto al dngulo objetivo calculado
en la expresion 4.30. Igualmente, para pasar de sefiales continuas en el tiempo a sefiales discretas compatibles
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Figura 4.7 Esquema para el control del Pitch en SIMULINK® .

con los controladores, se usara un mantenedor de orden cero.

pitch_angle_ef, = Op,;, (4.23)

Cuando la velocidad de prealimentacion esté activa y la aceleracion en pitch sea mayor que cero, el bloque
establecido como angle_ef_pitch_smooth serd el encargado de calcular el dngulo objetivo y la velocidad de
prealimentacion necesaria a través del controlador sqrt_controller. Los valores de las principales variables
quedan recogidos en la Tabla 4.5 y, como puede observarse, se han tomado los mismos en ambas direcciones
horizontales.

accel_pitch_max = ATC_ACCEL_P_MAX
if accel_pitch_max>0 & rate_bf_ff_enabled == 4.24)
smoothing_gain =2+ RC_FEEL_RP/10=4.5

Para limitar la velocidad prealimentada en cabeceo se hace uso de la velocidad angular limite.

rate_change_limit = accel_pitch_max T 4.25)

El controlador sqrt_controller empleado para obtener la velocidad prealimentada, es idéntico al ya utilizado
para el control de la actitud del vehiculo y su cédigo se encuentra recogido en 4.1. Aunque su comportamiento
serd distinto al controlador usado para la actitud, su tendencia serd similar, constando de una respuesta lineal
y otra cuadrética.

errory = pitch_angle_ef; —angle_ef_target.y,_, 4.26)
rate_ef_desired, = sqrt_controller(error,smoothing_gain,accel_pitch_max) ’

Calculada la velocidad prealimentada, se establecen limites para dicha velocidad usando la velocidad
madxima obtenida en 4.25.

rate_ef_desired.y,_; — rate_change_limit < rate_ef_desired, ... 427)
... <vrate_ef_desired.y,_ + rate_change_limit '

rate_ef_desired.y, = rate_ef_desired, (4.28)

Interpreted
MATLAB Fen

Tau
rate_b_to_motor_pitch

g {Quadrotor)
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Esta velocidad deseada es utilizada para incrementar el dngulo objetivo y es enviada posteriormente al
controlador PID de velocidad angular en pitch. El error en dngulo de cabeceo se obtiene como la diferencia
entre este dngulo objetivo y el dngulo de cabeceo del drone real y serd introducido posteriormente en el
controlador sqrt_controller de actitud. Para que esta variacién angular tenga un valor razonable, se efectda la
conversion a un dngulo equivalente comprendido entre £180° y se limita su resultado teniendo en cuenta la
sobreoscilacion médxima permitida.

angle_ef_error.y, = angle_ef_target.y,_| —Cx* Op,

(4.29)
—30000 < angle_ef_error.y, < 30000

angle_ef_target.y, = C* O, +angle_ef_error.y; 430)
angle_ef _target.y, = angle_ef_target.y, +rate_ef_desired.y, * T '

Donde 65, es el dngulo de cabeceo actual del vehiculo expresado en ejes tierra, el cual se ha discretizado
para poder realizar las operaciones necesarias en tiempo discreto. La constante C pasara los dngulos y
velocidades de radianes a centigrados en correspondencia con las unidades adoptadas durante todo el proceso.

Si la velocidad prealimentada estd desactivada, el dngulo objetivo seria igual al dngulo deseado, el error en
cabeceo seria la diferencia entre este dngulo deseado y el dngulo real del drone y la velocidad prealimentada
tendrfa un valor nulo.

angle_ef_target.y, = pitch_angle_ef}
angle_ef_error.y, = angle_ef_target.y, — C x O, (4.31)
rate_ef_desired.y, =0

Obtenido el error en cabeceo, expresado en ejes tierra, se procede a restringir su valor mediante el dngulo
maximo proporcionado por ArduCopter (ANGLE_MAX), cuyo valor se encuentra en la Tabla 4.5.

angle_max = ANGLE_MAX

—angle_max < angle_ef_error.y, < angle_max

(4.32)

Una vez que se han calculado el error en cabeceo (angle_ef_error.y,) y la velocidad prealimentada
correspondiente (rate_ef_desired.y,) en ejes tierra, se realiza el cambio a ejes cuerpo.

angle_bf_error =W (ng) xangle_ef_error (4.33)

rate_bf_desired =W (ng) «xrate_ef_desired (4.34)

De esta forma, se obtiene el error en cabeceo (angle_bf_error.y;), expresado en ejes cuerpo, que serd
introducido en el bloque sqrt_controller_pitch. Este controlador serd el mismo que el empleado para el
célculo de la velocidad objetivo en alabeo y sus valores caracteristicos se recogen en la Tabla 4.5. Dado
que posee la misma ganancia proporcional e idéntica aceleraciéon maxima permitida en direccioén “y”, su
comportamiento serd idéntico al representado en la Figura 4.2 para roll. Asi pues, no se volverd a realizar una

descripcion detallada de dicho controlador y el lector es referido al Codigo 4.1.
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Tabla 4.5 Ganancias caracteristicas del controlador en Pitch y valores maximos.

Parametro Valor Unidad
STB_PIT_P 11.25 -
ANGLE_MAX 3000 Centigrados
ATC_ACCEL_P_MAX 110000 Centigrados/ 52
RC_FEEL_RP 25 -

Las entradas al controlador sqrz_controller volverdn a ser las mismas que en el caso anterior, salvo el error
en cabeceo.

accel_max = (ATC_ACCEL_P_MAX)/2
kp = STB_PIT_P
Asegura que 36000 < accel_max < 72000

rate_bf_target.y, = sqrt_controller(angle_bf_error.y,kp,accel_max)

(4.35)

[T}

A la velocidad objetivo en direccién “y”, se le resta ahora la velocidad angular que tiene en cuenta el efecto
de la precesion en el eje de guifada.

rate_bf_target.y =rate_bf_target.y —angle_bf_error.xxr (4.36)

A este resultado, se le suma a su vez la velocidad prealimentada (rate_bf_desired.y), obtenida previamente
y expresada en ejes cuerpo tras la transformacion correspondiente.

rate_bf_target.y =rate_bf_target.y+rate_bf_desired.y (4.37)

Obtenida finalmente la velocidad objetivo en pitch, se calcula el error en velocidad angular como la
diferencia entre la primera y la velocidad actual del quadrotor en esa direccidn. Este valor serd introducido a
su vez en el controlador PID del lazo interno, contenido en el bloque rate_bf_to_motor_pitch.

rate_error_pitch = rate_bf_target.y —q (4.38)

Este controlador, que actiia sobre la velocidad angular de cabeceo del quadrotor, es también disefiado
como un PID, cuyas ganancias se recogen en la Tabla 4.6. Constard de una parte proporcional, integral y
derivativa. Ademas, la parte derivativa estara filtrada por un filtro de paso bajo para suavizar el error de
entrada al controlador. Estos valores son ligeramente distintos a los ya vistos para el dngulo roll, dado que
la dindmica en esta direccién es también distinta. Por dltimo, la salida de la parte integral del controlador
es truncada tanto en direccion positiva como negativa por el valor IMAX, e igualmente el par en cabeceo
resultante serd saturado en ambas direcciones por un valor establecido en el cdigo interno de ArduPilot de
£5000.



Capitulo 4. Modo Stabilize

Tabla 4.6 Ganancias caracteristicas del controlador RATE_PIT.

Parametro Valor Observacion
RATE_PIT_P 0.14 Kp
RATE_PIT 1 0.14 Ki
RATE_PIT_D 0.00925 Kd
RATE_PIT_IMAX 1000 IMAX
RATE_PIT_FILT_HZ (Hz) 20 FILT

Una vez obtenidas las distintas partes del controlador PID, se suman y se calcula la salida en pitch
correspondiente.

salida_pitch = p; 41, +d; (4.39)
4.2.2 Andlisis de la Respuesta en Pitch

De forma similar al caso de alabeo, se ha realizado una prueba en bucle cerrado consistente en introducir
una entrada escal6n de 1° /s en la direccién de cabeceo, dejando nulas el resto de entradas. Los resultados
son muy similares a los ya vistos para la direccién de alabeo como se deduce de la Figura 4.8. La velocidad
de cabeceo alcanza la referencia en un corto periodo de tiempo, aunque oscilando siempre en torno a ella.
El tiempo de subida y la sobreoscilacién no son muy grandes, 0.6s y 16 % respectivamente. [gualmente, el
dngulo de cabeceo del quadrotor crece en correspondencia con la velocidad fijada, dando lugar a una caida
de la altitud no deseable.

Evolucion de la Velocidad Angular (q)
T T T
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No Lineal
0 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 0.5 1 1.5 2 25 3 35 4 4.5 5
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o
N 5628 [

Figura 4.8 Respuesta de g ante entrada escal6én de 1°/s.

Para ver el resultado final, tras aplicar los esquemas de control desarrollados por ArduPilot al sistema
modelado en MATLAB® SIMULINK® , se procede a realizar las pruebas en Gazebo y MATLAB® pertinentes.
Esta vez, los PWM serdn introducidos a través del canal 2, que es el encargado de estabilizar el angulo de
cabeceo del quadrotor en el valor deseado. Las diferentes sefiales introducidas y los dngulos generados vienen
representados en la Tabla 4.7.

De igual forma, se introducen en SIMULINK® los dngulos deseados anteriores y se corre el sistema
formado por la dindmica del quadrotor mas el modo Stabilize, dejando el resto de variables de entrada nulas.
Para este modelo en MATLAB® | el dngulo de cabeceo alcanza la referencia en un corto periodo de tiempo y
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Tabla 4.7 Valores PWM en Gazebo y Angulo 6 Deseado.

Canal (rc) PWM 0z, ) Tiempo (s)
2 1550 1.1 0

2 1600 5.08 15.2

2 1650 9.04 25.5

2 1500 0 34.8

con una oscilaciéon moderada como se deduce del transitorio presentado en la Tabla 4.8. Sin embargo, la
respuesta del modelo de Erle Copter es mds rapida, pero se ve penalizada con una mayor oscilacién, tardando
mads tiempo en conseguir estabilizarse. Este mismo comportamiento se observa en la velocidad angular,
expresada en ejes cuerpos, cuya diferencia con respecto al modelo en MATLAB® es mayor en las fases de
cambio de dngulo.
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Figura 4.9 Respuesta de 05 ante varias entradas escaldn.

La posicién del vehiculo también se encuentra afectada por el cambio de actitud. Asi, la oscilacién en
altitud viene a ser del mismo orden en ambos modelos y su error es pequeiio tal y como se deduce de la
Figura 4.10. La distancia en “x” aumentard como consecuencia del cambio de dngulo, que implica una
determinada velocidad horizontal. Aunque el dngulo de alabeo no cambie, la direccién “y” se encuentra

afectada por el acoplamiento dindmico del dngulo de guifada.

Tabla 4.8 Anadlisis de la respuesta temporal de 6.

Modelo RiseTime (s) SettlingTime (s) Overshoot (%)
Matlab 0.4 2.1 21
Erle Copter 0.2 15 76

Los errores en dngulo y velocidad se recogen en la Figura 4.10 y, como se ha comentado anteriormente, las
mayores diferencias se encuentran durante el transitorio. Asi, el mayor error en dngulo entre ambos modelos
se produce cuando se desea que el dngulo de cabeceo vuelva a ser nulo y lo mismo ocurre con la velocidad
angular generada para conseguirlo. Esta gran diferencia en velocidad angular puede ser consecuencia, no
s6lo del mayor error en dngulo que genera mds perturbacion a la entrada del controlador en velocidad, sino
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también por la diferente dindmica y por el ruido de dispositivos electrénicos como las IMUs presentes el

modelo de Erle Copter.
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Figura 4.10 Error entre el modelo en Matlab y Gazebo para 6.

En este caso, los rotores “1” y “3” son los responsables del cambio de dngulo de cabeceo del vehiculo,
variando su empuje entre los limites razonables establecidos. Incluso si el mdximo dngulo de cabeceo es
requerido, los rotores no se encontrardn saturados en ningtin momento. La variacién del empuje en los rotores
“2”y “4” es debida a la pérdida de altitud y su aumento es relativamente pequeiio.
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Figura 411 Variacién de Empuje de los Rotores ante cambios en 6.

A la vista de los resultados, se deduce que el esquema de controladores de ArduPilot es un buen método
para el control del quadrotor desarrollado en este proyecto. A pesar de la diferente respuesta en pitch, ambos
modelos tienen en lineas generales la misma tendencia y estabilizan en pocos segundos al vehiculo. Cabria
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destacar también, las similitudes en el comportamiento de los 4ngulos de alabeo y cabeceo, la cual es evidente
no solo por el uso de ganancias muy similares en los controladores PID usados, sino también por la dindmica
que rige ambas direcciones.

4.3 Control del Yaw

4.3.1 Esquema de Control para Yaw

El esquema de control propuesto para controlar el dngulo de guifiada del quadrotor difiere respecto a los
presentados para las direcciones de alabeo y cabeceo. En lugar de fijar un objetivo para el dngulo, se establece
un valor para la velocidad de guifiada. De esta forma, el dngulo de guifiada queda anclado en el valor actual
cuando la sefial deja de actuar. Este esquema consta de un primer controlador PID, llamado RATE_YAW, que
a partir del error obtenido en velocidad de guifiada, genera la sefial de actuacién necesaria para cambiar la
velocidad de rotacién de los rotores. En un lazo de control superior, un segundo controlador sqrt_controller
con ganancia STB_YAW_P, calcula a partir del error en guiiada la velocidad angular objetivo. Esta se suma
a la velocidad angular prealimentada para introducirse en el lazo de control inferior. Por dltimo, cierran
el control en guifiada una ganancia ACRO_P y un integrador. Este tltimo calcula el dngulo de guifiada
objetivo y la velocidad prealimentada que irdn a los controladores STB_YAW y RATE_YAW. El modelo en
SIMULINK® se ha dibujado en la Figura 4.12.
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Figura 4.12 Esquema para el control del Yaw en SIMULINK® .

La entrada al sistema o velocidad yaw de referencia es multiplicada por una ganancia proporcional que
controla cémo de rdpido gira el drone en guifiada a partir del valor proporcionado por la referencia. Su valor
puede consultarse en la Tabla 4.9. Para poder trabajar con el esquema de control en guifiada, se han tenido
que discretizar las sefiales continuas en el tiempo mediante un mantenedor de orden cero, cuyo tiempo de
muestro es 7 = 0.01.

P=ACRO_YAW_P

) (4.40)
yaw_rate_ef; = Px g,

Si la aceleracion maxima en guiflada es mayor que cero, la velocidad deseada para el control en guifiada
vendrd condicionada por esta aceleracion, actualizdndose cada intervalo de tiempo. Por el contrario, si dicha
aceleracion fuera nula, entonces la velocidad deseada serfa igual a la velocidad angular de referencia a la
entrada del sistema y no habria que actualizarla, es decir, rate_ef_desired.z; = yaw_rate_ef,. Todo este
proceso tiene lugar en el bloque conocido como rate_ef_yaw_smooth

accel_yaw_max = ATC_ACCEL_Y_MAX

} (4.41)
if accel_yaw_max >0



66  Capitulo 4. Modo Stabilize

La velocidad limite determina el mayor incremento que puede experimentar la velocidad prealimentada en
cada instante de tiempo.

rate_change_limit = accel_yaw_max T 4.42)

Este incremento en velocidad, rate_change,, se obtiene como la diferencia entre la velocidad angular de
referencia y la velocidad de guifiada prealimentada del instante anterior. A su vez, tal diferencia en velocidad
se verd saturada por la velocidad angular limite.

rate_change, = yaw_rate_ef, — rate_ef_desired.z;_,
. . (4.43)
—rate_change_limit < rate_change, < rate_change_limit

Una vez obtenida la variacién de velocidad prealimentada, se actualiza dicha velocidad al nuevo valor
sumandole el incremento ya calculado.

rate_ef_desired.z; = rate_ef_desired.z;_ +rate_change, (4.44)

A partir de la velocidad requerida en ejes tierra, se obtiene el dngulo objetivo mediante la integracién de
esta velocidad y su resultado serd empleado para calcular el error en guifada. Este error viene dado como la
diferencia entre el 4ngulo de guifiada objetivo y el dngulo actual de drone. Posteriormente, se transformard a
un valor comprendido entre +180° y se hard uso del maximo error permitido para restringir su valor. Esta
saturacion en el error constituye un pardmetro interno proporcionado por ArduCopter y su valor vendrd dado
en centigrados.

angle_ef_error.z; = angle_ef_target.z;_| — C* Yg,

(4.45)
— 1000 < angle_ef_error.z; < 1000

Siendo C la constante establecida para pasar de radianes a centigrados. El dngulo yaw objetivo se actualiza
evitando superar la mdxima sobreoscilacion establecida en el error y se incrementa de acuerdo con la velocidad
de guinada prealimentada. Ademads, para obtener un resultado razonable se restringe su valor a un dngulo
comprendido entre £360°.

angle_ef_target_z; = angle_ef_error.z; +C* Yp, 4.46)
angle_ef _target.z; = angle_ef_target.z; +rate_ef_desired.z T '

Establecido el error en guifiada (angle_ef_error.z;)y la velocidad deseada o prealimentada (rate_ef_desired.z;),
se procede a realizar el cambio de ejes tierra a coordenadas del propio cuerpo.

angle_bf_error =W (ng) xangle_ef_error (4.47)

rate_bf_desired =W (ng) «xrate_ef_desired (4.48)

Una vez obtenido el error en guifiada (angle_bf_error.z;), expresado en coordenadas del propio cuerpo,
se pasa su resultado al bloque sqrt_controller_yaw. Este controlador es idéntico al ya visto anteriormente,
pero con la diferencia de que tanto su ganancia proporcional como su aceleracién caracteristica no coinciden
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con las ya establecidas para los dngulos de alabeo y cabeceo, por lo que su comportamiento serd distinto.

Tabla 4.9 Ganancias caracteristicas del controlador en Yaw y valores maximos.

Parametro Valor

ACRO_YAW_P 3 -

STB_YAW_P 6 -
ANGLE_MAX 3000 Centigrados
ATC_ACCEL_Y_MAX 18000 Centigrados /s

Al igual que en las secciones anteriores, se procede a calcular la velocidad angular mdxima permitida
en guifiada. Esta aceleracion es inferior a la ya vista para las direcciones horizontales del vehiculo, pues se
prioriza el control sobre los dngulo de alabeo y cabeceo frente al de guifiada. Este efecto puede apreciarse

también en el uso de una ganancia menor para esta direccién, dando lugar a una estabilizacién mads lenta.

Ademads, una velocidad de guifiada mayor provocaria un par mds elevado que podria saturar los rotores.

accel_max = (ATC_ACCEL_Y_MAX)/2
kp = STB_YAW _P
Asegura que 9000 < accel_max < 36000

rate_bf_target.z; = sqrt_control ler(angle_bf_error. i, kp, accel_max)

(4.49)

El estudio de su comportamiento para diferentes errores en dngulo que van desde los —30° a los 30° se
recoge en la Figura 4.13. La zona lineal tiene ahora un tamafio menor y comprende valores inferiores a
+2.5°. Igualmente, las velocidades madximas alcanzables a la salida se han reducido mds de la mitad si las
comparamos con las velocidades a la salida de los dngulo de alabeo y cabeceo. Esto se traducirfa en una
respuesta mds lenta del dngulo yaw ante cambios en las condiciones de referencia del mismo.

% Comportamiento del Sqrt.Controller en Actitud
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Figura 4.13 Respuesta del Sqrt_Controller ante entrada rampa del error en guifiada.
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A continuacion, se le suma a la velocidad objetivo calculada mediante el controlador en guifiada (rate_bf_target.z;),

la velocidad prealimentada obtenida previamente para dicha direccion.

rate_bf_target.z =rate_bf_target.z+rate_bf_desired.z (4.50)

Finalmente, a partir de la velocidad objetivo en guifiada, se calcula el error en velocidad angular como
la diferencia entre dicha velocidad objetivo y la velocidad actual del quadrotor. Este error es luego filtrado
antes de correr el controlador PID en guifiada, incluido en rate_bf_to_motor_yaw. Se obtiene asi una entrada
filtrada que serd introducida tanto en la parte proporcional como integral del controlador (inp 7,)> Y una
derivada filtrada que serd utilizada en la parte derivativa del mismo (dery,).

e, = rate_error_yaw = rate_bf_target.z —ry, 4.51)
T
It =
St = S s me FILT)
inpy, =inpy, |+ filt* (e, — i”pfk,l) (4.52)
filtx (e, —inp,, )
derk = ( K T fk_l

Filtrado el error y obtenida las entradas al controlador del lazo interno, la distintas partes del PID se
obtienen de forma idéntica a la ya descritas en la Subseccion 4.1.1. Para ello, se multiplica el error filtrado
por sus respectivas ganancias y se integra en el caso de la parte integral para después truncar su resultado
mediante el término /MAX. Las ganancias para este controlador se detallan en la Tabla 4.10, donde se puede
apreciar una mayor diferencia entre estos valores y los proporcionados por Ardupilot para los dngulos roll y
pitch. Esta mayor variacion se justifica por la diferencias existentes entre la dindmica en esta direccion y la
establecida para las otras direcciones. Finalmente, la salida total del controlador PID en guifiada es saturada,
tanto en sentido positivo como negativo, mediante un valor interno establecido por ArduPilot (£4500).

Tabla 4.10 Ganancias caracteristicas del controlador RATE_YAW.

Parametro Valor Observacion
RATE_YAW_P 0.40 Kp
RATE_YAW_I 0.04 Ki
RATE_YAW_D 0.004 Kd
RATE_YAW_IMAX 1000 IMAX
RATE_YAW_FILT_HZ (Hz) 5 FILT

La respuesta final en direccién yaw es la suma de las distintas partes del controlador PID.

salida_yaw = p; +1i, +d, (4.53)

4.3.2 Analisis de la Respuesta en Yaw

En primer lugar, se prueba el sistema formado por el controlador PID mds quadrotor en la direccién de
guifiada. Al igual que en las secciones anteriores, se introduce una velocidad escalén de 1°/s en la direccién
de guinada, dando como resultado la respuesta presentada en la Figura 4.14. De la gréfica, se deduce el poco
tiempo que tarda la velocidad angular del quadrotor en alcanzar la velocidad deseada, aproximadamente 0.6s,
y la pequefia oscilacién con la que lo hace, menos del 1 %. Igualmente, el dngulo de guifiada del vehiculo
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responde bien al cambio en velocidad establecido y la altitud, aunque decae debido fundamentalmente a la
variacién del dngulo, se consigue recuperar con el tiempo.

Evolucion de la Velocidad Angular (r)
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0 1 1 1 1 1 1 1 1 1
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Figura 4.14 Respuesta de r ante entrada escalén de 1°/s.

Aungque no se hayan representado tanto la actitud en alabeo como en cabeceo del vehiculo, estas no se verdn
afectadas por los cambios ocurridos en la velocidad de guifiada, y por consiguiente, la posicion horizontal
del quadrotor permanece sin variaciones.

A continuacion, se aplica el esquema de control completo a la direccién de guifiada en el modelo matematico
y se compara su respuesta con el modelo de Erle Copter. El experimento realizado en Gazebo consiste en
introducir varias sefiales escalon a través del canal 4, presentando la problemadtica de responder lentamente a
los PWM y con las desventaja de tener una gran oscilacion tanto en cabeceo como alabeo que desestabiliza al
vehiculo. Ademads, la emisora que controla la velocidad de guifiada en Gazebo no responde de forma instantdnea
a los cambios introducidos en velocidad, teniendo un sistema reacio a cambiar de direccion. El inconveniente
principal para modificar la guifiada es la elevada potencia necesaria para esta labor en comparacién con
cambios equivalentes en alabeo o cabeceo, pudiendo saturar los rotores cuando un determinado dngulo de
inclinacidn es requerido al mismo tiempo.

Tabla 4.11 Valores PWM en Gazebo y Velocidad y; Deseada.

Canal (rc) PWM Vgin C/9) Tiempo (s)
4 1600 6.3 0

4 1700 12.15 38.5

4 1800 19.33 58.6

4 1900 29.58 78.7

A partir de los datos en velocidad de guifiada proporcionados por la Tabla 4.11, se efecttia la correspondiente
prueba en SIMULINK® . Esta arroja resultados totalmente distintos al experimento realizado en Gazebo,
pues la aplicacién del esquema de control proporcionado por ArduPilot al modelo en MATLAB® | supone
estabilizar la velocidad de guifiada en mucho menos tiempo. Prueba de ello son los datos de tiempo y
oscilacién proporcionados en la Tabla 4.12, donde se observa la rapidez del sistema en MATLAB® para
alcanzar la velocidad deseada frente a la lentitud del mismo proceso en Gazebo.
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Tabla 4.12 Andlisis de la respuesta temporal de V3.

Modelo RiseTime (s) SettlingTime (s) Overshoot (%)
Matlab 0.3 2.1 44
Erle Copter 31 35 1

De la misma forma, el 4ngulo de guifiada tiene similar evolucién en ambos casos, llegando un momento en
que el d4ngulo en MATLAB® adelanta al de Gazebo, pues el primero alcanza la velocidad deseada en menos
tiempo. Por otra parte, la oscilacion en altitud tiene el mismo orden de magnitud para ambos modelos como
se deduce de la Figura 4.15, aunque existe una mayor oscilacion en Gazebo debida quizas al ruido de los
sensores.
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Figura 4.15 Respuesta de yz ante entradas escalén en guinada.

En la Figura 4.16, se representan las grandes oscilaciones en los dngulos de alabeo y cabeceo que han sido
comentadas previamente. Valores de hasta 20° son alcanzados en Gazebo mientras que dichos dngulos no se
encuentran afectados en el modelo de SIMULINK® . Esto viene a reafirmar las diferencias expuestas entre
ambos modelos para el control de la guifiada y en la repuesta inestable del vehiculo ante variaciones de la
misma.

Para cambiar la velocidad de guifiada, es necesario actuar simultdneamente sobre los cuatro rotores que
forman parte del vehiculo tal y como se observa en la Figura 4.17. El hecho de cambiar el dngulo de guifiada
supone un mayor empuje requerido por parte de los rotores. Estos se encontrardn en el limite de los valores
razonables establecidos y generardn una pérdida de control efectivo sobre el vehiculo.

Con el fin reducir las diferencias mas que evidentes en el angulo de guifiada, se podria dar un paso mas
lejos e implementar el bloque Stability Patch, recogido en [25]. Este bloque intenta gestionar la potencia
total del quadrotor cuando maniobras de alabeo, cabeceo y guifada estdn ocurriendo simultdneamente,
intentando ademds priorizar el mantenimiento de la altitud. En definitiva, da mayor relevancia al control de
la inclinacién o altitud del quadrotor, reservando la potencia minima necesaria para mantener la direccién o
rumbo establecido. La no inclusién de este bloque junto con las diferencias en el modelado dindmico del
vehiculo pueden ser las causantes de la diferente respuesta en guifiada.

Aunque el modelo de control disefiado para el dngulo de guifiada es bastante lento e introduce una importante
oscilacion en el sistema en el caso de Gazebo, no tendra un efecto negativo sobre el objetivo final de controlar
la posicién de la carga. La razén de ello, es que el control de la posicion depende fundamentalmente de los
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Figura 4.16 Respuesta de ¢ y 05 ante entradas escal6n en guifiada.
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Figura 417 Variacién de Empuje de los Rotores ante cambios en /.

angulos de cabeceo y alabeo. Por tanto, serd el disefio de estos controladores el que mas influya en el control
direccional de la carga.






5 Modo Alt-Hold

n el modo Alt-Hold o modo mantiene la altitud, se intenta estabilizar la altura del vehiculo en la posicién
fijada cuando los mandos se encuentran en la posicién intermedia o las entradas al sistema son nulas. La
actitud del quadrotor es controlada usando los esquemas de control propuestos en el Capitulo 4 y los mandos
o sefiales de referencia tendrdn un control directo sobre los dngulos de alabeo y cabeceo y la velocidad de
guifiada del mismo. Para mas informacién sobre este modo el lector es referido a [2].

Para la altitud, se ha optado por controlar directamente la velocidad de ascenso y descenso del quadrotor
siguiendo las pautas establecidas por ArduPilot en su versién Copter 3.3.1 26-Oct-2015. De esta forma,
cuando dicha velocidad es nula, el quadrotor mantiene la altitud a la que se encuentra independientemente
de su actitud. Para poder llevar a cabo esta tarea, se han desarrollado un conjunto de tres controladores
PID anidados en aceleracion, velocidad y posicion. El controlador ACCEL_Z, genera a partir del error
en aceleracion, la sefal de actuacion necesaria para cambiar el empuje total del quadrotor. El controlador
superior VEL_Z, calcula a partir de la diferencia entre la velocidad deseada y real, la aceleracion objetivo que
alimenta al lazo inferior. Por dltimo, el controlador POS_Z, fija la velocidad de referencia a partir del error
en altitud. Ademads, complementando a estos tres controladores, se encuentra un integrador que convierte
la velocidad vertical deseada en una altitud de referencia que alimentard a todo el sistema. Su modelo en
SIMULINK® se ha representado en la Figura 5.1.
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Figura 5.1 Esquema para el control de la altura en SIMULINK® .

Este Capitulo se dividird en dos apartados. En el primero, se detallan los pasos seguidos para el control de
la posicion vertical del quadrotor, desarrollando para ello los controladores PID en cascada y las limitaciones
impuestas a sus valores. En el segundo, se presentan los resultados obtenidos cuando se desea actuar sobre
aceleracion, velocidad y posicion del quadrotor y, finalmente, la respuesta completa del sistema en velocidad
vertical. Estos resultados finales se compararan con los obtenidos para el modelo en Gazebo de ErleCopter.
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5.1 Esquema de Control para Alt-Hold

En primer lugar, se establecen las velocidades de ascenso y descenso médximas junto con la aceleracion,
expresadas en cm/s y cm/ s respectivamente. Estas variables seran usadas a lo largo de todo el proceso de
control de la altitud, por lo que se estableceran al principio y no tendrdn que ser llamadas de forma reiterativa.
La variable l6gica, flags_speed_updown_cms, seré la encargada de activar el cdlculo de las mismas.

if flags_speed_updown_cms ==
[speed_down_cms,speed_up_cms| = set_speed_z(—PILOT_VELZ_MAX,PILOT _VELZ MAX)
accel_z_cms = set_accel_z (PILOT_ACCEL_Z)
flags_speed_updown_cms =0

end
5.1

Tanto la velocidad como la aceleracion tendran asignados unos valores por defecto que pueden ser iguales o
o distintos de los introducidos por el usuario mediante el APMPlanner. Los pardmetros PILOT _VELZ_MAX
y PILOT _ACCEL_Z pueden consultarse en la Tabla 5.1 y son establecidos como modificables en el APM-
Planner. El comportamiento de la funcién set_speed_z puede consultarse en el Cédigo 5.1 y, en resumen,
reasigna los valores proporcionados por el usuario a las variables que representan la velocidad 1imite.

Codigo 5.1 Cddigo para establecer las velocidades de ascenso y descenso méximas.

function [speed_down_cms, speed_up_cms] = set_speed_z(speed_down, speed_up)

# Asigna valores por defecto a las welocidad de ascenso y descenso.
speed_down_cms = -150;
speed_up_cms = 250;

/ Asegura que speed_down sea siempre negativa

speed_down = -abs(speed_down) ;

if abs(speed_down_cms-speed_down) > 1 | abs(speed_up_cms-speed_up) > 1
4 Establece el nuevo valor para la velocidad de descenso mdzima
speed_down_cms = speed_down;
4 Establece el nuevo wvalor para la velocidad de ascenso mdzima
speed_up_cms = speed_up;

end

La funcién setr_accel_z es similar a la anterior y su objetivo es sustituir la aceleracion méaxima establecida
por defecto y asignarle la proporcionada por el usuario. Su cédigo se puede consultar en 5.2.

Codigo 5.2 Cdédigo para establecer la aceleracién maxima.

function accel_z_cms = set_accel_z(accel_cmss)

/ Define la aceleracidn por defecto
accel_z_cms = 250;

if abs(accel_z_cms-accel_cmss) > 1
4 Establece el nuevo valor para la aceleracidn vertical
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accel_z_cms = accel_cmss;

end

Una vez asignadas la velocidad y aceleracién maximas, se ejecuta el bloque set_alt_target_from_climb_rate
y se ajusta el objetivo de subida o bajada usando la velocidad de entrada, climb_rate. z;. Esta viene expresada
en centimetros por segundo y se encuentra discretizada en el tiempo. Ademds, la altitud actual no deberd
ser movida mds rdpido que la velocidad de ascenso y descenso establecidas, y la distancia restringida en
direccion vertical no deberd superarse en ningtin caso.

Para conseguir la altitud objetivo, se define el diferencial de aceleracion jerk_z como aquel que permite

alcanzar la aceleracion requerida en el tiempo establecido por la variable interna Poscontrol_Jerk_Ratio.

Esta constante viene dada internamente en el c6digo y su valor es igual a 1, es decir, busca conseguir dicha
aceleracién en aproximadamente un segundo.

jerk_z = accel_z_cms x Poscontrol_Jerk_Ratio (5.2)

A partir de jerk_z, se calcula la aceleraciéon maxima en direccidn vertical y se busca que no sobrepase
el valor de la aceleracién calculada en 5.1. Esta vendra dada como la raiz cuadrada de una diferencia en
velocidad por un diferencial de aceleracion. La aceleracién transitoria obtenida se empleara solo en el cdlculo
de la altitud objetivo, utilizdndose accel_z_cms para los restantes casos.

accel_z_max; = \/2 * |vel_desired.zk,1 — climb_mte.zk‘ x jerk_z (5.3)

accel_z_max; = min (accel_z_cms,accel _z_maxy,)

A su vez, se va actualizando la aceleracién dltima para cada intervalo de tiempo transcurrido, teniendo
en cuenta el jerk_z previamente establecido. Se establece que esta nueva aceleracion no supere nunca la
aceleracion maxima calculada en 5.3, es decir, ird creciendo de acuerdo con jerk_z hasta alcanzar el limite
dltimo establecido.

accel_last.z, = accel_last.z,_, + jerk_zxT
— k — k—1 T JerK_ (5.4)

accel_last.z;, = min (accel_z_maxy, accel_last.z;)

Siendo T = 0.01 el intervalo de tiempo transcurrido entre una llamada y otra de la funcién. Obtenida la
aceleracion requerida, se define la velocidad de cambio que serd empleada para restringir la velocidad vertical
de entrada al sistema. Se obtiene asi la velocidad prealimentada que serd sumada a la salida del controlador
sqrt_controlller en altitud.

vel_change_limit, = accel_last.z; T
vel_desired.z; = climb_rate.z; (5.5)

vel_desired.z;_| —vel_change_limit, < vel_desired.z;, < vel_desired.z;_, +vel_change_limit,

A partir de la velocidad prealimentada, la posicion objetivo se obtiene mediante la integracion de la misma
en el tiempo. El valor resultante serd empleado para calcular el error en altitud y asi poder controlar la
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direccién vertical del vehiculo.

pos_target.z;, = pos_target.z,_, +vel_desired.z; T (5.6)

Como paso previo a calcular la diferencia de altitud, se procede a obtener las restricciones en distancia
establecidas para el error. Estas dependerdn no solo de la velocidad y aceleraciéon méaximas fijadas para el
drone en direccion vertical, sino también de la ganancia proporcional.

if flags_recalc_leash.z ==1
leash_up_z = calc_leash_length(speed_up_cms,accel_z_cms,POS_Z_P)
leash_down_z = calc_leash_length(—speed_down_cms,accel_z_cms,POS_Z_P) 5.7
flags_recalc_leash.z =0

end

Estas restricciones en longitud pueden interpretarse como la distancia limite por encima de la cual se
superaria la maxima velocidad vertical permitida para el quadrotor (speed_cms = POS_Z_P xleash_length).
Siguiendo con las unidades establecidas, su cdlculo se realizard en centimetros en lugar de metros.

Cadigo 5.3 Cddigo para calcular las restricciones horizontales y verticales.

function leash_length=calc_leash_length(speed_cms, accel_cms, kP)

/4 Chequea la wvalidez de la aceleracion.

4 El wvalor 50 cm/s"2 es un pardmetro interno proporcionado por ArduCopter
if accel_cms <= 0
accel_cms = 50;

end
4 Evita dividir por cero y gamancia megativas.
if kP <= 0
leash_length = 100; 4 Fija la restriccion a 1 m
end

4 Calcula el tamafio de la Testriccion
if speed_cms <= accel_cms / kP
Z El tamafio de la restriccidn estard basado en la velocidad cuando se
estd cerca
leash_length = speed_cms / kP;
else
% La distancia restringida crece como la ratz cuadrada de la
4 wveloctidad cuando se requiere cubrir distancias mayores
leash_length = (accel_cms / (2%kP*kP)) + (speed_cms*speed_cms / (2%
accel_cms)) ;
end
4 Asegura que el tamafio sea al menos de 1 metro de largo
if leash_length < 100
leash_length = 100;
end

A partir de la altitud objetivo generada por el bloque superior, pos_target.z;, se calcula el error en altitud
como la diferencia entre la altitud objetivo y la actual del drone. Su valor vendra dado en centimetros y sus
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expresiones se encuentran en pos_to_rate_z.

pos_error.z, = pos_target.z; — g, (5.8)

Con el fin de evitar que la diferencia de altitud se aleje mucho de la actual, se restringe su valor mediante
la distancia superior (leash_up_z) e inferior (leash_down_z) establecidas.

if pos_error.zy > leash_up_z
pos_target.z;, = zp, +leash_up_z

5.9
pos_error.z; = leash_up_z
end
if pos_error.z; < —leash_down_z
os_target.z, = Zp, — leash_down_z
14 get. 2y Bk (5.10)

pos_error.z;, = —leash_down_z

end

El control de la altitud se efectia mediante el sqrt_controller, el cual ha sido ya estudiado en la Subsec-
cién 4.1.1 para el dngulo roll. Este controlador tendrd en lineas generales la misma tendencia tanto para la
posicién como para la actitud y, a partir del error en altitud, calcula la velocidad objetivo que alimentara al
controlador en velocidad del lazo interno. La expresion de la aceleracion empleada se puede consultar en
férmula 5.1 y el valor de la ganancia proporcional en la Tabla 5.1.

Tabla 5.1 Ganancias caracteristicas del control en altitud y valores maximos.

Parametro Valor Observacion
POS_Z_ P 1 -
VEL_Z_P 5 -
PILOT_VELZ_MAX 250 cm/s
PILOT_ACCEL_Z 250 cm/s?
vel_target.z, = sqrt_controller(pos_error.z;,,POS_Z_P,accel_z_cms) 5.11)

Con el fin de visualizar el comportamiento que tiene este controlador cuando es usado en altitud, se
realiz6 una prueba en bucle abierto para diferentes valores del error. Estos crecian en el rango de +2.5m,
que se corresponde con el intervalo entre las distancias limite superior e inferior. A la vista de los resultados
de la Figura 5.2, estd claro que el comportamiento del sqrt_controller es el de un controlador P. Este
comportamiento es debido no solo a las restricciones en distancia, sino también a los valores de aceleracién
mdéxima y ganancia que se le han asignado.

Obtenida la velocidad objetivo, se le suma ahora la velocidad deseada o prealimentada generada en la
expresion 5.5. Su resultado serd finalmente la velocidad objetivo buscada.

vel_target.z;, = vel_target.z; + vel_desired.z; (5.12)

El célculo del error en velocidad y la aceleracion generada, se llevaran a cabo en el bloque conocido
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Comportamiento del Sqrt.Controller en Altitud
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Figura 5.2 Respuesta del Sqrt_Controller ante entrada rampa del error en altitud.

como rate_to_accel_z. Se comenzara verificando la validez de la velocidad vertical objetivo, vel_target.z,
de acuerdo con los limites establecidos por ArduCopter para la misma. La méxima velocidad de ascenso
permitida vendrd dada por la variable speed_up_cms y su minimo valor de descenso por la constante
speed_down_cms, calculadas ambas en la expresion 5.1.

if vel_target.z; < speed_down_cms
vel_target.z, = speed_down_cms (5.13)

end

if vel_target.z; > speed_up_cms
vel_target.z;, = speed_up_cms (5.14)
end

La aceleracion prealimentada se calcula como la diferencia entre la velocidad objetivo actual y la velocidad
objetivo del instante anterior. Esta se sumara posteriormente a la aceleracién objetivo, obtenida a partir del
error en velocidad, y alimentardn conjuntamente al controlador PID en aceleracion.

if T>0
accel_feedforward.z, = (vel_target.z, — vel_last.z)/T

else (5.15)
accel_feedforward.z; =0

end



5.1 Esquema de Control para Alt-Hold

79

La variable vel_last.z almacena la velocidad objetivo actual para poder ser usada en la préxima iteracion.

Su actualizacién es necesaria para poder calcular la aceleracién prealimentada.

vel_last.z =vel_target.z, (5.16)

El error en velocidad se obtiene ahora como la diferencia entre la velocidad objetivo que se viene utilizando
y la velocidad vertical del drone actual. Ademads, este error se resetea nada mds llamar al controlador, evitando
asf acumular posibles errores provenientes de otros procesos.

if flags_reset_rate_to_accel.z ==1
vel_error.z; =0
flags_reset_rate_to_accel.z =0
(5.17)
else
vel_error.z;, = vel_target.z, — Zp;

end

Donde Zp;, se ha multiplicado previamente por 100 para pasar de metros a centimetros y, ademds, se ha
discretizado en el tiempo para poder operar con ella. A partir del error en velocidad, la aceleracién objetivo
en direccion vertical se calcula como el producto de dicho error por la ganancia proporcional correspondiente
(VEL_Z_P), cuyo valor puede consultarse en la Tabla 5.1.

accel_target.zy =VEL_Z_Pxvel_error.z;, (5.18)

Para finalizar con el control de la velocidad vertical, se suma a la aceleracion objetivo, la aceleracién
prealimentada calculada previamente en la expresion 5.15.

accel_target.z; = accel_target .z +accel_feed forward. z;, (5.19)

Una vez establecida la aceleracion vertical objetivo (accel_target.z;) y tras discretizar dicha sefial en el
tiempo mediante un mantenedor de orden cero, se efectda el cdlculo del error en aceleracion. Este vendra
dado en cm/ s> en correspondencia con las unidades con las que trabaja el controlador ACCEL_Z, contenido
en el bloque accel_to_throttle.

accel_error.z;, = accel_target.z, —Zp; (5.20)

Donde Zg, es la aceleracion real del vehiculo en el instante k.

A partir de la diferencia entre la aceleracién objetivo y la actual, se obtiene las entradas al controlador PI.

Sélo la entrada derivativa serd filtrada siguiendo el procedimiento descrito en la ecuacién 4.21, aunque su
efecto sobre el empuje total serd nulo debido a que su coeficiente derivativo también lo es.

La parte proporcional se obtiene multiplicando el error en aceleracién por una ganancia proporcional cuyo
valor se recoge en la Tabla 5.2.

p.2, = Kpxaccel_error.z; (5.21)

La parte integral se calcula integrando el error de forma discreta y multiplicando posteriormente su valor
por una ganancia integral (Ki). Su resultado es limitado por la constante (IMAX), evitando asi un empuje



80  Capitulo 5. Modo Alt-Hold

Tabla 5.2 Ganancias caracteristicas del controlador ACCEL_Z.

Parametro Valor Observacion
ACCEL_Z_P 0.5 Kp
ACCEL_Z_1 1 Ki
ACCEL_Z_D 0 Kd
ACCEL_Z_IMAX 800 IMAX
ACELL_Z_FILT_HZ (Hz) 20 FILT

muy elevado que pueda provocar que los rotores se encuentren saturados.

i.zp =i.2k_1 +Kixaccel_error.z; T

. (5.22)
Asegura que —IMAX <i.zp <IMAX

Siendo 7" = 0.01 el tiempo de muestreo del controlador discreto. Finalmente, al resultado calculado por el
controlador PI, se le suma el throttle de equilibrio obtenido como el producto de la masa total del cuerpo
(mp) por la gravedad (g).

throttle_hover = g xmp * 100 (5.23)
thr_out; = p.z;, +1.z, +throttle_hover '

Esta salida es enviada directamente a las ecuaciones dindmicas del vehiculo y se multiplica por una ganancia
proporcional para poder transformar dicha salida en una fuerza compatible con el sistema de ecuaciones. Su
valor es F, = 0.01, y es equivalente a pasar de centimetros a metros.

5.2 Analisis de la Respuesta en Alt-Hold

Una vez obtenidas las expresiones que permiten el control de la altitud del vehiculo, se realiza el andlisis de los
distintos bloques que componen el esquema desarrollado previamente. Para estudiar el comportamiento de la
aceleracion vertical, se introduce una entrada escal6n de 1m/ 52 y se dejan nulas las entradas en alabeo, cabeceo
y guifiada del Stabilize. Obviamente, los bloques afectados por la entrada escaldn son el accel_to_throttle y
el subsistema que contiene las ecuaciones dindmicas del drone.

La respuesta de la aceleracion se ha dibujado en la Figura 5.3, y se han representado también la velocidad
y posicion vertical del vehiculo. La aceleracion deseada es alcanzada en aproximadamente 4s y sin oscilacion.
Este controlador PI, genera una respuesta muy rdpida debido a la parte proporcional, luego esta componente
disminuye al decaer el error y comienza a actuar la parte integral algo mds lenta. La actitud del drone no se
ha representado debido a que no se ve alterada por cambios en la altitud y lo mismo ocurre con la posicién
horizontal del mismo.

Para el seguimiento de la velocidad vertical, se ha empleado bdsicamente un controlador P cuyo funcio-
namiento se recoge en el bloque rate_to_accel_z. Igualmente, se ha introducido una velocidad vertical de
1m/s, manteniendo nulas el resto de entradas al sistema. Se estudia asi el comportamiento conjunto de los
controladores en velocidad y aceleracién vertical.

Los resultados se han presentado en la Figura 5.4, y se observa una rapida respuesta de la velocidad que
alcanza la referencia en menos de 1s y con una oscilaciéon no muy grande (15 %). Las velocidades maximas
de 2.5m/s son alcanzadas sin que los rotores lleguen a saturarse en ningtin momento. La aceleracién aumenta
hasta alcanzar la velocidad deseada y luego disminuye hasta hacerse nula como cabria de esperar. Sefialar
también, que tanto la posicién horizontal del quadrotor como la actitud del mismo no se ven afectadas por
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Figura 5.3 Respuesta de 75 ante entrada escalén de 1m/s>.

los cambios en la velocidad de ascenso o descenso que pudieran tener lugar.
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Figura 5.4 Respuesta de 75 ante entrada escalén de 1m/s.

A la vista de los resultados, queda claro que se podria controlar la velocidad vertical del vehiculo usando
un controlador en velocidad junto con uno en aceleracion. Sin embargo, para poder mantener la altitud y
que esta se encuentre en una posicion fija cuando deje de actuar la sefial de control, es necesario colocar un
controlador de posicidn superior para tal misién. Este se encuentra en el bloque pos_to_rate_z y para ver su
integracion con el resto de bloques, se introduce una entrada escalén de 1m en el sistema.

La respuesta en altitud estd representada en la Figura 5.5 y genera muy buenos resultados dado que
se consigue alcanzar la posicion requerida en poco tiempo (2s) y sin oscilacién. Por otra parte, tanto la
velocidad como la aceleracién vertical aumentan en concordancia con el desplazamiento de ascenso para
luego disminuir una vez que se ha alcanzado la posicidn vertical deseada. Ademds, el valor mdximo alcanzado
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por la velocidad se encuentra dentro del limite razonable establecido para la misma y aunque la diferencia de
altitud sea muy grande, no se podrd ascender a mds de 2.5m/s.
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Figura5.5 Respuesta de z; ante entrada escalén de 1m.

Para finalizar esta seccion, se realiza una comparacién gréfica entre el modelo no lineal desarrollado en el
Capitulo 2 y el modelo en Gazebo de ErleCopter para varias entradas escalén. Debido a la simplificaciones
tomadas en la obtencién del modelo dindmico del drone, serd dificil que su respuesta coincida plenamente
en el tiempo con la del modelo de ErleCopter. Asi pues, se busca que sean lo més parecidas posibles dado
que que se ha desarrollado el mismo procedimiento empleado por ArduPilot para el control de su altitud.
La prueba en Gazebo se ha llevado a cabo para varios valores de la emisora o PWM que generan a su vez
distintos valores de velocidad de ascenso. En la Tabla 5.3 se puede consultar la correspondencia entre los
anchos de pulso y la sefial de referencia generada.

Tabla 5.3 Valores PWM en Gazebo y Velocidad zz Generada.

Canal (rc) PWM climb_rate.z; (m/s)  Tiempo (s)
3 1600 0.43 0

3 1650 0.81 11.4

3 1700 1.12 20.5

3 1500 0 31.9

Para el modelo en SIMULINK® se introdujeron las velocidades de ascenso presentadas en la Tabla 5.3,
de forma que para cada intervalo de tiempo transcurrido se activa la sefial escalén correspondiente. Al
igual que en los casos anteriores, en la Figura 5.6 se representan la posicion, la velocidad y la aceleracién
vertical resultantes de las pruebas realizadas en Simulink y Gazebo. Ni la posicién horizontal ni la actitud
del quadrotor se han representado, ya que los cambios en la velocidad de ascenso no influirdn en dichas
magnitudes.

Como se deduce de la figura anterior, los dos modelos de quadrotor alcanzan la velocidad de ascenso
deseada en muy poco tiempo, aunque presentan diferentes caracteristicas temporales. Asi, el modelo en
Gazebo de ErleCopter adquiere la velocidad objetivo en un tiempo menor que el modelo desarrollado en
SIMULINK® una vez que se ha estabilizado el drone. También se observa una inevitable oscilacién de ambas
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Figura5.6 Respuesta de 7 ante varias entradas escaldn.

respuestas en torno a la referencia y un tiempo adicional para armar motores en el caso de ErleCopter. Este
arranque de motores tiene un efecto perjudicial sobre la aceleracion que oscila de forma muy rapida por lo
que se tarda mds en despegar y ponerse en vuelo. La Tabla 5.4, recoge los tiempos de subida, establecimiento
y la sobreoscilacién de la respuesta, constatando también las diferencias existentes entre los modelos en
SIMULINK® y ErleCopter.

Tabla 5.4 Analisis de la respuesta temporal de z.

Modelo RiseTime (s) SettlingTime (s) Overshoot (%)
Matlab 0.8 4 12
Erle Copter 0.5 7 10

Por otra parte, el incremento de altitud del modelo en SIMULINK® comienza siendo muy similar al del
modelo en Gazebo, pero a medida que crece el tiempo y la velocidad de ascenso aumenta, la diferencia en
posicién se hace cada vez mayor debido en parte a la acumulacién de errores. Prueba de ello es la Figura 5.7,
donde puede verse un error inicial nulo que va creciendo hasta alcanzar practicamente los 2m, justo cuando
la velocidad deja de actuar. En cambio, las mayores diferencias en velocidad y aceleracion vertical tienen

lugar durante el transitorio, es decir, cuando se produce un cambio en las velocidades de ascenso y descenso.

Estas desapareceran al estabilizarse la velocidad en un determinado valor, haciéndose nula la aceleracion.

En la Figura 5.8, se representa la variaciéon de empuje que experimentan los cuatro rotores debido a
cambios en la velocidad de ascenso y descenso del vehiculo. Obviamente, todos los rotores actian al unisono
aumentado su velocidad de rotacion hasta alcanzar la velocidad vertical deseada, relajandose posteriormente
una vez que el régimen permanente ha sido establecido. Como se deduce de la imagen anterior, sus valores
de sustentacion se encuentran dentro de los limites razonables e incluso para la velocidad maxima de ascenso,
sigue ddndose el mismo resultado. Es decir, en ningtin caso se producird la saturacién de los mismos con la
consiguiente pérdida de control sobre el quadrotor.

Por tltimo, sefalar que la respuesta del sistema quadrotor mds modo Alt-Hold es simétrica, es decir, se
obtendrian los mismos resultados considerando velocidades de descenso o negativas. Por tanto, daria lo
mismo subir o bajar y cambiaria tinicamente el signo de la distintas variables presentes.

Los controladores desarrollados en este capitulo son extensivos al vehiculo en modo vuelo, y no consideran
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la puesta en funcionamiento del modo Alt-Hold o el caso de aterrizaje. Estas situaciones son mds complejas
de modelar y se dejan para futuros proyectos. De hecho, en la Figura 5.6 se muestra lo costoso del arranque y
las multiples oscilaciones experimentadas por el vehiculo en Gazebo hasta alcanzar la velocidad deseada en
pleno vuelo.



6 Modo Loiter

I modo Loiter o modo revoloteo pretende establecer la posicién horizontal del quadrotor controlando
directamente su velocidad en direccién horizontal. Para poder llevar a cabo esta tarea hace uso de los
controladores desarrollados para el modo Stabilize en el Capitulo 4, considerando velocidad de prealimen-
tacién nula, y de los controladores presentados para el modo Alt-Hold en el Capitulo 5. De esta forma, se
busca conseguir la posicién deseada mediante una serie de controladores PID anidados que incluyen los del
modo Stabilize.

En este modo, el usuario controla la direccién “x” del vehiculo a través del mando encargado de controlar
el angulo de cabeceo y la direccién “y” del mismo mediante el mando de alabeo. El control de la guifiada
y de la altitud se realizan de forma idéntica al modo Alt-Hold, es decir, usando los respectivos mandos de
guifada y de throttle. Para obtener una informacién mas completa sobre este modo de vuelo, el lector es
referido al enlace [15].

El empleo del modo Loiter requiere la adaptacién de los algoritmos de control desarrollados por ArduPilot
al modelo en SIMULINK® que se viene empleando. Estos se basan en la versién Copter 3.3.1 26-Oct-2015
para Gazebo. Una de las caracteristicas de este modo es que las sefiales de actuacion generadas a la salida
del modo Loiter, alimentan a su vez las entradas del Stabilize. El bloque encargado de transformar las
aceleraciones lineales en dngulos de referencia es el conocido como accel_to_lean_angles.

El esquema de control que rige la posicién horizontal consta de una serie de controladores anidados
que realizan las funciones propias de un controlador PID, aunque con algunas variaciones. El controlador
Rate_Loiter calcula a partir del error en velocidad horizontal, la aceleracién necesaria que serd transformada
en angulo de alabeo o cabeceo. Por su parte, el controlador Loiter superior transforma la diferencia de
posicién en velocidad hacia el objetivo que alimenta a su vez al controlador Rate_Loiter. Finalmente, un
integrador transforma la velocidad horizontal deseada en posicion objetivo, manteniendo el quadrotor su
posicion actual si la velocidad de entrada es nula. El esquema de control aplicado en SIMULIN K® puede
verse en la Figura 6.1.

6.1 Esquema de Control para Loiter

(A1)

Dado que este esquema de control serd idéntico tanto para la direccién “x” como para la direccién “y”, se
formula el problema de control en ambas direcciones a la vez. El primer bloque, desired_vel_to_pos, emplea
la velocidad deseada para mover el quadrotor hacia la posicion objetivo. Por tanto, las entradas al sistema

[Tt} [T}

vendrdn determinadas por las velocidades deseadas en direccion “x” e “y”, vel_desired.x; y vel_desired.y;.
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Figura 6.1 Esquema para el control de la posicién en SIMULINK® .

Antes de comenzar con el célculo de la posicién objetivo, se obtienen las restricciones en distancia
horizontal o error que serdn empleadas en los sucesivos bloques.

speed_cms = WPNAV_LOIT _SPEED ©.1)
accel_cms = WPNAV_LOIT_MAXA '

Los valores de la velocidad horizontal mdxima (speed_cms), de la aceleracion limite (accel_cms) y de
la ganancia proporcional se recogen en la Tabla 6.1 y generan la restriccién en distancia impuesta para la
direccion horizontal. La funcién calc_leash_length es idéntica a la ya presentada para el error en altitud y su
c6digo puede consultarse en 5.3.

if flags_recalc_leash.xy ==
leash = calc_leash_length (speed_cms,accel_cms,POS_XY _P)
(6.2)
flags_recalc_leash.xy =0

end

Obtenida la distancia limite, se actualiza la posicidn objetivo a partir de su posicion inicial y se integra en el
tiempo. La velocidad deseada serd la que establezca el cambio de posicion y se discretiza con periodo 7= 0.01
para poder generar una sefial compatible con el sistema. El pardmetro flags_reset_desired_vel_to_pos es el
encargado de activar el cdlculo del 4ngulo objetivo al comienzo de la simulacidn.

if flags_reset_desired_vel_to_pos ==

pos_target.x; = xg* 100

pos_target.y; = ypq* 100

. flags_reset_desired_vel_to_pos =0 63)
pos_target.x; = pos_target.x;_ +vel_desired.x; x T
pos_target.y, = pos_target.y,_| +vel_desired.y, * T

end

(&R

PsiB
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El control de la posicion horizontal del vehiculo se realiza en el siguiente bloque, llamado pos_to_rate_xy.

En él, se transforma el error en posicién horizontal a una velocidad objetivo que debera ser seguida por el

[Tt}

quadrotor. En primer lugar, se calcula el error en distancia tanto para la direccién “x” como para la direccién

[T

y-.

POS_error.x; = pos_target.x; — Xg;

(6.4)
pOS_error.y, = pos_target.y, — g

Donde las posiciones xp, € yg,, hacen referencia a la posicién actual del quadrotor y serdn expresadas
tanto en centimetros como en tiempo discreto. A continuacion, se calcula la distancia total hacia el objetivo y
se compara con la restriccién horizontal obtenida en la expresion 6.2.

distance_to_target; = \/ (pos_error.x;)* + (pos_error. y, )? (6.5)

Si esta distancia es mayor que la restriccién horizontal impuesta, entonces se limita la posicion objetivo
para tener una distancia razonable a la posicion actual del vehiculo y, en consecuencia, se recalcula el error
en distancia para lo nuevos valores.

if distance_to_target, > leash & distance_to_target;, >0

DOS_error. x;

os_target.x, = xg, + leashx —
p & k Bk distance_to_target,

pos_error.yy

os_target.y, = +leash * —
poS_tArget-yi = Yk distance_to_target,,

(6.6)
DOS_error.x; = pos_target.x; — X,

POS_error.y, = pos_target.y; — yp,

distance_to_target; = leash
end

Tabla 6.1 Ganancias caracteristicas del control en posicién y valores maximos.

Parametro Valor Observacion
POS_XY_P 1 -
WPNAV_LOIT_SPEED 1000 cm/s
WPNAV_LOIT_MAXA 250 cm/s*

Una vez actualizado el error, se busca la distancia lineal (LD) que establece la condicién para el cdlculo de
la respuesta lineal o cuadrética segtin corresponda. Para ello, se sigue un procedimiento similar al desarrollado
para la obtencién de la respuesta en el controlador sqrt_controller.

B accel_cms
2% (POS_XY_P)*

6.7)

Si el error total es mayor que la distancia lineal, se procede entonces al calculo de la respuesta cuadratica
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como el producto de la aceleracion por el exceso de distancia respecto al punto de transicidn. Si por el
contrario se estd cerca del objetivo, se obtiene la velocidad objetivo como el producto lineal de una ganancia
por el error en posicion.

if distance_to_target;, > 2+ LD

vel_sqrt, = \/2xaccel_cms  (distance_to_target, — LD)

0S_error. x
vel_target.x;, = vel_sqrt; * Pos k

distance_to_target,,
DOS_error.y; (6.8)
distance_to_target,,

vel_target.y, = vel_sqrt; *

else
vel_target.x; = POS_XY_P* pos_error.x;
vel_target.y;, = POS_XY_P x pos_error.y,,

end

Para finalizar con el cdlculo de la velocidad objetivo se escala la velocidad objetivo dentro de los valores
maximos admisibles. Otra opcién posible, serfa actualizar la velocidad objetivo afiadiéndole la velocidad
prealimentada utilizada en la bisqueda de la posicién objetivo, vel_desired. x; y vel_desired.y, respectiva-
mente. La adicion de esta variable daba lugar a una velocidad horizontal mds distante de la generada por el
modelo de quadrotor en Gazebo, por lo que se deseché considerar la velocidad prealimentada en este caso.

La velocidad objetivo total vuelve a ser la raiz de 1a suma de los cuadrados de la velocidad en cada direccion.

vel_total, = \/(vel_target.xk)2 + (vel_target.y;)? (6.9)

Y si la velocidad resultante es mayor que la médxima velocidad permitida, entonces la velocidad en cada
direccidn se calcula restringiendo su valor al intervalo establecido por la maxima velocidad.

if vel_total; > speed_cms

vel_target.x
vel_target.x;, = speed_cms * vertargel -y
vel_total,,
(6.10)
vel_target.y,
vel_target.y, = speed_cms ¥ —————=
vel_total,

end

Conocidas las velocidades objetivo en direccién horizontal, la aceleraciéon correspondiente se obtiene
tras ejecutar el lazo interno conocido como rate_to_accel_xy. Este bloque realiza la misma funcién que un
controlador PI, a cuya salida se le suma una aceleracion prealimentada que ha sido calculada previamente.
Su resultado se enviard a un bloque inferior que adapta las aceleraciones producidas en ambos ejes, a dngulos
de inclinacién compatibles con los controladores del modo Stabilize.

Antes de comenzar con el cdlculo propio de la aceleracion objetivo, se actualizan las variables internas que
serdn empleadas en la obtencidén de esta aceleracion. Estas variables serdn la velocidades tltimas, donde se
almacenan las velocidades objetivo correspondientes al instante de tiempo que se esté ejecutando y que serdn
usadas en la préxima llamada a la funcién. El pardmetro flags_reset_rate_to_accel.xy es el encargado de
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Tabla 6.2 Ganancias caracteristicas del controlador VEL_XY.

Parametro Valor Observacion
VEL_XY_P 1 Kp
VEL_XY_I 0.5 Ki
VEL_XY_IMAX 1000 IMAX
VEL_XY_FILT_HZ (Hz) 5 FILT

iniciar dicha asignacién inicial, por lo que valdrd 1 nada mds comenzar a ejecutar el programa.

if flags_reset_rate_to_accel.xy ==1
vel_last.x;, = vel_target.x;
vel_last.y, = vel_target.y, (6.11)
flags_reset_rate_to_accel.xy =0

end

Seguidamente se actualiza la aceleracion prealimentada a partir de la diferencia de velocidad existente entre
la velocidad objetivo actual y la del instante anterior. Esta aceleracion se sumard a la salida del controlador
PI y valdra cero nada mds comenzar el proceso.

(vel_target.x; —vel_last.x;)

T
(vel_target.y, —vel_last.y;)

T

accel_feedforward.x, =

(6.12)
accel_feed forward.y, =

Calculada la aceleracion deseada, se almacena en la velocidad tltima, la velocidad actual para la préxima
iteracion.

vel_last.x; | = vel_target.x;

(6.13)
vel_last.y, | = vel_target.y;

Y se procede a calcular el error en velocidad horizontal para obtener asf la entrada al controlador PI. Esta
entrada se filtra nada més introducirse en el sistema para minimizar el efecto de los posibles errores en la
sefial de entrada.

vel_error.x; = vel_target.x; —Xp;

. (6.14)
vel_error.y, = vel_target.y, —Yp;

Los valores del filtro a la entrada y los de las ganancias proporcionales del controlador pueden ser
consultados en Tabla 6.2. Ademads, serdn los mismos para cada direccién horizontal dada la simetria del
quadrotor, lo que se traduce en una dindmica muy similar para ambos ejes perpendiculares.

(2xmw«FILT)*T
2xm*xFILT)+«T +1

filt_alpha = (6.15)
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input_filt_change.x; = (vel_error.xk — input.xkfl) * filt_alpha 6.16)
input.x; = input.x;_; +input_filt_change.x; '

input_filt_change.y, = (vel_error.yk — input.ykfl) x filt_alpha 6.17)
input.y, = input.y,_| +input_filt_change.y, '

La parte proporcional es el resultado de multiplicar la entrada al controlador por la ganancia proporcional
correspondiente (Kp = VEL_XY_P).

vel_p.x;, = input.x;, *Kp

. (6.18)
vel_p.y, =input.y, *Kp

La parte integral requiere la integracién del error en velocidad y su multiplicacién posterior por la ganancia
integral (Ki = VEL_XY_I). Su resultado serd posteriormente truncado por los valores de =/MAX, evitando
asf aceleraciones muy elevadas a la salida del controlador.

vel_i.x;, =vel_i.x,_| + (input.x; * Ki)« T 6.19)
vel_i.y, = vel_i.y,_; + (input.y, * Ki) x T '

Para terminar con este bloque y antes de transformar las aceleraciones generadas, se combinan la aceleracién
prealimentada calculada en la expresion 6.12 con la aceleracién obtenida a partir del error en velocidad
horizontal.

accel_target.x, = accel_feed forward.x; +vel_p.x;, +vel_i.x; (6.20)
accel_target.y, = accel_feed forward.y, +vel_p.y, +vel_i.y, '

El bloque accel_to_lean_angles, es el encargado de transformar las aceleraciones horizontales en dngulos de
inclinacién en los ejes de alabeo y cabeceo. La médxima aceleracion horizontal por defecto a la salida del contro-
lador de velocidad, viene dada por el pardmetro interno accel_max = POSCONTROL_ACCEL_XY_MAX =
980cm/ 5. Su valor podria ser limitado si la altitud del vehiculo se encontrara comprometida, dando prioridad
al establecimiento de la misma sobre la posicion.

accel_total;, = \/(accel_target.xk)2 + (accel_target.y;)? (6.21)

Por tanto, se busca que la aceleracion total a la salida no sea mayor que la aceleracion fijada como méaxima.
Si se supera esta valor, entonces, se escala la aceleracion resultante dentro de los valores admisibles de
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aceleracion.

if accel_total;, > accel_max

accel_target.x;
accel_target.x;, = accel_maxx ————————
accel_total,,

(6.22)

accel_target .y,
accel_target.y, = accel_max x ————————
accel_total;,

end

A la aceleracion objetivo calculada se le puede aplicar un limite de sacudida, que tendrd un efecto importante
en los instantes iniciales de cambio de velocidad, cuando se alcanzan los valores mas elevados.

A continuacidn, se rotan las aceleraciones obtenidas para situarlas en los ejes correspondientes del vehiculo,
evitando asi problemas con el dngulo de guifiada cuando su valor sea distinto de cero. El sentido tomado
como positivo para el dngulo de inclinacién difiere en ambos modelos, por lo que habrd que cambiar el signo
de la aceleracion lineal al aplicar el control al modelo de quadrotor establecido en MATLAB® .

accel_forward, = accel_target.x; x cos(yg) +accel_target.y, *sin(yg) 6.23)
accel_right;, = —accel_target.x; *sin(yg) + accel_target .y, x cos(Yg) ’

Finalmente, se actualizan los dngulos deseados que serdn enviados a los controladores del modo Stabilize
y que se emplean como entradas al sistema. Estos dngulos de inclinacién no deberdn de ser superiores a los
maximos permitidos en el modo Stabilize y seran restringidos en caso de superar dicho valor. Ademads, sus
valores serdn pasados a centigrados en correspondencia con las unidades con las que trabaja el controlador
del lazo inferior.

l d 18000
pitch_target; = arctan (acce _forwar, k) *

g+ 100 T
(6.24)
—ANGLE_MAX < pitch_target, < ANGLE_MAX
— I_right jitch_target, * —%— 1
roll_target), = arctan accel_righty +cos (pitch_targety 155 * 8000
gx100 b4
(6.25)

—ANGLE_MAX < roll_target, < ANGLE_MAX

Una vez descritas las ecuaciones que rigen el problema de control en direccidn horizontal se procede
a estudiar el comportamiento del sistema. Para ello, se han realizado distintas pruebas en los diferentes
escalones de control del modo Loiter, tanto en velocidad como en el bloque superior que integra ademads de la
velocidad el control de la posiciéon horizontal. Con el fin de poder comparar ambas direcciones horizontales,
se analizan por separado y se mantienen a cero las entradas de la direccion contraria a la de estudio.
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6.2 Analisis de la Respuesta en Loiter

6.2.1 Control de “xz”

Como ya se ha visto, la aceleracion horizontal a la salida del controlador PI en velocidad, es transformada en un
dngulo de cabeceo que alimenta a los sucesivos controladores del modo Stabilize. Para ver el comportamiento
tanto del bloque que controla la velocidad en “x” del vehiculo como del que realiza el cambio a dngulo de
cabeceo, se corta al sistema en este punto y se introduce una velocidad escal6n de 1m/s. La respuesta del
sistema ante entrada escalén en velocidad puede verse en la figura Figura 6.2, donde se ha representado no

solo la velocidad horizontal del vehiculo sino también la evolucién de la posicidn en “x” y la actitud afectada
por el respectivo cambio en velocidad.

De esta imagen, se observa como la velocidad del vehiculo trata de alcanzar rapidamente la referencia
aunque siempre oscilando en torno a ella. El tiempo de subida es apenas de 1.2s aunque la sobreoscilacion se
encuentra alrededor del 29 %. De igual forma, el 4ngulo de cabeceo oscila cambiando su valor hasta que la
velocidad deseada es alcanzada. Esto ocurre dado que no se ha considerado resistencia alguna al movimiento
del vehiculo y una vez alcanzada la velocidad, esta puede mantenerse en el tiempo sin necesidad de fijar el
dngulo de cabeceo constante.
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Figura 6.2 Respuesta de xj ante entrada escalén de 1m/s.

Tanto la posicién en “y” como la actitud respectiva no se ven afectadas por cambios en Xy y, por tanto,
no se han representado. Este desacoplamiento entre ambas direcciones es solo valido cuando el angulo de
guifiada es nulo. Si por el contrario, el dngulo de guifiada estuviera fijado a otro valor, existiria una pequeiia
perturbacién en direccion “y” que rdpidamente seria compensada por el controlador en dicha direccion.
También se produce una ligera oscilacién de la altitud que serd estabilizada por los controladores del modo
Alt-Hold y que serd mayor cuanto mds grande sea la velocidad de referencia requerida.

Para estudiar el comportamiento del controlador en posicion horizontal junto con el resto de controladores
que completa el control en direccién “x”, se introduce una entrada escalén en posicion horizontal de 1m. Al
igual que para la velocidad, se han representado la posicion, la velocidad y la actitud afectada en la Figura 6.3.
La posicion deseada es alcanzada en un corto intervalo de tiempo (~ 2.5s) y la oscilacién es menor que en el
caso de la velocidad (14 %). De igual forma, la velocidad aumenta hasta conseguir la posicion objetivo para
después reducirse hasta hacerse nula y lo mismo ocurre con el 4ngulo objetivo. La oscilacién que sufre este
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dltimo es ahora mayor, pues al efecto de la velocidad, habria que sumarle la perturbacién en posicion.
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Figura 6.3 Respuesta de x5 ante entrada escalén de 1m.

De idéntica forma, el dngulo de guifiada introduce un efecto de acoplamiento entre ambas direcciones que
tiende a desaparecer al actuar el sistema de control. La altitud también cae debido al cambio de posicién
horizontal, pero su valor es muy pequefio y serd rdpidamente compensado por el modo Alt-Hold.

Finalmente, se compara el modelo de quadrotor desarrollado en SIMULINK® con el modelo en Gazebo
de ErleCopter. Para ello, se realiza una primera prueba en Gazebo consistente en introducir distintos valores
a través de la emisora que controla el pitch, la cual es empleada en modo Loiter para controlar la posicién
horizontal del vehiculo en direccidn “x”. Los valores introducidos y sus correspondientes respuestas en forma
de velocidad deseada se pueden visualizar en la Tabla 6.3.

Tabla 6.3 Valores PWM en Gazebo y Velocidad x; Generada.

Canal (rc) PWM vel_desired.x (m/s)  Tiempo (s)
2 1550 0.58 0

2 1600 1.85 12.5

2 1650 3.21 24.8

2 1500 0 37.8

Obtenidos los datos del experimento realizado en Gazebo, se ejecuta el esquema de control del modo Loiter
junto con las ecuaciones dindmicas desarrolladas en el Capitulo 2. La prueba realizada en SIMULINK® para
la velocidad horizontal en “x” genera las entradas escalén recogidas en la tabla anterior y mantiene el resto de
entradas al sistema nulas. Es decir, la velocidad horizontal en “y” junto con la altitud y la guifiada deberfan
estar ancladas al valor inicial y recuperar rdpidamente su posicién inicial si una perturbacion tiene lugar.
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Tabla 6.4 Analisis de la respuesta temporal de x.

Modelo RiseTime (s) SettlingTime (s) Overshoot (%)
Matlab 3.6 5 0
Erle Copter 8.5 12 4

En la Figura 6.4, se representa el comportamiento de la velocidad horizontal del drone para los dos modelos
de estudio. En ella, se observa una clara diferencia entre ambos modelos, siendo el modelo desarrollado
en MATLAB® mucho mds rapido que el modelo de ErleCopter. La oscilacion estd también presente en
ambos modelos, pero la del modelo en MATLAB® se termina amortiguando con el paso del tiempo. En la
Tabla 6.4, se recogen algunos de estos datos caracteristicos como son el tiempo de establecimiento, subida o
la oscilacién de la respuesta.
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Figura 6.4 Respuesta de %y ante varias entradas escalon.
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Paralelamente al aumento de velocidad, tiene lugar un incremento de la posicién en direccién “x”, siendo
la distancia recorrida mayor en el caso de MATLAB® | pues se alcanzan las velocidades de referencia en
menos tiempo. Lo mismo sucede con el dngulo de inclinacién que oscila hasta conseguir la velocidad deseada.
Ademds, tanto la altitud como la direccién “y” del vehiculo se verdn afectadas por cambios en la posicién “x”
del mismo. Con el fin de evitar una pérdida brusca de altitud o una variacién no deseada en la posicion, los

controladores del modo Stabilize, Alt-Hold y Loiter actuaran rdpidamente para compensar dichos cambios.

Como ya se ha comentado, los errores en velocidad y posicién horizontal son grandes entre un modelo y
otro. Ahora, a los errores que se tenian en el control del dngulo, se le suman los errores correspondientes
al control de la velocidad y posicién. Estos alcanzan sus valores maximos durante la fase del transitorio,
llegando a tener durante la parada un error en velocidad de aproximadamente 2m/s.

Gy,

Los rotores mds afectados por el cambio de velocidad en direccion “x” son los mismos que se tenfan para
el dngulo de cabeceo. Serdn los rotores “1” y “3” los que verdn alterados su empuje para alcanzar la velocidad
horizontal deseada. La oscilacion es también mayor debido al acoplamiento dindmico de los controladores de
posicién y dngulo, aunque afortunadamente todos sus valores se encontrardn dentro de los limites razonables
establecidos para el empuje. Incluso si la velocidad maxima es demandada, los rotores no se encontraran
saturados en ningtin momento. Los rotores ‘2 y “4” también se ven afectados pero su perturbacion es debida

[T

al efecto generado por la caida de altitud o cambio en la posicién “y”.
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Figura 6.6 Variacion de Empuje de los Rotores ante cambios en xp.

La gran diferencia existente entre el modelo en MATLAB® y el modelo de ErleCopter se debe a que
este Ultimo constituye una aproximacién mds cercana a la realidad, pues diversas hipétesis simplificadoras
habian sido tomadas en la derivacién de las ecuaciones del movimiento del Capitulo 2. Otras fuentes de error,
pueden ser la no inclusién de modelos matematicos para la IMUs, el Optical Flow o diversos sensores que si
se han tenido en cuenta en el modelo en Gazebo. De hecho, la velocidad y posicién horizontales del drone
son calculadas a través del Optical Flow e introducen un cierto ruido que no ha sido modelado en MATLAB®
y que puede ser un factor diferencia entre ambos modelos.

6.2.2 Control de “yg”

[T}

Dado que las ganancias empleadas para el control de la direccién “y” son las mismas que las ya usadas

Gy, 9

para la direccién “x”, es de esperar que el comportamiento en esta direccion sea similar al estudiado en el
apartado anterior. Ahora, la aceleracion objetivo a la salida del controlador PI alimenta a la entrada de alabeo



96

Capitulo 6. Modo Loiter

del Stabilize y se tiene asi simetria en ambas direcciones al igual que sucedia con los dngulos de cabeceo y
alabeo.

De igual forma, para ver el comportamiento del controlador PI en velocidad se introduce una entrada
escalén de 1m/s en direccién “y”, manteniendo a cero el resto de entradas. Los resultados se dibujan en la
Figura 6.7 y se observa el mismo comportamiento para la velocidad y posicién horizontal con tiempos de
subida y oscilacién muy semejantes. El dngulo de alabeo, sin embargo, tendrd un comportamiento inverso
al de cabeceo, siendo negativo cuando la velocidad es positiva. Esto es consecuencia de las relaciones
cinemdticas establecidas para el vehiculo y del criterio de signos adoptado para su obtencién, no teniendo
mayor repercusion sobre el control.
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Figura 6.7 Respuesta de yj ante entrada escalén de 1m/s.
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El efecto de introducir una entrada de 1m en el sistema en direccién “y”, se representa en la Figura 6.8.
El resultado es idéntico al de la direccién opuesta con la diferencia de que el dngulo de alabeo tiene ahora
sentido contrario a la velocidad. Igualmente, se produce una ligera caida de la altitud y ambas direcciones se
ven afectadas cuando el 4ngulo de guifiada es distinto de cero.

A la vista de los resultados, queda claro que es posible controlar la posicién del vehiculo utilizando
solamente un controlador en velocidad y otro superior en posicion. Sin embargo, se quiere ir mds alld y
tener un control directo en velocidad. Esta tarea se lleva a cabo en el bloque desired_vel_to_pos, y cierra el
control en posicion.

Analizados los controladores en velocidad y posicion por separado, se compara finalmente el modelo
completo de quadrotor en MATLAB® con el modelo de ErleCopter para la velocidad horizontal en direccién
“y”. El estudio en Gazebo se ha realizado introduciendo distintas sefiales a través de la emisora que controla el
angulo roll, manteniendo constantes las del resto. Los PWM empleados se recogen en la Tabla 6.5 y generan
velocidades negativas a diferencia de la direccion “x”. Esto tendrd que ver con el criterio de signos tomado
por ArduPilot, significando que para valores de la emisora menores que 1500, las velocidades han de ser
necesariamente positivas.

A partir de las velocidades deseadas recogidas en la tabla anterior, se efectia la prueba en MATLAB®
consistente en introducir varias velocidades escalon en direccion “y”, dejando nulas el resto de entradas al
sistema (altitud, guifiada y velocidad en “x”).

Los resultados obtenidos para ambas pruebas se pueden visualizar en la Figura 6.9 y su comportamiento
es muy similar al ya estudiados para la velocidad xz. El modelo de ErleCopter tarda mds en alcanzar la
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Tabla 6.5 Valores PWM en Gazebo y Velocidad y; Generada.
Canal (rc) PWM vel_desired.y (m/s)  Tiempo (s)
1 1550 —-0.5 0
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Figura 6.9 Respuesta de yj ante varias entradas escalén.

35

40

velocidad objetivo y siempre oscilando en torno a ella. Lo mismo ocurre con la distancia horizontal, que al
ser el modelo en MATLAB® mas rdpido en el tiempo, su curva quedara por debajo y alcanzard la posicién
final deseada mucho antes. El dngulo de alabeo también difiere en ambos modelos y es consecuencia de
no considerar resistencia alguna que se oponga al movimiento del vehiculo en MATLAB® . Por tanto, una
vez alcanzada la velocidad deseada, el dngulo se vuelve nulo al no tener que compensar ninguna otra fuerza
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horizontal que se oponga a su movimiento en dicha direccion.

Tabla 6.6 Analisis de la respuesta temporal de yj.

Modelo RiseTime (s) SettlingTime (s) Overshoot (%)
Matlab 4 5 0
Erle Copter 7 8 1

Los errores en posicion, velocidad y dngulo se han representado también en la Figura 6.10, dando lugar a
errores similares en ambas direcciones. La mayor diferencia en distancia para ambos modelos es del orden de
Sm 'y es suma de los sucesivos errores en posicion tras cada variacion en velocidad. En cambio, las mayores
diferencias en velocidad y dngulo se dan durante el transitorio, coincidiendo cuando la respuesta del vehiculo
difiere mds en uno y otro modelo.
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Figura 6.10 Error en posicion, velocidad y actitud en direccion “y”.

Finalmente, se presentan también las fuerzas experimentadas por los rotores. En este caso, los rotores
mads afectados son los correspondientes al dngulo de alabeo, “2” y “4”. Su comportamiento es similar a los
estudiados para la direccién “x”, con bastante oscilacién debido al acoplamiento dindmico pero con sus
valores situados dentro de los limites razonables. En ningtin caso, se encontrardn saturados para el rango
de velocidades permitidas, lo cual presenta la ventaja de no perder control efectivo sobre el vehiculo. Sus

resultados se presentan en la Figura 6.11 y confirman lo expuesto hasta ahora.

Como ya se ha comentado, las diferencias existentes entre ambos modelos se encuentran no solo en la
formulacién dindmica de las ecuaciones del quadrotor, sino también en el modelado de sensores y otros
instrumentos de medida, asi como de los motores presentes en el modelo de ErleCopter en Gazebo y no
aplicados al modelo desarrollado en MATLAB® .
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7 Conclusion Final

a derivacion del modelo no lineal formado por el vehiculo mas la carga mediante dos formulaciones
distintas, reafirma la validez de las ecuaciones obtenidas. Supone disponer de un conjunto de ecuaciones
simplificadas y realistas a las que poder aplicar diferentes técnicas de control en futuros proyectos. Su extension
a las coordenadas de las propia carga, permite tener un mejor control de la misma para misiones cercanas a la
tierra, donde la altitud de la misma puede verse comprometida. De esta forma, se genera un modelo cercano
a la realidad sobre el que poder aplicar nuevos algoritmos de control antes de ser aplicados al modelo real. Se
evitan asf posibles fallos que pudieran estrellar el vehiculo o hacerlo caer.

Teniendo en mente la posible aplicacién de las ecuaciones desarrolladas a futuros trabajos, se linealizaron
sus expresiones tanto en coordenadas carga como en cuerpo. La ventaja de disponer de un modelo en velocidad
nula y otro en velocidad constante se manifiesta en la posibilidad de tener un modelo alternativo para verificar
la validez de los resultados obtenidos en el primero.

La adaptacién de los esquemas de control desarrollados por ArduPilot al modelo de aeronave en MATLAB®
dan lugar a soluciones 6ptimas para el control de la actitud. Los dngulos del quadrotor alcanzan el valor
deseado en un corto periodo de tiempo y sin apenas oscilacién. Esto ocasiona una respuesta inmediata del
vehiculo ante cambios en sus condiciones de operacion, estando el empuje dentro de los valores admisibles y
sin comprometer en ningiin momento la actuacién del vehiculo. Por tanto, se puede decir que el empleo de
controladores anidados en velocidad y en dngulo, genera un sistema bastante estable en actitud que podria ser
aplicado al sistema formado por el quadrotor més la carga.

De igual forma, el comportamiento del vehiculo ante variaciones en su altitud es bastante bueno. Evita por
un lado una caida brusca de la misma cuando cambios en la actitud o posiciéon son demandados y permite
adquirir la velocidad de ascenso deseada de forma rdpida y eficiente. Es decir, el conjunto de controladores
PID en posicidn, velocidad y aceleracion generan un control en altitud bastante robusto y eficaz, estabilizando
al vehiculo de forma que pueda operar en todo tipo de situaciones.

Y lo mismo ocurre para la posicién horizontal, donde a pesar del acoplamiento dindmico entre los
controladores de posicién y actitud, la aeronave adquiere la velocidad horizontal deseada en muy poco tiempo
aunque con algo més de oscilacion. Solo en este caso, se encuentra una mejoria en el modelo en MATLAB®
con respecto al de Gazebo. Asi pues, el control primero de la velocidad seguido del control de la posicién es
un método muy robusto y permite tener un sistema estable en posicion que recupere rdpidamente el equilibrio
en caso de perturbaciones externas.

Los experimentos realizados en los Capitulo 4, Capitulo 5 y Capitulo 6 para los modos Stabilize, Alt-Hold
y Loiter ponen de manifiesto lo comentado hasta ahora. Se tiene un sistema que responde correctamente ante
cambios en sus condiciones de vuelo, aunque las diferencias existentes entre el modelo matemadtico simulado
en SIMULINK® y el modelo en Gazebo de ErleCopter son mds que evidentes. Esta falta de similitud es
mayor durante el transitorio y es debida fundamentalmente a las simplificaciones tomadas para derivar el
modelo de Quadrotor desarrollado en el Capitulo 2. Este constituye una aproximacion fisica de la realidad lo
suficientemente buena para que la aplicacién de un control robusto genere unos resultados mds que aceptables.
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Con el objetivo de tener un modelo en MATLAB® mads similar al vehiculo real, se podrian modelar otros
efectos aerodindmicos que no se han tenido en cuenta como son la resistencia de pala, el momento de arrastre
o el momento de balanceo de la hélice. Se podria haber tomado también un modelo de atmdsfera distinto que
tuviera en cuenta el viento o la existencia del mismo.

Otra de las diferencias existentes, con respecto al modelo en Gazebo, es la no inclusién de elementos
externos como instrumentos o sensores de medida. Podria realizarse un modelado matemadtico de dispositivos
como las IMU’s o los barémetros e incluso un bloque que incluyera la dindmica de los motores. Sin embargo,
la determinacién de los dngulos y posicion se realiza mediante la integracidn de las ecuaciones dindmicas.

Respecto al control, se han adaptado los esquemas correspondientes al vehiculo en pleno vuelo, pudiéndose
adaptar en un futuro los relacionados con el despegue o aterrizaje. Esta diferencia se reflejaba en el tiempo
que tardaba en coger el quadrotor la velocidad de ascenso cuando se inicializa el modo Alt-Hold.

Obtenido el control del quadrotor, el objetivo mas proximo seria la inclusién de la carga colgante cuya
dindmica ha sido modelada en los primeros capitulos. Esta carga se podria incluir ficilmente en el modelo en
SIMULINK® | pues se disponen de las ecuaciones dindmicas del sistema formado por el quadrotor més la
carga. La problemadtica que podria surgir, seria un empeoramiento en el comportamiento del sistema teniendo
que ajustar las ganancias de los controladores para que se adaptaran mejor a las nuevas circunstancias. Otro
procedimiento seria el desarrollo de controladores superiores para el control directo de la posicién de la
carga. Estos generarian, a partir del error en posicion, la sefal de actuacion necesaria que modificaria la
velocidad horizontal o vertical del quadrotor para seguir la trayectoria fijada. Se tendrfa asf un controlador de
altitud que alimentaria a su vez a los controladores del modo Alt-Hold y otros dos controladores de posicion
horizontal que estarian conectados con los del modo Loiter.

En resumen, el objetivo de controlar la posicién y actitud del modelo dindmico de quadrotor desarrollado
en este trabajo se ha cumplido satisfactoriamente y se plantan las bases para la adicién y control posterior de
una carga colgante. Afadida al modelo en MATLAB® | se buscard incluirla también en el modelo real de
quadrotor presente en el laboratorio.
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