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Resumen

En este proyecto de tesis se desarrollé un sistema de controladores PID para maniobrar el vuelo de un
dron tipo cuadrotor, haciendo hincapié en la estimacién y correccién de las variables de actitud' y posicién
de este vehiculo. Las simulaciones correspondientes y el sistema de control, fueron desarrollados a través de
Matlab-Simulink y posteriormente se integraron en una tarjeta Pixhawk, que se trata de una plataforma dedi-
cada al manejo de vehiculos aéreos y terrestres a pequeiia escala.

Para cumplir lo anterior, se desarroll6 una metodologia para el disefio de un multicéptero de arquitectura
abierta, y en conjunto con el software QGroundControl (estacion de control en tierra), radios de telemetria (que
enviaron las mediciones del movimiento del UAV a una computadora portétil) y plataformas ensambladas, fue
posible realizar la caracterizacién de la aeronave y con ello, la simulacién de la planta que a su vez permitié
el ensayo con los controladores.

"Por actitud se refiere al conjunto de los giros de la aeronave (Pitch, Yaw, Roll). Yaw (Guifiada): giro hacia la derecha o izquierda
del eje vertical del vehiculo, Roll (Alabeo): giro hacia la derecha o izquierda del eje longitudinal y Pitch (Cabeceo): rotacion hacia
adelante o hacia atrds con respecto el eje transversal.
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Capitulo 1

Introduccion

Debido a la flexibilidad y diversidad de funciones que ofrecen los vehiculos aéreos no tripulados (UAV!,
por sus siglas en inglés: Unmanned Aerial Vehicle), su utilidad se ha extendido; partiendo de su uso exclusivo
en el 4rea militar y de investigacion espacial (hace mds de siete décadas), hasta su distribucién en los 4mbitos
comerciales y sociales. Son consideradas drones todas aquellas aeronaves no tripuladas como los planeadores,
aviones, helicopteros a pequeia escala y los multicépteros; operadas via control remoto, WiFi, por coordena-
das GPS o bien, realizan su vuelo de forma auténoma [1].

El contexto actual ha generado alta demanda de drones, debido a la creciente produccién de sistemas y
sensores electronicos mas pequefos y sofisticados. Como consecuencia de este hecho, el sistema del UAV
incluye nuevos médulos y sensores que brindan mayores funcionalidades, o en todo caso, dispositivos que
mejoran alguna caracteristica de vuelo [2]. Un ejemplo de estos médulos es el GPS, que permite realizar vue-
los programados en espacios desconocidos, sensores opticos y ultrasénicos para la deteccién de obstéculos, o
las radios de telemetria que envian informacién de interés desde el dron a una estacién de control en tierra y
viceversa. Otros de los desarrollos es el continuo mejoramiento de la fotografia aérea, a causa de que existen
mds UAVs (especificamente multicopteros) con distintos modos o capacidades de vuelo, los cuales realizan
capturas profesionales de imagen y video (drones DJI, GoPro Karma, Xiaomi FIMI, entre muchos otros). Es
importante resaltar que se ha generado una gran preferencia hacia los multicépteros por presentar mayores
prestaciones como el aterrizaje y despegue vertical, la capacidad de desplazamiento en los ejes coordenados
(x,y, 2) y su bajo costo de construccién o adquisicién en comparacién con los demds tipos de UAV.

Una vertiente muy favorable de estos logros tecnoldgicos es la produccidn de diferentes sistemas tangibles
y digitales, que permiten al usuario comiin poder fabricar o disefar gran parte de su propia aeronave, ya sea
para fines recreativos, comerciales, de investigacion, etcétera. Incluso se puede hablar de plataformas para
pilotos autométicos de c6digo abierto, que tienen detrds una enorme comunidad de desarrolladores y fanéticos
que a diario generan aportes. Puede tomarse el ejemplo de los drones de carrera y los mini-cuadricépteros para
grabaciones cinematogréficas (cinewhoop), que representan un bajo costo de adquisicién y son ensamblados
por el usuario. En la investigacién, el uso de la tecnologia de pilotos automadticos ha permitido desarrollar
nuevas bases de la odometria® visual inercial (VIO?), algoritmos para la localizacién y mapeo simultdneos
(SLAM, Simultaneous Localization And Mapping), el estudio del suelo para el sector minero, agricola o el
desarrollo de la visién por computadora a bordo; por mencionar algunas contribuciones. Sin embargo, en este
ambito las alternativas de bajo costo presentan algunas limitantes como la ausencia de sensores para evasion de

"UAV es la denominacién técnica mas usual. Se pueden denominar también como RPA (Remotely Piloted Aircraft) y coloquial-
mente como dron.

2Técnicas empleadas para estimar la posicién y orientacién de un objeto en el espacio.

3Por sus siglas en inglés: Vision Inertial Odometry.
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obstéculos, capacidad de procesamiento, restricciones de vuelo por la dependencia del GPS, falta de soporte
para cdmaras, entre otros.

1.1. Antecedentes

En las ultimas dos décadas, el desarrollo de investigacién con drones ha ido incrementando®, incluso ha-
blando de un solo tipo de ellos, el cuadricéptero; el cual ha tenido una enorme aceptacion en la comunidad
cientifica. Este hecho se puede verificar en la grafica de la Figura 1.1, que indica el nimero de articulos publi-
cados por afio, en el portal web de la libreria digital IEEE bajo el filtro de bisqueda “Quadrotor”.
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Figura 1.1: Registro de publicaciones sobre cuadricépteros en la libreria digital de la IEEE.

El cuadrotor ha sido producto de una evolucion a lo largo de varias décadas, que ahora cuenta con un
grado de sofisticacién y comercializacién que da la posibilidad de generar investigacién sobre control de vue-
lo, a diversas instituciones y a desarrolladores particulares o independientes. Sin demeritar las bases de la
aerondutica y la tecnologia que permiten manipular a los drones en la actualidad’; fue hasta finales de los 50’s
cuando se desarroll6 posiblemente el primer dron de ala rotatoria, DASH (Anti-Submarine Helicopter Drone)
operado remotamente; y durante las dos décadas posteriores, la consolidacion de los sistemas de comuni-
cacion por radiofrecuencia y sensores inerciales, intensific6 la investigacién en UAVs otorgdndoles mayores
funcionalidades [4]. Durante los 90’s, la constante mejora en el tratamiento de semiconductores basados en
germanio y silicio [5] optimizé los Sistemas Micro-Electro-Mecédnicos (MEMS, por sus siglas en inglés: Mi-
cro Electro-Mechanical System), y con ello, la produccién masiva de los sistemas embebidos. Esta cadena
de sucesos provoc que se produjeran cada vez mds, drones de menor escala y se adhirieron a ellos nuevos
sensores como el GPS, sensores Opticos, infrarrojos e inerciales; mas precisos.

1.1.1. Plataformas Open Source para drones y movimiento Maker

A partir del nuevo milenio con la popularizacion del Internet, el movimiento Maker abrié un nuevo pano-
rama a fanaticos del aeromodelismo e investigadores. La informacién se compartia entre miles de usuarios,

“También se pueden verificar otras estadisticas en [3].

> A principios de la primera guerra mundial y finales de la segunda, se establecié la mayorfa de las bases del sistema que actual-
mente permite maniobrar un dron. Por ejemplo: se desarroll6 el control por radiofrecuencia para aviones no tripulados, en misiles y
torpedos, comenz6 el estudio sobre la aerodindmica de los aeroplanos y la invencién del giroscopio a bordo [1].
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permitiendo la fabricacién de drones caseros a partir de dispositivos tecnoldgicos como el Nintendo Wii. Pos-
teriormente, se fabricaron las primeras placas comerciales controladoras de vuelo basadas en procesadores
STM32. Mientras tanto, dentro del panorama de Makers, gracias a la plataforma web DIY Drones (conocida
como la comunidad mds grande de UAVs Open Source) se conocen: el mexicano e ingeniero eléctrico Jordi
Muiioz y el propio fundador de DIY Drones, Chris Anderson, y en 2009 fundaron 3D Robotics [6] donde se
cred el proyecto PX4 y con ello, la plataforma de piloto automatico Pixhawk. Paralelamente con PX4 nacid
Ardupilot, también desde la comunidad de DIY Drones, que a su vez desarroll6 el autopiloto APM [7].

Estas plataformas Open Source de bajo costo han impulsado varios sistemas para empresas de diferentes
sectores como el agricola, minero, civil, educativo, seguridad y de desarrollo. Para éste dltimo rubro, BUAA
Reliable Flight Control Group lanz6 RflySim, un sistema que provee de herramientas para control de vehicu-
los no tripulados; basado en MATLAB, Pixhawk y PX4. Gracias a esto, se proporcioné a Matlab/Simulink un
soporte que hace posible implementar controles de bajo nivel (control de actitud y posicién) y aplicaciones de
alto nivel (toma de decisiones) a sistemas Pixhawk [8].

A manera de resumen, se propone una clasificacién de todas las alternativas generadas hasta ahora para
poder construir un VANT (Vehiculo Aereo No Tripulado) con el enfoque DIY (Do It Yourself) y que a su vez
permiten desarrollar investigacion, dicha clasificacion es la siguiente:

= Tarjetas y kits de desarrollo basados en procesadores de gama alta.

Controladoras de vuelo para drones de carreras en conjunto con minicomputadoras.
= Minicomputadoras con soporte adaptado a drones.

Plataformas de desarrollo basadas en microcontroladores.

Pilotos automaticos de bajo costo, para desarrollo.

1.1.2. Soporte y herramientas para control de VANTSs desde Matlab/Simulink

Entre las primeras aportaciones con la herramienta PSP y Pixhawk, se encuentra el trabajo de Zong F.
W. que en 2015 implement6 en un cuadricéptero Iris+ un control PID disefiado desde Simulink [9]. El autor
incorporé al modelo del dron, un disefio de alta fidelidad con 6 GDL. Se trata de un modelo méas cercano
a la dindmica real del cuadricoptero a diferencia de otros sistemas vistos como una caja negra (donde tni-
camente se desarrolla una funcién de transferencia) [10]. El controlador disefiado permitié al dron hacer un
seguimiento de los comandos (canales) del control de mando con un sobre impulso entre el 10y 15 % en el
estado transitorio, mientras que en estado estacionario las oscilaciones fueron imperceptibles.

Simulink, una vez que incorporé el PX4 PSP abri6 paso a tantas posibilidades de trabajo, no solamente con
multirrotores. Gracias a que Aerospace Blockset™ permite modelar, simular y analizar el comportamiento de
una aeronave e integrar modelos validados del entorno, lo cual facilita el disefio y desarrollo de controlado-
res para diferentes vehiculos, donde una vez probado y validado el sistema de control, rapidamente se puede
separar del resto de bloques para programarse directamente en una placa Pixhawk. Tal es el caso de la Uni-
versidad Aerondutica Embry-Riddle en 2017, Nshuti C. utilizé el PSP con una Pixhawk 1 para implementar
las técnicas de control de vuelo para un primer disefio de una aeronave estratosférica [11]. Fue necesaria la
creacién de todo un entorno para simular el comportamiento del vehiculo desde Simulink. Dicha simulacién
incluyé modelos aerodindmicos no lineales de turbulencias y viento, modelo dindmico de la nave y de sus
actuadores; lo cual ayudé a generar, simular y optimizar los algoritmos propuestos. En cuestiones de control,
se hizo una comparativa entre un control PID y un controlador no lineal adaptativo. Con este trabajo queda
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demostrado el potencial y versatilidad que tiene el soporte en conjunto con el sistema PX4.

Entre las tendencias de los algoritmos de control existe el disefio de sistemas tolerantes a fallas, concentra-
do en cambiar el comportamiento del control frente a imprevistos o desperfectos en el sistema que se puedan
considerar como fallas, por lo que los drones no son la excepcion para integrar esta teoria. A mediados del
2018, Ahmed K. et al. [12], implementaron la técnica de control de modos deslizantes en un cuadricéptero,
con el fin de tolerar las posibles fallas en el motor, es decir, que el sistema se adaptara de acuerdo con los mo-
tores disponibles para controlar la actitud del dron. Nuevamente, el software Simulink junto con el paquete de
soporte de Pixhawk, permitieron la rdpida programacion e implementacion del control en el dron, y en efecto,
los resultados fueron los esperados, ya que dicho esquema propuesto presentd robustez atin en condiciones
de falla de un motor. Sin embargo, el control fue estrictamente de actitud y las pruebas se realizaron sobre
una estructura movil que sostenia al cuadrotor permitiéndole realizar giros sobre los angulos de Euler (Roll,
Pitch y Yaw).

Como en otras aplicaciones tecnoldgicas donde existe un gran interés en la prediccidon de eventos, también
se ha estudiado la efectividad de la prediccion del estado y su combinacién con las mediciones para el sistema
de control de un UAV. Pricticamente, este esquema conlleva a la mejora en la lectura de los sensores, sobre
todo, los de tipo relativo que suelen acumular o propagar sus errores hasta el punto de necesitar una actua-
lizacién a través de una fuente de medicién absoluta. En diciembre de 2018, Fareha A. ef al., desarrollaron
la caracterizacion experimental de un cuadricOptero, para la obtencién y validacién de los pardmetros de los
algoritmos del sistema de vuelo [13]. Se presenta también la integracion del sistema de vuelo en el autopiloto
Pixhawk en lenguaje C, con la ayuda del PSP y el generador de c6digo de Matlab-Simulink. Su sistema se
basé en un modelo lineal, la combinacién del filtro de Kalman (para reducir los ruidos producidos desde la
planta y por los sensores de medicién) y dos controladores PID puestos en cascada: el primero para la posicién
(z,y) de acuerdo con los valores deseados de Pitch-Roll y el segundo para mantener equilibrada la aerona-
ve durante el vuelo (control de actitud). La respuesta sin el filtro de Kalman presenté enormes desviaciones
mientras que con el filtro, el seguimiento de los comandos del control remoto tuvo un acercamiento mayor al
90 %.

1.2. Planteamiento del problema

En comparacién con los drones de ala fija, los multicopteros tienen la capacidad de volar en todos los
puntos disponibles en el espacio a una velocidad controlada por el piloto, cabe destacar que también realizan
el despegue y aterrizaje vertical (VTOL, Vertical Take-Off and Landing). Estas caracteristicas son tan conve-
nientes para impulsar proyectos tecnolégicos en diferentes dreas del sector privado y ptblico.

Para trabajos de investigacién en universidades, la propuesta de utilizar multicépteros de gama alta no es
tan viable, ya que generalmente son equipos costosos para un estudiante en el desarrollo de su trabajo y aparte,
presentan una arquitectura cerrada; un hecho también presente para drones comerciales de bajo costo®. Por lo
que resulta mds conveniente trabajar con un multirrotor DIY: drones de ensamble que admiten la posibilidad
de seleccionar un autopiloto de software libre y de construir su estructura fisica acorde a los objetivos y nece-
sidades de la investigacion [2], [14]. No obstante, estas aeronaves presentan ciertas carencias en el vuelo, por
ejemplo: su posicionamiento en las coordenadas (z,y, z) se limita por la admisién de ruido en los sensores
inerciales, la baja/nula precision del receptor GPS en interiores y el nimero de satélites disponibles; o en la es-
timacion de la altura, donde las mediciones del barémetro se ven afectadas por las condiciones meteoroldgicas

®Los drones comerciales pueden ser: Listos para Volar (RTF, Ready To Fly), Casi Listos para Volar (ARF, Almost Ready to Fly)
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cambiantes. Actualmente, para mejorar estas caracteristicas existe un conjunto de sensores mds sofisticados
(dispositivos GPS-RTK, PX4Flow)’ pero, nuevamente implicaria mayores inversiones para la investigacion,
lo que se desvia del planteamiento inicial.

Por tales motivos, se propone desarrollar un controlador de actitud y posicién complementado con la odo-
metria inercial (basada en el filtro de Kalman), para mejorar la estimacién de la posicién del UAV, y con ello
seguir usando los sensores por defecto del autopiloto. La controladora de vuelo propuesta es una Pixhawk,
que en comparacién con otros fabricantes, esta se destaca por tener una libreria dedicada para su programa-
cién desde Matlab-Simulink. Se recalca que se trabajard con un dron ensamblado utilizando componentes
estandares (frame de fibra de vidrio y partes de impresién 3D, hélices de pléstico, ESC, motores Brushless
y baterias LiPo). La tarjeta Pixhawk por su parte, ofrece varias posibilidades de programacién: Python, C++
(desde ROS) y Simulink.

1.3. Hipotesis

Con el sistema de control de posicion y actitud en conjunto con los pardmetros entregados por la odometria
inercial, es posible reducir los errores de posicién del cuadricéptero.

1.4. Objetivos

1.4.1. Objetivo general

Desarrollar controladores de actitud y posicion basados en odometria inercial para un cuadricoptero; desde
la implementacién del equipo, su caracterizacion y modelado.

1.4.2. Objetivos especificos

1. Ensamblar el dron y realizar pruebas de vuelo con el piloto automético Pixhawk Mini.

2. Construir una plataforma® para realizar las pruebas de estabilidad y la caracterizacién del cuadrotor.
3. Realizar el modelado y la caracterizacion del cuadricptero.

4. Diseiiar el filtro de Kalman para la actitud.

5. Desarrollar el control de actitud desde Matlab-Simulink.

6. Implementar desde Matlab-Simulink, el algoritmo de control en la plataforma Pixhawk.

7. Desarrollar el control de posicién basado en un filtro de Kalman (odometria inercial).

8. Implementar los controles de actitud y de posicion en cascada, en la Pixhawk. Para obtener los pardme-
tros que optimicen el vuelo.

"Los receptores GPS-RTK aumentan la precisién de los sistemas GPS al grado de tener desviaciones menores de 10 cm. PX4Flow
es un mddulo que integra una cdmara para el desarrollo de flujo 6ptico.
8La plataforma consiste en un cuerpo rigido que sostendré el dron y permitira realizar giros alrededor de los ejes x, ¥, z.
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1.5. Justificacion

Dados los inconvenientes que presentan los drones de gama alta (arquitectura cerrada y alto costo), que
limitan las posibilidades de un estudiante o profesor para desarrollar investigacidn; conviene aprovechar la
demanda de los multicépteros de ensamble y su constante mejora en hardware y software, para explorar y
explotar sus capacidades, generando otros enfoques para el desarrollo de proyectos e investigacién. Por lo
cual, en este trabajo de tesis se presenta un desarrollo basado en la plataforma Pixhawk en conjunto con el
PSP, donde se implementaré la odometria inercial que pretende garantizar la estimacion del posicionamiento
de la aeronave, sin ser afectada en gran medida por errores no sistematicos (como es el caso del GPS o del
barémetro).

Como se menciond anteriormente, el uso de un multirrotor basado en un controlador de vuelo Pixhawk y
componentes comerciales, permite que el sistema sea modificado sin ningtin inconveniente en el desarrollo,
por la aparicién de algin imprevisto o una necesidad nueva, es decir, se dispondra de una arquitectura abierta,
adaptable y de bajo costo. También facilitard el posterior trabajo con autopilotos de otros fabricantes, y de
esa forma, se podran comparar los resultados en el uso de cada tarjeta. Por consiguiente, esto brindard mayo-
res opciones para el armado o disefio de un UAV para los distintos intereses de los estudiantes e investigadores.

1.6. Organizacion de la tesis

Esta tesis consta de seis capitulos, los cuales se describen a continuacién: en el Capitulo 1 se introduce
el tema principal de la tesis y se exponen sus antecedentes mas significativos. Se describe el planteamiento y
la justificacion del problema presentado, y finalmente, la hipétesis y los objetivos a cumplir. En el Capitulo 2
se presenta el marco tedrico, describiendo los elementos que componen a un dron, y abordando los conceptos
y fundamentos de su funcionamiento e informacién sobre el sistema que lo opera. En el Capitulo 3 se pre-
senta el proceso de ensamble de un multirrotor, partiendo de los requerimientos bésicos hasta concluir en el
ensamble y pruebas de funcionamiento. En el Capitulo 4 se aborda el proceso de modelado con un anélisis ci-
nematico y dindmico, posteriormente, se describe el proceso de caracterizacién y las herramientas utilizadas.
En el Capitulo 5 se linealiza el modelo del cuadrotor, y se disefian los controladores en dos etapas: la primera
enfocada en sdlo la actitud y la segunda en el disefio en cascada de dos controles PID para actitud y posicion,
respectivamente; ambas etapas contaron con el desarrollo de su respectivo filtro de Kalman; también se detalld
el proceso de implementacion del control y los resultados obtenidos. En el Capitulo 6 se da una interpretacion
de acuerdo con los resultados observados en todo el proceso de desarrollo de esta tesis, y se plantean los posi-
bles trabajos futuros a partir de este proyecto. Este documento también consideré la inclusién de un apéndice,
en el cual se presentan con mayor detalle: los calculos tedricos, ensamble del cuadrotor y la construccién y
operacion de las diferentes herramientas que permitieron realizar la caracterizacion y las primeras pruebas del
control de actitud.
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Marco teorico

2.1. Multicoptero

Los multicépteros son el tipo de UAV de ala rotatoria, y se pueden clasificar de acuerdo con el nimero de
motores y la forma de sus carcasas. La Figura 2.1 indica el tipo de multicéptero y la configuracion del giro de
sus motores (sentido horario-azul y antihorario-anaranjado).

La configuracién més comin es el cuadricéptero X4 debido al niimero par de motores, a la simetria en
su cuerpo y por la homogeneidad en la distribucién de su peso. Para mejorar la capacidad de carga de estas
aeronaves, hay presentaciones que incluyen desde 6 hasta 8 motores, como es el caso del octacéptero I8 y V8.
Y como alternativa para reducir el peso de esa carcasa y nimero de brazos pero conservando la capacidad de
carga, se han desarrollado multirrotores con motores coaxiales (Y6, IY6 y X8), los cuales cuentan con dos
motores por cada brazo.

Tricéptero

Figura 2.1: Tipos de multicoptero.

Los multicépteros son conformados generalmente por las siguientes partes [2], las cuales también se
pueden apreciar en la Figura 2.2:

= Emisora RC. Control de mando para el usuario. Utiliza la tecnologia de radiofrecuencia normalmente

7
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a 2.4 GHz, que permite pilotar el vehiculo o robot hasta una distancia maxima de 2 km!, dependiendo
mucho de la interferencia electromagnética y obstaculos. En ella se ubican dos joysticks dedicados
para controlar el cabeceo, alabeo, guifiada y la elevacion del UAV; también incluyen switches de 1 a 3
posiciones y potencidmetros, los cuales envian por separado un comando de control al dron.

= Radio receptor. Recibe la sefal del control de mando, la interpreta y genera informacién de salida
que envia directamente al piloto automético del multirrotor. El tipo de salida en este mdédulo puede
ser: sefiales PWM (Pulse Width Modulation) independientes, PPM (Pulse Position Modulation), iBUS,
sBUS, CRSF, entre otros. Debe asegurarse que la placa controladora de vuelo admita el tipo de sefial de
su respectiva receptora.

= Carcasa (frame). Sostiene los componentes del dron, y dependiendo del disefio puede contener un
tren de aterrizaje (soporte del frame contra el suelo). Es rigido y generalmente, su estructura reduce las
vibraciones ocasionadas por los motores.

= Motores. Se trata de motores Brushless: motores trifasicos sin escobillas de corriente continua. Tienen
un factor Kv en el rango de 800 Kv a los 22000 Kv (Kilo volt equivalente a RPM por Voltio)?.

= Hélices. Generan la propulsion del vehiculo, pueden ser de dos o tres aspas. Se manejan dos disefios,
uno para giro horario y otro en antihorario.

= Placa PCB. Distribuye la energia a todos los componentes electrénicos y de acuerdo con cada disefio,
puede indicar al controlador de vuelo el voltaje y corriente de la bateria.

= Controlador de velocidad electrénico. El ESC (Electronic Speed Controller) recibe del controlador
de vuelo las sefiales PWM que indican la velocidad para cada motor, se encarga de modular la corriente
directa de la bateria generando tres salidas de CD alternadas (cada una desfasada 120 grados eléctricos).

= Piloto automatico (autopiloto). También conocida como controladora de vuelo, es la parte fundamen-
tal del dron, la cual procesa el estado inercial del sistema gracias a una IMU (Inertial Measurement
Unit); y con ello generar las salidas correspondientes (sefial PWM a cada ESC) para obtener estabilidad
en el vuelo. Las mds sofisticadas aceptan varios tipos de sensores, mddulos e interfaces de comunicacién
para brindarle al usuario una funcionalidad que va mas alla de sélo volar el UAV.

= Sensor GPS (Global Positioning System). Obtiene informacidn de la posicién global del dron y envia
la sefial al autopiloto para ser procesada.

= Bateria. Fuente de energia del vehiculo, generalmente de tipo Polimero de Litio. Se puede clasificar
también por nimero de celdas. Cada baterfa indica su capacidad en mAh (mili Amper por hora).

» Camara. Ofrece al usuario la perspectiva del dron para usarse con distintos fines de acuerdo con las
necesidades de vuelo, puede ser desde grabar o fotografiar el entorno, para investigacion, ver lugares
inaccesibles, etc.

'Existen algunos modelos de emisoras que trabajan a 915 MHz obteniendo alcances de hasta 10 km.

La unidad Kv es un valor definido por las caracteristicas fisicas de un motor debido a sus imanes, nimero de vueltas de embo-
binado y su geometria. La magnitud en Kv caracteriza la propiedad de un motor brushless de transformar la potencia eléctrica que
recibe en velocidad o par; por ello, experimentalmente se toma como una aproximacién para indicar la cantidad de RPM en el motor
por Volts de alimentacién.
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Figura 2.2: Componentes bdsicos de un multicéptero.

2.1.1. Sensores de orientacion y posicion

Un multirrotor consigue la sustentacion a través de las fuerzas que generan sus hélices, y para desplazarse
se debe inclinar hacia la direccién que desee ir, por eso es importante estar monitoreando continuamente su
movimiento para detectar dichas inclinaciones (generadas por factores externos o por instrucciones del piloto).
El componente que realiza este tipo de mediciones es conocido como IMU (Inertial Measurement Unit), un
moédulo electrénico basado en MEMS (Micro Electro-Mechanical System) que se integra de un giroscopio y
acelerémetro (ver Figura 2.3), este conjunto de sensores ofrece mediciones como la velocidad del movimiento
lineal, orientacién y direccién de giro [2].

a)

Figura 2.3: IMU: a) Acelerémetro b) Giroscopio.

Los acelerémetros (Figura 2.3a) detectan o estiman la aceleracion lineal del dron en todos sus ejes. Una
de sus funciones es monitorear continuamente la razén de cambio de velocidad vertical del dron, para detectar
y medir el efecto de la fuerza de gravedad sobre el vehiculo. Como se mencioné anteriormente, la inclinacién
de la aeronave tiene un fuerte efecto en su movimiento, de aqui la importancia de medir el 4ngulo de rotacion;
este parametro se estima a partir de la velocidad de rotacién, magnitud que se encarga de medir el giroscopio
(Figura 2.3b) [2], [3], [15].

En los dltimos afios, se han fabricado médulos que integran el magnetometro (Figura 2.4), el cual determi-
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na la orientacién de la IMU con respecto al norte magnético de la Tierra. Con esta funcionalidad, el vehiculo
tendrd una referencia externa y global para orientarse. Esta practica forma parte del método de localizacién
absoluta®.

Figura 2.4: Representacion del magnetometro.

Respecto a los sensores de orientacién absoluta, hay uno que actualmente es comuin encontrarlo en los
drones y se trata del receptor GPS. Este médulo recibe y procesa continuamente la sefial transmitida por
satélites, con esta informacién es capaz de informar la posicién del vehiculo en longitud, latitud, altitud y
tiempo [16]; brinda soluciones para retorno a casa y rutas programables. El dltimo elemento que usualmente
complementa el conjunto de sensores en un dron es el barémetro, asi como la IMU utiliza la tecnologia MEMS
para medir la presién atmosférica y normalmente incluye un sensor de temperatura, debido a la relacién directa
del cambio de temperatura con la presion; con estas capacidades permite estimar y devolver al usuario las
variaciones de altura.

2.1.2. Protocolos de comunicacion RC

Dependiendo del modelo de las radios: emisoras (TX) y receptoras (RX), estas ofrecen desde 2 hasta 20
canales -restringiéndose las de 2 y 3 canales para vehiculos terrestres-. Cada canal corresponde directamente
a los switches y potenciometros de la Emisora, en el caso del joystick que tiene dos grados de libertad, le
corresponden dos canales. Los canales se traducen en comandos que representan una actividad en especifico
sobre el vehiculo controlado (como se ejemplificé en la definicién de la Emisora RC por parte de los joys-
ticks). Para establecer la comunicacion, estas radios pueden integrar varios protocolos, los cuales se clasifican
en Protocolos TX (para la comunicacién entre la emisora y receptora) y Protocolos RX (que comunican la
receptora con el autopiloto) [17].

A continuacidn, se presentan los protocolos de uso mds comun en la categoria RX:

Modulacion por ancho de pulso. La modulacién PWM es el protocolo usado con més antigiiedad. En
este caso, la receptora genera para cada canal una sefial PWM (ver Figura 2.5), esto implica que la cantidad
minima de cables a utilizar serian cuatro para indicar las sefiales provenientes de la emisora (cabeceo, alabeo,
guifiada y elevacién/aceleracién). La duracién del pulso es de 1000us y 2000us; siendo estos: el minimo y
maximo, respectivamente [2].

Modulacion de posicion de pulsos combinados. Este sistema es conocido como PPM o CPPM (en
inglés, Combined Pulse Position Modulation). El método para esta codificacion y reduccién a una sola sefial
consiste en mandar una sefial tras otra, sobre un solo conductor (salida) pero conservando el orden de los
canales (ver Figura 2.6). Por ser una sefial analdgica, es susceptible atin a la interferencia y ruido [2], [18].

3El método de localizacién absoluta hace uso de referencias globales como el campo magnético de la tierra o las sefiales prove-
nientes de satélites (en el caso del GPS) para calcular la posicién de un robot movil.
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Figura 2.5: Sefial PWM y sus caracteristicas.

Tiene compatibilidad con todos los radios emisores y receptores, sin embargo, trabaja con un maximo de 10
canales.

Periodo = 20 ms.
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Figura 2.6: Decodificacién de la sefial PPM a PWM (fuente: https://wiki.paparazziuav.org/
wiki/Radio_Control).

Canal 1

iBUS/sBUS. Se trata de una sefial digital que se transmite por comunicacién serial, por lo que requiere
de un sélo cableado para enviar toda la informacién sobre los canales al autopiloto. Similar al PPM, con la
diferencia de que puede enviar un mayor nimero de canales y llegar a ser bidireccional. Estas sefiales se basan
en el protocolo de comunicacion UART, en la Tabla 2.1 se detallan més caracteristicas [19], [20], [21].

Tabla 2.1: Protocolos seriales y sus principales diferencias.

Protocolo Caracteristicas

Paquete de 25 bytes, 18 canales permitidos.
Doble bit de parada
100,000 baudios.
Polaridad inactiva en bajo.
Paquete de 17 bytes, 14 canales permitidos.
Sin bit de parada
115,200 baudios.
Polaridad inactiva en alto.

sBUS

iBUS
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2.1.3. Controladores de velocidad electronicos

El ESC es el médulo que genera las sefiales correspondientes para la alimentacién del motor Brushless?, el
cual permite ponerlo en marcha y regular su velocidad. Es decir, su tarea es generar tres salidas CD alternadas
y desfasadas 120 grados eléctricos; a partir de la alimentacion de corriente directa proveniente de la bateria
LiPo (ver Figura 2.7 y Figura 2.8).

+VLipo *+VLipo

PWM

Micro . E EE
Controlador rver
Driver E)

-
-

Figura 2.7: Diagrama interno de un ESC.

Los ESC se operan bajo las mismas caracteristicas de la sefial PWM de los radios receptores, por ejemplo,
el rango requerido en la sefial de entrada es de 1ms a 2ms. Esto implica que a 1ms el propulsor no generara
empuje mientras que a 2ms efectuard su mayor empuje.

Figura 2.8: Sefial de entrada y estructura de un motor Brushless.

2.2. Sustentacion y desplazamiento del cuadricoptero

El multirrotor o multicoptero, como se mencioné anteriormente, logra la sustentacién a través de las
fuerzas generadas por su sistema rotor-hélice. Estas fuerzas resultantes se deben al perfil aerodindmico que

* Actualmente, el motor Brushless estd acaparando la mayor parte de la gama de multicépteros (Mini, Carreras y Fotografia) debido
a sus prestaciones (como su relacién torque-velocidad). Requieren menor mantenimiento y son més eficientes, en comparacion con
los motores de CD que también se usan en este tipo de UAV.
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tiene la pala, y su magnitud es directamente proporcional a la velocidad en que gira la hélice (ver Figura
2.9), por ello que este tipo de dron, basa su funcionamiento en la variacién de velocidad en sus motores para
controlar las fuerzas y torques generados sobre su propio cuerpo. Esta tesis se centra en el estudio de un
multirrotor tipo cuadricéptero con la configuracién X4, como se presenta en la Figura 2.1 de la Seccién 2.1.

e
| Fuerza de arrastre

Fuerza de empuje l Fuerza de empuje

Figura 2.9: Fuerzas generadas en la hélice.

Como se puede observar en la Figura 2.9 la pala tiene una inclinacion fija (definida por el fabricante), esto
permite generar dos fuerzas de reaccidn: la fuerza de arrastre que es tangente al giro de la hélice y la fuerza de
empuje, que resulta perpendicular al plano de rotacién de las palas (ver Figura 2.10). La reaccién de arrastre
provoca que el cuerpo comience a rotar en sentido contrario al giro de la hélice, por ello debe proponerse la
contraparte para anular este efecto, es decir, se debe agregar otra hélice que gire en sentido contrario y con
inclinacién invertida.

e s Velocidad angular
», de hélice

Velocidad angular
de hélice

I

Fuerza de empuje

Torque generado Torque generado

\ Fuerza de arrastre

Figura 2.10: Torques generados como efecto de las fuerzas aplicadas.

Después de esta breve explicacion, a continuacion (ver Figura 2.11) se presentan los principales movi-
mientos generados a raiz de los torques producidos y el nimero de rotores.

Para conseguir la elevacioén del vehiculo, las cuatro propelas (hélices) deben generar la fuerza de empuje
que supere el propio peso de la aeronave. Idealmente, todas las hélices giran a la misma velocidad y ejercen la
misma fuerza de arrastre, por lo que esta se anula y como consecuencia, el dron conserva su direccion. Para el
giro en Pitch, el par de hélices traseras debe ejercer mayor fuerza que las delanteras en caso de un movimiento
positivo, para el giro contrario, las dos propelas delanteras proveen mayor empuje.

Andlogo al giro en Pitch, la rotacién en Roll requiere la coordinacién del par de hélices izquierdo o
derecho, ya sea para un movimiento positivo o negativo, respectivamente. Por dltimo, el movimiento en Yaw
toma al par de propelas de forma cruzada, ya que es la configuracién donde ambas giran en el mismo sentido.
Y de esta forma, se controla qué sentido y magnitud de fuerza de arrastre mantener, dependiendo si es giro
horario o antihorario.
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Roll Yaw

Figura 2.11: Maniobras del cuadricéptero.

2.3. Sistemas de control de vuelo

Para el desarrollo de investigacion con multicOpteros, las opciones disponibles se pueden clasificar en dos
grupos de acuerdo con: el tipo de sistema, componentes y trabajo requerido para obtener el vuelo del mul-
ticoptero. El primer grupo incluye a los drones de arquitectura abierta o semiabierta, por ejemplo el AR Drone
o Bebop (ambos del fabricante Parrot); QDrone de Quanser o el Crazyflie de la empresa Bitcraze AB. Estas
opciones se basan en la programacién del sistema del multicptero, que generalmente reside en el desarrollo
de software y algoritmos para navegacién, mapeo de superficies y reconocimiento. En el segundo conjunto u
opcidn se encuentran los autopilotos, que brindan al usuario la posibilidad de ensamblar su propia aeronave
con el disefo y las caracteristicas deseadas o requeridas, esto implica que el usuario hace la seleccién de sus
motores, ESC, hélices y bateria, y puede realizar por impresion 3D la carcasa del UAV o comprar algtin mo-
delo especifico [14]. Hay una inmensa gama de autopilotos, los més bdsicos permiten sélo realizar el vuelo
del dron desde el mando de control, otros mds sofisticados integran sensores para posicionamiento y vuelos
programados, retorno al punto de elevacién, estabilizacién de gimbal®, respuesta a fallas de comunicacién
emisora-receptora, solucién al bajo voltaje, telemetria y envio de video en tiempo real a una estacién de con-
trol en tierra; en resumen, estos integran todo un repertorio de sensores y funcionalidades que transforman al
UAYV en un vehiculo inteligente.

Por otro lado, se han desarrollado autopilotos que sobresalen de los anteriores por su capacidad de pro-
cesamiento. Practicamente son computadoras a bordo de un dron, que no dnicamente tienen la capacidad de
realizar todo lo anterior, también permiten realizar tareas demandantes como procesamiento de imagen en
tiempo real, ejecucidn de algoritmos SLAM o implementar un sistema de control de un enjambre de drones.
Ejemplos de esta categoria, son: Qualcomm® Snapdragon™ Flight de Qualcomm Technologies Inc., 1a Intel®
Aero Ready to Fly Drone de Intel Corporation y Chimera Paparazzi, desarrollada por la Escuela Nacional de
Aviacién Civil (Francia).

3Se le denomina gimbal al soporte estabilizador para la camara.
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2.3.1. Plataforma Pixhawk

Se conoce como 3DR Pixhawk Mini (ver Figura 2.12) al piloto automatico o controlador de vuelo di-
seflado por 3DR y HobbyKing. Estd basado en dos procesadores STM32, uno para el procesamiento principal
y el otro para las entradas-salidas del controlador.

Figura 2.12: Controladora de vuelo 3DR Pixhawk Mini.

La IMU de este autopiloto se compone de un circuito integrado (CI) MPU9250 (acelerémetro, girosco-
pio y magnetometro) de la firma TDK InvenSense, un CI ICM20608 (acelerometro y giroscopio) del mismo
fabricante y un CI MS5611 (barémetro) de TE Connectivity, los cuales dan por resultado un vuelo més esta-
ble y mas funcionalidades de vuelo, en comparacion con otras controladoras. La version de la Pixhawk Mini
permite adaptarla a diferentes frames debido a su reducido tamafio (38*43*12mm.); compardndola con las
demads versiones de su familia. 3DR desarrollé un sensor GPS compacto (perteneciente a la serie Neo.M8N)
para esta version de controladora, dicho GPS es compatible con los sistemas de navegacion global por satélite
(GNSS) e incorpora una brijula digital (CI HMC5983) [22].

Las interfaces de la controladora son las siguientes:

= Puerto serie UART destinado al GPS.

= ]2C para sensores digitales.

= CAN para control digital de motor.

= ADC para sensores analdgicos.

= Puerto micro USB (para la configuracion del controlador desde una computadora).
= Entrada PPM de la seiial del RC.

= Entrada RC compatible con Futaba S BUS®.

» Entrada RC compatible con satélite Spektrum DSM/DSM2/DSM-X®.

Las funcionalidades que ofrece esta tarjeta se pueden ver en programas como QGroundControl o Mission
Planner®, donde se muestran los diferentes tipos de vuelo, y comportamiento del dron en caso de fallas en la
comunicacién, agotamiento de la bateria, vuelo para interiores y exteriores, entre otros.

8QGroundControl y Mission Planner, son programas de cédigo abierto destinados para configurar y pilotar aeronaves a control
remoto, mediante puntos de coordenadas o de manera auténoma. También permiten el acceso al sistema del autopiloto, al control de
sus actuadores y a las mediciones de sus sensores.
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2.3.2. Soporte para Pixhawk en Simulink

El Paquete de Soporte de Pixhawk (PSP) permite generar cdigo legible para las plataformas que ejecutan
el entorno del software PX47; de los modelos realizados en Simulink. De esta forma, se pueden aprovechar las
bondades de la programacién por bloques para implementar funciones y controles en los autopilotos Pixhawk.
Al utilizar este soporte, el proceso de generacion y compilacién de cddigo Simulink se ajusta para encajar en
el entorno de software de la Pixhawk, gracias a una aplicacién NuttX® llamada “px4_simulink_app” (creada
por el mismo PSP) y con la ayuda de CMake y herramientas de generacion de codigo [23].

El PSP se configura desde la instalacion, para ejecutarse de acuerdo con la version de FMU® que tiene
cada tarjeta (Pixfalcon, Pixhawk Mini, Pixhawk 2, entre otras). El paquete proporciona los siguientes bloques
(ver Figura 2.13), que se agregan a la libreria de Simulink en el proceso de instalacion.

Phased Amray System Toolbox
“ Pixhawk Target Blocks

ADC and Serial
Miscellaneous Utility Blocks
Sensors and Actuators
UORE Read and Write

Powertrain Blockset

Report Generator

Figura 2.13: Menu de bloques del PSP.

Los bloques de Pixhawk (ver Figura 2.14) permiten el acceso a las mediciones de los sensores y otras
aplicaciones disponibles, su funcién se ve reflejada hasta en tiempo de ejecucién en el hardware; por ello, el
usuario tendrd que verificar el correcto funcionamiento de su sistema desarrollado. Debido a este hecho, se
tiene que simular y validar el sistema de control de vuelo (con los demds bloques base de Simulink) antes de

implementarlo en el hardware [23].
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Figura 2.14: Bloques de sensores y actuadores del PSP.

El objetivo principal de este soporte es facilitar la programacion e implementacion del sistema de control
a las plataformas Pixhawk, por lo tanto, es de gran importancia modelar y caracterizar la aeronave, para poder
simular su comportamiento.

"PX4 es un software de control de vuelo, enfocado a drones y otros vehiculos no tripulados.
$NuttX es el RTOS (Sistema Operativo en Tiempo Real) principal para ejecutar el software de control de vuelo en un autopiloto.
“Unidad de Gestién de Vuelo (FMU por sus siglas en inglés: Flight Management Unit).
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2.4. Odometria inercial

La odometria es el conjunto de técnicas que a través del muestreo de la orientacion y desplazamiento de
un objeto o vehiculo, estima su posicién local'?. La palabra odometria tiene sus origenes en el griego: “hodos”
y “metro”, que significan camino y medir, respectivamente. Este método tuvo sus inicios en la robdtica mévil
estimando la posicién relativa de vehiculos terrestres, donde se dio a conocer como odometria sobre ruedas,
el cual muestrea la informacién referente a la rotacion de las ruedas, para realizar las conversiones y célculos
necesarios y finalmente devolver los datos traducidos en desplazamiento lineal con respecto al suelo. Actual-
mente es utilizada en vehiculos acudticos, terrestres o voladores y cuenta con la caracteristica de ser precisa a
corto plazo, permite grandes velocidades de muestreo y representa un menor costo de implementacion [24].

El término odometria inercial es usado generalmente por autores anglosajones en conjunto con la odo-
metria visual, es decir, Visual Inercial Odometry. Si bien, existe también en el inglés, el término INS (Inertial
Navigation System) para referirse a la misma préictica aunque es poco utilizado. En el espaiiol, el uso de es-
tos términos es lo contrario, los autores en [15], [25], [26] usualmente hablan de la navegacién inercial. La
odometria 0 navegacion inercial se basa en la informacién entregada por el sistema de referencia de actitud
y rumbo (giroscopio, acelerémetro y magnetémetro), en otras palabras, por una IMU [25]. Por lo tanto, se
le puede definir como el conjunto de técnicas para estimar la posicion relativa y orientacion de un objeto,
a través de sensores puramente inerciales. Como este método se basa en la estimacién (no determinacion),
suele utilizar la cinematica del robot mévil en conjunto con las leyes fisicas de movimiento de Newton y en
nuevas aportaciones, el modelo dindmico del objeto de estudio; este dltimo punto de describe en la siguiente
subseccion.

2.4.1. Errores acumulativos y filtro de Kalman

Los sensores como el giroscopio o acelerémetro son insensibles a la radiacién electromagnética y no
requieren de estar sujetos directamente a los mecanismos de los que se pretende tomar la referencia de mo-
vimiento, sin embargo, esta caracteristica no los hace susceptibles a las demds perturbaciones. Las entradas
a estos sensores conocidas como entradas de interferencia y entradas modificadoras'!, alteran la sefial regis-
trada y esto genera un error acumulativo (ver Figura 2.15) en la interpretacion y lectura de los pardmetros
inerciales [15].

Posicion de inicio Elipses del error acumulado

Trayectoria estimada del robot / \ \

Figura 2.15: Crecimiento de incertidumbre en la estimacién de posicion (fuente: www.tamps.
cinvestav.mx/~mgomez/Odometria).

De acuerdo con los métodos de localizacién absoluta y relativa; la odometria corresponde al método de localizacién relativa,
porque estima la posicion del robot mévil en forma relativa al punto de inicio. Todas sus mediciones son efectuadas desde el robot.

"Las entradas al sistema inercial se clasifican en tres grupos: las deseadas, interferencias y modificadoras. La primera trata de la
velocidad angular en el eje perpendicular al sensor, la segunda trata de vibraciones y campos magnéticos, la tltima considera a la
temperatura y el voltaje de suministro al sensor
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Para disminuir el error en las mediciones, se hace uso de algoritmos que estiman el estado del sistema
dindmico (como la posicion y la velocidad de un vehiculo). Un ejemplo de estos algoritmos es el filtro de Kal-
man (KF, Kalman Filter), se trata de un algoritmo lineal recursivo, que suaviza los estados ruidosos con base
en las mediciones erréneas previas usando el modelo del sistema; para este fin, sigue un proceso estadistico
para ponderar el error entre el valor predicho y el medido, para que finalmente estime el estado filtrado. En
resumidas palabras, filtra los estados actuales y predice los futuros [27].

El algoritmo tiene la forma de un observador de estados como puede observarse en la Figura 2.16 [28], y

su principal diferencia y contribucién yace en el cilculo de la ganancia K, que minimizara la covarianza del
error estimado [29], hecho por el que se considera dptimo.

j;{
L®_.KK=>®=>j—>

<
C [

Figura 2.16: Diagrama de bloques de Kalman.

El uso de este filtro en los sistemas no lineales ha desarrollado otras versiones: Filtro de Kalman Extendi-
do (EKF, Extended Kalman Filter) y el UKF (Unscented Kalman Filter) [30]. Y existen otras variantes mas
que integran las mediciones de los sensores inerciales con las del GPS, para generar lo que se conoce como
método hibrido de localizacion, o bien, fusidn sensorial para localizacién y navegacién [26], [27], [30], [31].



Capitulo 3

Diseno e implementacion del sistema

Los alcances de un proyecto con drones estdn intrinsecamente definidos por el equipo que se utilice, por
lo que es relevante definir la metodologia que permitird seleccionar dicho equipo o sistema (tipo de dron y
sus componentes). De acuerdo con lo anterior, en este capitulo se describe el proceso para la seleccién de
los componentes del dron dados los requerimientos méds importantes; centrdndose en los multicépteros. Se
plantea que también sirva de referencia para otros proyectos que busquen desarrollarse empleando este tipo
de UAV.

3.1. Requerimientos y objetivos generales

Con la premisa de que se parte el desarrollo de un proyecto con drones conociendo los objetivos o necesi-
dades, es posible evaluar qué clase de aeronave es la ideal para cubrir estas solicitudes. Para esta actividad, la
siguiente Tabla 3.1 pondera cada tipo de UAV en relacién con los objetivos generales, considerando el 1 como
el valor minimo y 5 para aquel que cumple completamente el objetivo correspondiente.

Tabla 3.1: Asignacién y ponderacion de UAV por objetivos generales.

Objetivos Multirotor | Ala fija | Hibrido Cuadricoptero
generales de carreras
Carrera de drones 4 1 2 5
Eotografl? Fle 5 1 3 4
objetos estéticos
l.sotogr?fl,a dg 4 4 5 5
objetos dindmicos
Implementacién de
algoritmos para el 5 5 5 5
vuelo de un UAV
Desarrollf) de un 5 5 5 5
dron auténomo
Transporte de 5 3 5 )
objetos
Recorrer gr'andes 3 5 5 3
superficies

Siguiendo el planteamiento de la Seccidn 1.4, se descarta la actividad anterior dada la obviedad respecto
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al UAV por ocupar. Y en torno a otros proyectos, es importante tener a disposicién la informacién de mas
caracteristicas de drones diferentes al multirrotor para justificar su seleccién.

3.2. Seleccion de componentes

Definido el tipo de dron, se deben obtener las caracteristicas fisicas del sistema de vuelo (objetivos es-
pecificos). En este trabajo de tesis, se requiere que un dron cuadricéptero admita la carga de nuevos algorit-
mos, que cuente con las refacciones de todos o la mayoria de sus componentes, no requiere cargar peso extra
que el de sus mddulos. Esto sugiere el uso de un multirrotor ensamblado y utilizara un controlador de vuelo
de arquitectura abierta.

Para fines précticos, se disefié un grafico QFD! (ver Figura 3.1) para realizar la correcta seleccién de
los componentes de acuerdo con los objetivos especificos. El grafico presentado en esta seccion difiere par-
cialmente del QFD estdndar, debido a que no se realizardn evaluaciones entre fabricantes de componentes y
tampoco se buscard mejorar la calidad del producto (lo cual es el objetivo principal del QFD). El enfoque pro-
puesto indica las mejores caracteristicas que debe tener el componente para cada objetivo especifico, mientras
se sefialan las dependencias de un elemento con otro. Finalizando la identificaciéon de componentes, el inves-
tigador seleccionard su fabricante o proveedor, dependiendo de su presupuesto o por alguna otra comodidad.

En la Figura 3.1 se indican tres tipos de materiales para el frame: FC (fibra de carbono), FV (fibra de
vidrio) y Al (aluminio). Se asignaron colores diferentes dependiendo del tamafio del dron sugerido: azul para
mini drones de carreras, para drones de carrera, café para drones de ”estilo libre” de largo alcance (Long
Range) y rojo para multicépteros mayores de 40 cm de didmetro. DPA (dependiendo del autopiloto) indica
que el PDB seréa definido por el autopiloto, ya que fabricantes como Pixhawk, Ardupilot o Naza DJI tienen sus
respectivos PDB. Las controladoras de vuelo se clasificaron en dos series: A para tarjetas dedicadas a drones
de carreras (Betaflight, Omnibus, Kakute, Naze32, entre otras.) y B, tarjetas para desarrolladores o para tomas
fotogréficas (Pixhawk, APM, Naza, Qualcomm Flight Pro, etc.). De igual forma, el sistema de radio control
se ha clasificado en dos grupos pero de acuerdo con sus prestaciones y precio: serie I (FlySky, OrangeRX,
Turnigy y las versiones de RadioLink menores o igual a 8 canales) y serie II (FrSky, Futaba, Spektrum, entre
otros).

En las casillas donde no se especifican los colores, significa que la caracteristica aplica para todas las

propuestas. Por ejemplo: un dron adaptable a GPS, en sus tres medidas sugeridas es posible utilizar un frame
de fibra de carbono, fibra de vidrio o de aluminio.

La correlacién entre los componentes indicada con ” + ” se explica a continuacion:

= El tamano del frame depende del tipo de material, por cuestiones de su resistencia y peso.

» La capacidad de almacenamiento de la bateria (mAh) quedara definida por el tamafio del frame y por el
empuje requerido del conjunto motor-hélice; o viceversa. Se debe a que con mayor capacidad en mAh,
implica mayor tamaiio y peso.

= Se recomienda seleccionar un ESC de mayor amperaje al del consumo del motor (para evitar dafios por
picos de corriente).

Y"Quality Function Deployment, en espaiiol: Despliegue de la Funcién de Calidad o Casa de la Calidad.
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>4000Kv, >28, >35C, >300mAh;

>10cm, >20 cm, >2300 Kv, >20 A, 4S,>90C, >1000mAh;

Rapidez FC >28 cm 4 >1800Kv 3",5",7" | >35A | DPA A LI 48, >90C, >1300mAh
>2300 Kv, 48, >70C, >1000mAh;

Disponibilidad de espacio en el >20 cm, >28 cm, >1800Kyv, 48, >70C, >1300mAh;
frame FC, FV, Al >40cm >4 >900Kv 5", 7",>9" ] >30 A | DPA A,B 111 38, >25C, >2200mAh
>1800Kv, 48, >70C, >1500mAh;

Mayor tiempo de autonomia FC, Al. >28 cm, >40 cm >4 >900Kv 7", >9" >30 A | DPA A, B 1T 38, >25C, >3300mAh
>2300 Kv, 4S8, >70C 300mAh;

>20 cm, >28 cm, >1800Kv, 48, >60C, >1500mAbh,;

GPS FC, FV, Al. >40cm >4 >900Kv 5",7",>9" | >30 A | DPA B LI 38, >25C, >3500mAh
Capacidad de carga util FC,FV, Al >40 cm >4 >900Kv >10" >35A | DPA A, B LI 38, >30C, >3300mAh
Adaptable a Gimbal FC, FV, AL >40 cm >4 >900Kv >10" >30 A | DPA A,B LI 38, >25C, >3300mAh
>4000Kv, >28, >35C, >400mAkh;

>2300 Kv, 48, >80C, >1000mAh;

>10cm, >20 cm, >1800Kv, 35" 7 | >20 A, 48, >70C, >1500mAh;

FPV FC,FV, Al | >28 cm, >40cm | >2,>3 >900Kv 9" >30A | DPA A, B LI 38, >25C, >2200mAh
>4000 Kv, >28, >35C, >400mAh;

>2300 Kv, 48, >80C, >1000mAh;

>10cm, >20 cm, >1800 Kv, | 3",5",7", | >20 A, 48, >70C, >1500mAh;

Desarrollo de Investigacion FC, FV, Al. | >28 cm, >40cm >1 >900 Kv 9" >35A | DPA A B I 1T 3S,>25C, >2200mAh
Entrenamiento/Entretenimiento FC, FV. >10cm 4 >4000 Kv 3" >20 A | DPA A 1 >28, >35C, >300mAh
>4000 Kv, >20 A, >28, >35C, >300mAbh;

Resistencia a Golpes FC, AL >10cm, >20 cm 4 >2300 Kv 3" 5" >30 A | DPA A LI 48, >80C, >1000mAh
>4000 Kv, >20 A, >2S, >35C, >300mAh;

Proteccion de Hélices FC,FV, AL. | >10cm, >20 cm 4 >2300 Kv 3", 5" >30 A | DPA A L1II 48, >80C, >1000mAh
>2300 Kv, 4S, >70C, >1300mAR;

>20 cm, >28 cm, >1800 Kv, 48, >60C, >1500mAh;

Largo alcance de RC FC, FV, Al. >40cm >4 >900 Kv 5",7",>9" | >30 A | DPA A, B 11 38, >25C, >3500mAh
>2300 Kv, 4S,>80C, >1000mAh;

>20 cm, >28 cm, >1800 Kv, 48, >80C, >1300mAh;

Adaptable a Camara FC, FV, Al >40cm >4 >900 Kv 5",7",>9" | >35A | DPA A, B 1,11 38, >25C, >3000mAh
>4000 Kv, >20 A, >28, >35C, >300mAbh;

Ligero FC >10cm, >20 cm 4 >2300 Kv 3", 5" >30 A | DPA A 1 48, >80C, >800mAh
>2300 Kv, 3 C, >1000mAh;

>20 cm, >28 cm, >1800 Kv, 48, >80C, >1500mAh;

Vuelo auténomo FC, FV, Al >40cm >4 >900 Kv 5",7",>9" | >30 A | DPA B 1,11 38, >25C, >3000mAh
>4000 Kv, >20 A, >28, >35C, >300mAbh;

Portable FC, Al. >10cm, >20 cm 4 >2300 Kv 3", 5" >30A | DPA A LI 48, >80C, >1000mAh
>4000 Kv, >20 A, >28, >35C, >300mAh;

Acrobatico FC >10cm, >20 cm 4 >2300 Kv 3" 5" >30 A | DPA A L 11 48, >90C, >1000mAh
>2300 Kv, 48, >80C, >1000mAh;

>20 cm, >28 cm, >1800 Kv, 48, >80C, >1500mAh;

Procesamiento de imagen FC,FV >40cm >4 >900 Kv 5",7",>9" | >30 A | DPA B LI 38, >25C, >2200mAh

Figura 3.1: QFD de seleccién de componentes.

= El nimero de rotores depende de las necesidades de carga y se restringe por el nimero de salidas PWM
del autopiloto. Considerar que a mayor nimero de rotores, aumenta la capacidad de carga pero implica
un mayor consumo de energia.

= Los motores y las hélices se seleccionardn dependiendo de la capacidad de carga. Entre més peso se
requiere mayor torque, por lo tanto: Kv bajo y hélices mas grandes.
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= El PDB se selecciona después de haber escogido el controlador de vuelo. Para drones de carrera, existe
mads variedad de ESC (separados para cada motor o juntos en una misma placa).

= El autopiloto debe ser compatible con los protocolos de comunicacién (PWM, PPM, SBUS, iBUS, etc.)
de la receptora.

Para el proyecto presente, el equipo seleccionado fue para ”Desarrollo de Investigacion” con las siguientes
caracteristicas: frame de fibra de vidrio de 45 cm de didmetro, 4 motores de 1000Kv con hélices de 10” y ESC
de 30 A, el autopiloto es un 3DR Pixhawk Mini con sus respectivos médulos.

3.2.1. Seleccion del autopiloto

La seleccion del autopiloto se basa en otro grafico QFD mostrado en la Figura 3.2, donde se hace una
comparacién entre las caracteristicas mds importantes de las controladoras de vuelo, para desarrollar la inves-
tigacion propuesta. Los equipos presentados se han usado en la investigacion, para el desarrollo de trabajos
relacionados con el control de vuelo y posicion de un UAV; esta recopilacion se obtuvo gracias al estudio del
estado del arte.

4 4 5 4 4 1 [ 3 4 5 5 5|Prioridad
teristi g -
aracteristicas . E 3 g E g 2| =
= o] a £ 5 = £ &
E 2 < g |58l £ | 2 v 3| ©
4 H I I - TR - B O gE| E s >
Modelo 2 & =} g | £ E 2 = L 3| 2 2 Evaluacién
£ 2 | 2| Szg S a2 |C|&8 & S [Regula]Medio] Alo
AR Drone 2.0 ARM Cortex | Open
Power A8 Software | 10 4 4 1 of 1 1 0 1 $7,000 L
()
=}
2 Open
Crazyflie 2.0 2 STM32 Software| 10 | 16 [ 4 0 1] 0 0 0 1 $3,600 *
Intel Atomx7 | Open
QDrone 78750 Software | 0 20 8 1 0f 1 0 0 1 *
Qualcomm®
Qualcomm Flight Snapdragon™ | Open
Pro 820 Software| 10 | 20 4 1 1 1 0 1 1 $17,000 *
Open
Paparazzi Apogee STM32 Software | 9 20 6 0 0 0 0 1 1 $2,000 *
% Open
3DR Pixhawk Mini E, STM32 Software| 10 | 20 8 0 0] 1 1 1 1 $2,500 *
o
5
< | ARM Cortex | Closed
Naza M M3 Software | 7 20 8 0 o 0 1 1 1 $3,180 *
Open
APM 2.8 ATMega 2560 | Software | 7 8 8 0 0 0 1 1 1 $2,000 *
Open
CC3D Revolution STM32 Software | 10 | 20 6 0 0o 0 1 1 1 $2,000 *

Figura 3.2: QFD de seleccion de autopilotos.

Cabe destacar que las casillas marcadas en verde, indican la capacidad de las tarjetas o drones de incluir
la caracteristica correspondiente.
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Las consideraciones para la seleccion del componente que mejor se ajusta a las necesidades de esta inves-
tigacidn son las siguientes: compatibilidad con radios de telemetria, frame modificable, una IMU mayor a 6
GDL y un bajo costo (ponderados con 5, como el valor mds alto en prioridades). De acuerdo con lo anterior,
los equipos fueron asignados entre regular, medio y alto; por lo tanto, las mejores propuestas son la 3DR
Pixhawk Mini, APM 2.8 y CC3D Revolution. Finalmente se opté por la Pixhawk Mini, a causa de todas sus
capacidades remarcadas en los capitulos anteriores.

3.3. Proceso de ensamble

Las actividades anteriores permitieron hacer una buisqueda mas ripida de productos en diferentes tien-
das en linea y poder comparar sus precios. Resultado de esto, se presentan en la Tabla 3.2 cada uno de los
componentes adquiridos para ensamblar el cuadricéptero.

Tabla 3.2: Componentes para ensamble.

Componente Caracteristicas

Frame/carcasa
Distancia de eje de motor de forma cruzada 450mm
Placa PCB para bateria LiPo
Material de fibra de vidrio
Modelo F450 hecho por DJI
Controlador de velocidad electronico
Capacidad de 30A
Salida trifasica para motor Brushless
Salida digital 5V
Admite baterias hasta 4S
Motor Brushless de CD
1,000 Kv
Soporta baterias 4S
Carga méaxima 900g
Admite hélices de 7” a 9”
Hélices/propelas
Longitud 10”

Material Nylon-Carbono
Angulo de ataque 45
Pixhawk Mini
Placa de poder incluida
Incluye médulo GPS con magnetémetro
IMU de 9 GDL
8 salidas PWM
Admite baterias hasta 10S
Radios de telemetria
Frecuencia 413 MHz
Conectividad micro USB
Puerto JST-GH
Potencia maxima de salida 100mW
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Aunado a los componentes del ensamble, se agregaron los siguientes componentes externos:
= Monitor de voltaje.

= Emisora Taranis QX7 y receptora R-XSR, ambos de FrSky.

= Baterfa de LiPo de 2200mAh, 25C.

Entre las primeras actividades de ensamble, fue identificar los componentes y su conexién (ver Figura
3.3). La conexiones para la Pixhawk se detallan en su respectivo manual [22].

Figura 3.3: Conexiones eléctricas de potencia y digitales.

Detectada la polaridad de la placa PCB, PDB y demads conectores que se energizan directamente de la
bateria, se prosiguié con soldarlos adecuadamente (ver Figura 3.4). Conviene atornillar algunas partes del
frame, los motores y acomodar cada ESC para poder distribuir el cableado, cortarlo o agregarle extensiones,
en caso de requerirlo.

Figura 3.4: Etapa de conexién: ESC y motor.

En la Figura 3.5 se puede observar al equipo ensamblado completamente. Los controladores de velocidad
se dispusieron dentro del frame con el fin de concentrar la mayor cantidad de masa posible en el centro, ya
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que esta préctica trae ciertos beneficios como: reduccion del momento de inercia, provee de un compartimento
compacto para la bateria, el médulo ESC se protege de golpes e incluso, mejora la estética del equipo. Como la
actividad de ensamble es extensa y requiere la mayor descripcion posible, se adjunta como parte del Apéndice
en este documento (revise el Apéndice B).

Figura 3.5: Dron tipo cuadrotor, ensamblado.

Con la finalidad de brindar sujecién a todos los componentes y evitar su impacto con las hélices, se di-
sefié una carcasa desde el software CAD, SolidWorks (ver Figura 3.6). Posteriormente fue generada con la
tecnologia de impresion 3D. El grosor de la pieza es de 4mm para soportar las vibraciones y golpes en la
manipulacién del cuadrotor, también cuenta con dos partes laterales que permiten su rapido ensamble y tiene
una abertura frontal y trasera para la circulacién de aire (ver Figura 3.7).

Speciones [ Croqus | Coctr | Do | ; =

uorir

| [©8 & a3l pRapas Do oa 5
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. e =
o TS
) S s 0

=)

[T Modelo [ Vistas 30 | Estudio de movimiento |

Figura 3.6: Parte frontal y superior de carcasa para cuadrotor F450.

Se realiz6 el dibujo CAD de todo el sistema mecanico del dron y los médulos del sistema eléctrico, para
brindar la perspectiva de la parte impresa en 3D y para tomar referencias gréficas en la teoria de los siguientes
capitulos.
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(b)

Figura 3.7: Vista explosionada de la carcasa

3.4. Etapa de configuraciones

Concluido el trabajo de armado, se probd el correcto funcionamiento del cuadrotor, esto incluyé verificar
la respuesta de los motores-ESCs previamente calibrados y comprobar desde la interfaz que ofrece QGround-
Control que el movimiento visualizado correspondiera al movimiento real en el dron. Para hacer posible esta
ultima etapa, se cargé el firmware correspondiente a la controladora de vuelo a través un cable USB desde la
computadora. Y posteriormente se calibraron los sensores: magnetdmetro, acelerémetro y giroscopio, desde
el mend de Configuraciones de QGroundControl (ver Figura 3.8). Este mend también da acceso a las confi-
guraciones de radio control, modos de vuelo, calibraciones de los sensores de voltaje-corriente, respuestas a
fallos internos, entre muchos otros; que por seguridad del piloto y de la aeronave se tuvieron que realizar?.

Manual Disarmed

Flight Mode 6

Figura 3.8: Ventana resumen de las configuraciones.

Como se menciond anteriormente, se observd que los motores respondieran de manera adecuada; esto
consistié en prender el dron y activar el giro de los motores mientras el usuario sostenia al equipo (es muy
importante retirar las hélices por el riesgo que representan, es un paso estrictamente obligatorio). Te-
niendo al dron en mano, se inclinaba en todas las direcciones y se verificaba que los motores del lado mas
inclinado aumentaran su velocidad; esto se realiza para comprobar que efectivamente se intenta compensar
el lado caido. La dltima prueba del sistema se enfoco en los joysticks, por ejemplo: se observé que el canal
de “empuje” o “elevacion” aumentaba la velocidad de los motores conforme iba subiendo; los demds canales
(Roll, Pitch y Yaw) también produjeron un cambio de velocidades en cada par de motores. Para dar idea de
ello, el aumento de velocidades corresponde a la variacion de los vectores de fuerza que requiere cada rotacién
como se ilustra en la Figura 2.11.

Lo explicando en el pérrafo es un resumen de todos los pasos de configuracién, para mayores detalles consulte el Apéndice B
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Identificacion y modelado del multicoptero

La parte inicial y fundamental para el desarrollo de un sistema de control, es la obtencién del modelo
matematico de la planta. Este modelo debe mantener el minimo error de aproximacién con respecto al siste-
ma real, ya que compromete la estabilidad del sistema de control. Bajo este planteamiento, es primordial al
comportamiento del dron, por lo tanto, se plantea el desarrollo de un modelo de 6 GDL. Esto implica una com-
pleta caracterizacion del vehiculo, es decir, considerando todos los factores fisicos (cinemética); y realizando
repetidas pruebas dejando a un lado la incertidumbre en la medicién. Aunado a esto, es importante destacar
la obtencién del modelo matematico para el disefio de un observador de estados, porque de éste dependera el
control de la posicién del cuadricéptero.

Atendiendo a estas consideraciones, en este capitulo se presenta y resume el proceso de modelado y
caracterizacion del cuadrotor, de acuerdo con la configuracién ”X” y las caracteristicas presentadas en el
capitulo anterior y en el Apéndice A. Posteriormente se generard el control de la dindmica obtenida con
enfoque en la odometria inercial. Los detalles del proceso del modelado y el célculo del momento de inercia
se presentan en los Apéndices A y C.2, respectivamente.

4.1. Modelo matematico del cuadricoptero

Para el disefio del modelo matemaético, se definen los pardmetros que describen su movimiento, respecto
a un sistema de coordenadas (x,y, z). En la Figura 4.1 se indican los pardmetros dindmicos, inerciales con
el dron posicionado sobre un plano x-y; el cual estd direccionado sobre el eje x hacia el sentido positivo.
Los angulos de giro indicados en cada eje (¢, ¢ y ) son Yaw, Roll y Pitch, respectivamente; mientras que w
indica la velocidad angular y el sentido de giro de cada motor; bajo este mismo orden se muestran las fuerzas
resultantes por el empuje de las hélices (F}).

Figura 4.1: Marco inercial del cuadricéptero o marco del cuerpo.

27
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Por otra parte, se establecié un marco de referencia global y fijo nombrado Marco Global Inercial (Mgr),
el cual, es el punto de partida para estimar la posicidon del cuadrotor (ver Figura 4.2). Enseguida, se propone
otro sistema de referencia: el Marco de Traslacion del Cuadrotor (M), se trata de un sistema de coordena-
das sobre el vehiculo, que permite medir el desplazamiento respecto al Mqy (ver Figura 4.2 y 4.3a) y a partir
de este, desarrollar los demas marcos de referencia [9], [32], [33].

c) d

Figura 4.3: Sistemas de coordenadas en el cuadrotor: a) Marco de Traslacion del Cuadrotor, b) Marco del
giro Yaw, c) Marco del giro Pitch'y d) Marco del giro Roll.

Los siguientes sistemas de coordenadas fueron propuestos para describir las rotaciones del cuadrotor alre-
dedor de los angulos de Euler (ver Figura 4.3). Dichos marcos mantienen el mismo origen (centro geométrico
y de gravedad del dron) y en un estado sin rotaciones, sus vectores unitarios (i, 7, k) compartirian la misma
posicién [32].

Nota: Cabe aclarar que el sistema de coordenadas Mp (ver Figura 4.3d) estd referido a todas las rotaciones
anteriores, por lo tanto, este marco indica la posicién final y real del cuadrotor (retorne a Figura 4.1), el cual
se denominard ahora en adelante como Marco del Cuerpo (M¢).
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4.1.1. Cinematica del cuadricéptero

Siguiendo la teoria de matrices de rotacion y de acuerdo con los sistemas de coordenadas presentados en
la Figura 4.3, un punto de interés en M visto desde M7 requiere de la siguiente transformacion [32], [33],
[34]:

ccyp sy —s0| |x
oMC = | spsbc) — copsi)  spsOsi + coeh  spcd| |y (4.2)

cpstc) + sos  cpsfsy — spchp  cpcd | | z

. M, . . ., . .
La matriz R Mgc (con s: sin y c¢: cos), conocida también como Matriz de Cosenos Directores (DCM, por
sus siglas en inglés: Direction Cosine Matrix) es producto de la multiplicacién de matrices de acuerdo con la
secuencia de rotaciones mostradas en la Figura 4.3 !.

Ahora, la representacién de un punto en M visto desde M7 ¢ se puede obtener de (4.1) realizando lo
siguiente:

p = (RyC,)'pMe 4.3)

= (Ryg.) o' (4.4)
ccp  spsbc — cps  copsbe) + sopsip] [aMe

= |chstp spslsth+ coch  chpsls — spep| |yMe 4.5)
—sb spch copcl ZMc

Como los sensores inerciales (IMU) estdn a bordo del dron, las mediciones realizadas son desde la pers-
pectiva del M¢; por eso es necesario realizar esta tltima transformacién. Finalmente, de la ecuacion (4.5) se
derivan ambas partes para la obtencion de las velocidades del vehiculo, como sigue [32]:

d o d
(9) = Rylo (M) (4.6)
= Ry (4.7)
cOcp  spsbcy) — copsyp  cpsbc) + sps| |u
= |clsy s¢pslsy + copc)  copsfsy — spcp| | v 4.8)
—s0 spch coch w

Por lo que ¢ = [, 7, 2] representa la velocidad del cuadrotor vista desde el Mrc, y este a su vez, desde
un punto de referencia fijo (M¢y).

Por otra parte, la relacion entre las velocidades angulares ((fﬁ, é, ¢) y las del cuerpo del cuadrotor (p, ¢, 1),
se establece de la siguiente forma (ver procedimiento en el Apéndice A):

(é 1 singtanf cos¢tand| (p
0l = 1|0 cos ¢ —sing q 4.9)
0 0 singsect cosgsecl| |r

'Las operaciones para la obtencién de la DCM se detallan en el Apéndice A.
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4.1.2. Dinamica del cuadricoptero

La aplicacién de la segunda ley de movimiento de Newton y las relaciones del movimiento general® [32],
[35]:

F = ma
dv
= m
dtg;
dv dv fwx
= — w v
dtg;  dt.
Permite obtener la siguiente relacion:
dv
= — X 4.10
r m<ﬁJM)V) (4.10)

donde F' es el empuje total generado, m es la masa del cuadrotor, %’C es su aceleracion lineal respecto al marco
del cuerpo. Mientras que el conjunto w X v representa la aceleracién del dron relativa al sistema de referencia
en movimiento (M¢), siendo w la velocidad angular del cuerpo y v la velocidad lineal del UAV respecto al
marco de cuerpo.

Definiendo los siguientes vectores en sus respectivos componentes [z,y,z]:

w=[p a 1"
v="[u v w|

T
F=[Fe Fy F:]

Y sustituyéndolo en (4.10), se obtiene:

U TV — QW 1 Fq

v = |pw—rul +— |Fy “4.11)
. m

w qu — pv F

Si bien, se ha mencionado que f representa el total de fuerzas ejercidas en el cuadricoptero, el cual se
define de la siguiente manera:

Fo= fMC+gMGI 4.12)

= [0 0 fly, +[0 0 —mg, (4.13)

donde f es el empuje generado por los motores respecto al marco del cuerpo, m es la masa del cuadricéptero y
g es el factor de gravedad terrestre, los dos dltimos, vistos desde el marco global inercial. Cabe aclarar que los
términos en (4.11) quedaron definidos desde la perspectiva del M, lo que sugiere la siguiente transformacién
para el vector de la gravedad [32], [34]:

ghc = RycgMor (4.14)
mg sin
= —mg cos fsin ¢ (4.15)

—myg cos f cos ¢

’El stibindice gi indica cudl es el marco de referencia de la aceleracién o en su defecto, la velocidad; que en este caso es a partir
del marco global inercial. Por otro lado, dv/dt. indica la velocidad lineal vista desde el marco de cuerpo del cuadrotor.



4.1. Modelo matematico del cuadricéptero 31

Sustituyendo f = fMc 4 gMc en (4.11) se obtiene:

] rU — QW 1 0 gsinf

v| = |pw—rul +— [0]| + | —gcosfsing (4.16)
. m

w qu — pv f —gcos 0 cos ¢

Dado que f representa el empuje generado por los motores?, se establece de la siguiente forma (ver Figura
4.4):

Figura 4.4: Empuje total generado.

f=h+fot+fs+/a (4.17)

La estimacién de la fuerza generada por cada motor, se toma el modelo de [36] el cual fue desarrollado
y validado, con los medios para derivar el rendimiento de la hélice de modelos geométricos a escala de los
UAV. Por lo que a continuacién se muestran las relaciones para la fuerza de empuje y momento de arrastre,
respectivamente, donde el subindice ¢=[1..4] indica el nimero de motor.

fi=Cyp (%)Qdé (4.18)
M; = Crp (%)2512 (4.19)

En este caso, se habla de dos constantes adimensionales: C'y conocida como el coeficiente de empuje y
C’; como el coeficiente de par [36], [37]; ambas son propias de cada motor y requieren ser calculadas experi-
mentalmente; p es la densidad del aire, w es la velocidad de giro de las hélices en rad/s y dj es el didmetro
de la hélice. Por otra parte, la velocidad w; es controlada a través de una sefial servo, en este caso, la corres-
pondencia entre estos datos se identificard a través de un modelo polinomial en la seccién de caracterizacion.

Teniendo en cuenta el diagrama presentado en la Figura 4.4 y representando al radio (o longitud de brazo)
del cuadrotor como I, se pueden definir los torques* generados en cada uno de los ejes del cuadrotor (¢, 6 y
1)) como sigue:

Tg = \fl [(f1 + f2) = (fs + f4)] (4.20)

3En este apartado, cuando se habla del motor se hace referencia a todo el sistema de propulsién: motor y hélice.

“Es importante mencionar que el momento de arrastre generado por la hélice, provoca que el dron rote en sentido contrario al giro
del motor (por tercera ley de Newton); para contrarrestar este efecto, hay un par de motores con rotacién contraria y son aquellos que
generan los momentos de arrastre M> y Ma, por ello que el signo es negativo (revise la seccion 2.2).
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1= 202+ )~ (4 1) @
Ty = My — My + M3 — M, (4.22)

A continuacidn, se resumen las ecuaciones del empuje y los pares en una matriz:

f . ﬁCf ﬁcf gf gf w}
To| _ Py | U0 RGO, 0| |wh

| @) |—2ic, 2o, 2o, —2ic,| |«
Ty dyC,  —dyC,  dyC,  —dyC, | Wi

(4.23)

Andlogo al anélisis dindmico para determinar & (vea la ecuacién 4.10), se considera nuevamente la segun-
da ley de Newton, aplicada al movimiento circular:

SMy; = (4.24)

dty;

La cual indica que los momentos externos de un cuerpo rigido (XM, gi)s son directamente proporcionales a
la razén de cambio de la cantidad de movimiento angular (dH /dt,;). En [35] se emite que el vector H, puede
representarse desde un sistema de coordenadas fijo (M) de la siguiente forma®:

dH  dH
dtgi  dt.

+wxH (4.25)

Donde dH /dt. es la raz6n de cambio de H relativa al M¢, w es la velocidad angular del M¢ (el cual se
encuentra en rotacion) y f la cantidad de movimiento angular. Posteriormente se sustituye (4.25) en (4.24):

dH

La cantidad de movimiento angular para movimientos planos se representa como H = Iw. Donde [ es
una matriz conocida como tensor de inercia, y se representa como sigue [32], [35]:

I  —Ly —I. I, 0 0
I=|-I, I, —I.|=|0 I, 0 4.27)
L, L, L 0 0 I

3Se hace uso de mindsculas en el subindice de M,;, para sefialar el momento visto desde un sistema de coordenadas fijo. No
confundirlo con el Marco Global Inercial (Mar).
Vea el apéndice A.3.1 para la deduccién de la ecuacién.
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Definida I, los demds vectores se presentan a continuacion y se sustituyen en 4.26:

We/gi = [p q T]T
M=T[ry 7 7]
H = Iwc/gi

Finalmente, se despeja el vector de la aceleracién angular del cuerpo del vehiculo [32], [33].

. 1
Wejgi = 7 (_WC/gi x H + M)

~

“Loar =Té
= [_ pr| + ]?JTO
=tpg| LT

A continuacion, se agrupan las ecuaciones que describen el comportamiento del cuadrotor:

ey spsbcy — cosy  cpsbep + sps| [u
sty spsls) 4 coc)  cpsOsyy — spep | | v
—s6 s¢pch coch w

ISPV N
I

q:b 1 sin¢tanf cos¢tanf| [p
6| = |0 cos ¢ —sing q
0 0 singsecld cosgsecl| |r

] TV — qw 0 gsinf

v| = |pw—rul +— [0 + | —gcosfsing
. m

w qu — pv f —g cos 0 cos ¢

1
p L " e
q| = |75 pr |+ | 170
T fo—ly Lr
yomy 72 Tv

(4.28)

(4.29)

(4.30)

(4.31)

(4.32)

(4.33)
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Y de manera resumida, se describen todos los pardmetros en la siguiente tabla:

Tabla 4.1: Variables del cuadrotor.

Variable | Descripcion

Posicién del cuadrotor a lo largo del eje x en el Mgy
Posicién del cuadrotor a lo largo del eje y en el Mgy

Altura o posicién del cuadrotor a lo largo del eje z en el Mgy
Angulo Roll absoluto definido respecto a Mrc

Angulo Pitch absoluto definido respecto a My

Angulo Yaw absoluto definido respecto a Mp

Velocidad lineal del cuadrotor en direccion al eje x de M¢
Velocidad lineal del cuadrotor en direccion al eje y de M¢
Velocidad lineal del cuadrotor en direccién al eje z de Mo
Velocidad angular o giro en roll, alrededor del eje x de Mo
Velocidad angular o giro en pitch, alrededor del eje y de M
Velocidad angular o giro en yaw, alrededor del eje z de M¢
Total de las fuerzas de empuje

Factor de gravedad terrestre

Momento de inercia en el eje x

Momento de inercia en el eje y

Momento de inercia en el eje z

8

S S e =z e s |g |2 e ||

4.2. Caracterizacion del cuadricoptero

En este apartado se describe el proceso de caracterizacidn del cuadrotor, para la obtencién de pardmetros
tales como: dimensiones, momentos de inercia, coeficientes mecanicos del motor, etc. Dado que la caracte-
rizaciéon compromete la aproximacion del modelo de la planta, se repitieron los experimentos al menos tres
veces para cada parametro.

4.2.1. Obtencion de los parametros inerciales

La masa del cuadricéptero se calculé con una bascula digital (ver Figura 4.5), la cual tenia una resolucién
de 1 gramo. El peso total del cuadrotor registrado fue de 1.061 kg.

Figura 4.5: Béscula digital 5 Kg.
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Se midieron las longitudes de los brazos y las hélices con un flexémetro como se indica en la Figura 4.6.
Esto se simplific6 mucho gracias a la geometria cruzada del cuadrotor, donde la separacién de los motores
respecto a los ejes x y y es la misma.

Figura 4.6: Dimensiones del cuadrotor.

Para la obtencién del momento de inercia de masa del cuadrotor, son propuestos dos métodos: el péndulo
trifilar para cuerpos irregulares y un método analitico, el teorema de los ejes paralelos; ambas opciones consi-
deran al dron como un cuerpo rigido y que el efecto de la rotacion de las hélices es nulo. La propuesta con el
péndulo trifilar consiste en suspender el objeto de interés por medio de tres cables o hilos, y medir su periodo
de oscilacion en el eje vertical [38], [39]. Dicho procedimiento forma parte de los métodos multifilares, que
puede consistir desde dos cables suspendidos (en el caso de objetos en forma de viga, como la hélice) hasta
una cantidad definida por la forma del objeto de prueba [38]. El péndulo trifilar es una herramienta practica
y precisa que autores como [9], [33] y [34] también optaron por desarrollarla, no obstante, previo a la medi-
ciones correspondientes al dron, se realizaron experimentos con un objeto sélido y geométrico del cual existe
informacion en la literatura [35] para calcular su respectivo momento de inercia de masa; de manera que pu-
dieron compararse los resultados y con ello, el margen de error de este método’.

Para este caso, se construyé una plataforma circular que funge como soporte del dron que permitié subirlo
y quitarlo facilmente, y poder realizar los ensayos para los demads ejes (ver Figura 4.7).

b)

Figura 4.7: Experimentos con el péndulo trifilar.

"El procedimiento completo y detallado del método se encuentra en el Apéndice C.2.
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La relacion que permite calcular el pardmetro de interés, es la siguiente [9]:

mgR*T?

I:m:,yy,zz = W (434)

Donde m es la masa del cuadrotor, g es la gravedad en la Tierra, R es radio del disco, T es el periodo de
oscilacién y L la longitud de los cables. Para conocer con precisién el momento de inercia del vehiculo, se eje-
cutan dos pruebas: una sin el objeto de interés (sélo el disco) y otra con €l, permitiendo conocer la diferencia
para poder restarla. Con el fin de evitar errores humanos y de instrumentacién en la medicién, se omiti6 el uso
de un cronémetro y en su lugar, cada ensayo fue grabado desde una cdmara de accién a 120 fps (fotogramas
por segundo) y se incluyeron dos marcas fisicas (una en el cuadrotor y otra en el suelo) como referencia de
inicio y fin de una oscilacién.

En la siguiente tabla se registraron los datos del experimento en 3 repeticiones.

Tabla 4.2: Experimentos en péndulo trifilar.

Ejes Dur?cmn de Promedio | Valor final Moment.o
10 ciclos de Inercia

10.0750 s 1.0075 s
Eje x 10.0583 s 1.0058 s 1.0053s | 0.007505 kg.m?
10.0250 s 1.0025 s
10.0833 s 1.0083 s
Ejey 10.0583 s 1.0058 s 1.0061s | 0.007533 kg.m?
10.0417 s 1.0041 s
12.0917 s 1.2091 s
Eje z 12.1000 s 1.2100 s 1.2100s | 0.014925 kg.m?
12.1083 s 1.2108 s

Con respecto al método analitico, se proponen las partes geométricas del dron con sus respectivas medidas
(ver Figura 4.8).

Figura 4.8: Dimensiones de la propuesta geométrica del cuadrotor.



4.2. Caracterizacion del cuadricéptero 37

Las partes se simplificaron y sus dimensiones corresponden al volumen que cubren las partes reales. Para
estimar el peso, se separaron en tres grupos®: centro, motor y brazo. Cada conjunto fue pesado sobre una
bascula digital (ver datos en la Tabla 4.3).

Tabla 4.3: Dimensiones de las partes idealizadas del cuadricoptero.

’ Parte \ Propiedades
Centro | a=0.128m, b=0.069 m, c=0.113m, Mmcepntr0=0.553kg.
Motor r=0.0140m, h=0.030m, m,,0t0-=0.058kg.
Brazo 1=0.225m, mp,q.o=0.069kg.

Para la determinacién de los momentos de inercia de masa, se aplica el teorema de ejes paralelos y las
férmulas propuestas para formas geométricas comunes [35].

27 r 12
h? V2 V2
Ixz = lcentro + 4 Imotor + Munotor <4 + 2l> +4 Ibrazo + Mbrazo T(l + 7") (435)

27 r 12
h? V2 V2
Ixm = Icentro +4 Imotor + Munotor <4 + 2l> +4 Ibrazo + Mbrazo T(l + T) (436)

[+7r\?
Izz = Lcentro + 4(Imot0’r + mmotorlz) + 4 Ibrazo + Mprazo <2> (437)
Donde:
1 2 2
Icentro(fr) = Emcentro(b +c ) (4.38)
1 2 2
Icentro(y) = Emcentro(a +b ) (4.39)
1 2 2
Icentro(z) = Emcentro(a +c ) (4.40)
1 2 2
Imotor(w) = motor(Z/) = Emmotor(gr +h ) (441)
1
Imotor(z) = iTnmotorT2 (4.42)
1 2
Ibrazo(i) = Ibrazo(y) = Ibrazo(z) = Emb(l + T) (4.43)

Dentro del anélisis se consideré que tanto los brazos y el cuerpo del cuadrotor estaban perfectamente
centrados, mientras que los motores se encontraban encima del plano xy, como puede observarse en la Figura
4.9; y se omiti6 el tren de aterrizaje ya que su peso fue considerado dentro de la masa del brazo. Debido a la
simetria del cuadrotor y de asumir que el peso estaba distribuido uniformemente; las operaciones para los ejes
x y y fueron iguales a excepcién del momento de inercia para el centro del cuerpo (Icentro)-

8Centro: ESC, bateria, carcasa de impresién 3D, tarjeta de vuelo y médulos. Motor: motor y hélice. Brazo: brazo de fibra de vidrio
y cableado.
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Figura 4.9: Vista frontal del cuadrotor.

Finalmente, los resultados de los diferentes métodos se comparan en la siguiente tabla.

Tabla 4.4: Tabla comparativa.

Momento Teorema
de inercia | Péndulo trifilar .
de ejes paralelos
de masa
Ipo 0.007443 kg.m2 0.009697 kg.rn2
I, 0.007471 kg.m2 0.009863kg.m2
1., 0.014863 kg.m2 0.018366 kg.m2

De acuerdo con los experimentos realizados y detallados en el Apéndice C.2, la estimacién realizada con
el método trifilar fue mas aproximada al valor real con un error promedio del 1.6 %. En cuanto al método del
teorema de ejes paralelos, sus valores se desviaron en promedio: un 28 % del valor obtenido con el péndulo
trifilar; lo que lo hace una alternativa menos confiable.

4.2.2. Asignacion de margenes de inclinacion del cuadrotor

Para la correcta operacion del vehiculo, se establecié un limite de inclinacidn para Roll y Pitch, conside-
rando que el 4ngulo maximo/minimo permita mantener la orientacion solicitada sin perder fuerza de empuje
y que los motores atin contaran con la capacidad de vencer la inercia del cuerpo para regresar el dngulo de
inclinacidn a cero (ver Figura 4.10).

Figura 4.10: Rotacidén en Pitch.

Para ello, fue necesario hallar el 4ngulo mdximo que permitiera el equilibrio entre el peso del cuadrotor y
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el componente del empuje en el eje z.

fmax Cos(emaa:) =mg

Ormes = COSi1 <mg >
frmaz

En las relaciones anteriores, fq; €s el empuje maximo realizado por los cuatro motores, 0,4, s el
angulo de interés que por la simetria y distribucién de peso en el dron, es el mismo para ¢,q.; ™ €s la masa
del cuadrotor y g el factor de gravedad terrestre. Posteriormente, se reduce el dngulo de inclinacion a un 85
por ciento para agregarle un margen a la aceleracion de los motores; permitiendo asi, que la altura no se vea
afectada al momento de retornar al angulo cero.

0, = 0.85 % Opas

4.2.3. Ajuste de curvas para la velocidad de los motores

En las ecuaciones (4.18)-(4.23), se establecen las relaciones de las velocidades angulares de los motores
como entradas y como salida la fuerza de empuje f;, momento de arrastre M; y sus efectos.

Para ajustar la curva de la velocidad del motor con respecto al PWM de entrada’, se desarrollé un modelo
polinomial con la herramienta ” Curve Fitting” de Matlab. En la Figura 4.11 se compara el polinomio obtenido
y los datos experimentales.

600 -

wn

Q

S
T

73

S

=3
T

Experimento 1
————— Experimento 2
— — — Experimento 3
Modelo polinomial

Velocidad angular [rad/s]
w
n
[—}

100 1 1 1 1 1 1
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9

Entrada PWM normalizada

Figura 4.11: Velocidad del motor VS sefial de entrada.
Este modelo esta representado por la siguiente ecuacion:

w=a-PWM?2+b- PWM, +c (4.44)
Donde a=-392.8, b=887.9, c=67.45 y PWM,, es la entrada PWM normalizada en el rango [0,1].

Para desarrollar este experimento, a través de un microcontrolador fue enviada la sefial servo (PWM) al ESC y el sistema de
propulsion. El ciclo de trabajo del PWM fue incrementando a una razén de 50 us por cada 10 segundos, partiendo de 1000 s hasta
2000 ps (que es el margen que opera la sefial servo). Paralelamente fueron registradas las revoluciones por minuto (RPM) del giro
de las hélices desde un tacémetro digital; y posteriormente, estos datos fueron sincronizados y desde la herramienta Curve Fitting de
Matlab, fue posible crear el polinomio de ajuste.
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4.2.4. Datos experimentales de la caracterizacion

Los demas experimentos en el sistema Struler (caracterizador de motores brushless y plataforma para
control de actitud de un dron)!?, se pueden observar a continuacién (ver Figura 4.12). En el primer grifico se
obtuvo una relacién proporcional cuadritica entre la fuerza generada!! y la velocidad del motor, misma que
se establece en la ecuacion 4.18 y que adelante se estimaran sus coeficientes. Mientras tanto, la relacién que
mantuvo una proporcionalidad casi lineal, fue entre la sefial PWM con la fuerza generada; si bien, para este
caso se podria establecer un modelo lineal de ganancias constantes, sin embargo, es importante derivar las
demads variables para desarrollar el modelo de la planta y las labores del observador de estados, por lo tanto se
omitid esta alternativa.
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Figura 4.12: Medicion de parametros desde el sistema Struler.

Respecto al consumo del motor, se observa cdmo a medida de que se ejerce mayor empuje el voltaje de
la fuente cae drasticamente mientras que la inyeccion de corriente incrementa; por lo que es imprescindible
contar con una bateria que ofrezca estas capacidades como las que son a base de polimero de litio.

Por otra parte, se estableci6 p = 1.225 kg/m>® como la densidad del aire estdndar; lo que permiti6 en los
ensayos anteriores obtener los coeficientes de empuje y arrastre. Se puede observar la comparativa del modelo
de las ecuaciones (4.18) y (4.19) con los datos leidos desde el Struler (sélo el médulo para caracterizacion de
motores), en los graficos de la Figura 4.13.

19E] nombre Struler es la composicién de dos palabras de estructura basada en los dngulos de Euler.

A partir de las dimensiones de los brazos del cuadrotor y con una celda de carga, fueron medidos: la fuerza de empuje y el
momento de arrastre. Y de acuerdo con las ecuaciones 4.18 y 4.19 se hicieron corresponder las fuerzas leidas y la velocidad de
rotacion, para despejar el valor de cada coeficiente. Este procedimiento se describe en el Apéndice C.1.2.



4.2. Caracterizacion del cuadricéptero 41

45 05r .
‘
Experimento 1 /, 045 | Experimento 1 //
aF == Experimento 2 - === Experimento 2 r.7
; Y - i 14
— — —Experimento 3 s 04 Experimento 3 P
351 Modelo Y T ’ Modelo Y
= 7 035
£ 3t %
2
E} £ 03t
E 251 s
Il
2 < 025
< 2r S
1.5 2
= Eoist
L =
1 0.1
05 0.05 |
0 L L L L ) 0 )
100 200 300 400 500 600 100 200 300 400 500 600

Velocidad angular [rad/s] Velocidad angular [rad/s]

Figura 4.13: Comparativa del empuje y momento generado, con sus respectivos modelos.

Finalmente, se registraron todos los pardmetros de interés con sus respectivos valores y unidades en la

siguiente tabla:

Tabla 4.5: Resumen de pardmetros del proceso de caracterizacion.

Identificador Descripcion Valor
l Longitud del brazo 225 mm
d Didametro de hélice 254 mm
m Masa del dron 1.061 kg
1. Momento de inercia en el eje x | 0.007443 kg.m?
Iy, Momento de inercia en el eje y | 0.007471 kg.m?
I, Momento de inercia en el eje z | 0.014863 kg.m?
Cy Coeficiente de empuje 0.098208
C- Coeficiente de arrastre 0.041811
K, Factor kv del motor 1000 kv
Pmaz Méxima inclinacién en Roll | 1.00 rad
Omaz Maixima inclinacién en Pitch | 1.00 rad
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Capitulo 5

Control de vuelo y odometria

La accién del control en el vuelo de drones, se puede clasificar en tres grupos (de acuerdo con las ne-
cesidades de vuelo): manual, semi-automdtico y automdtico. En el primer nivel se controlan directamente
las variables fisicas del cuadrotor (fq, dq, 04 y 14)", esto permite al usuario la completa manipulacién de la
actitud y con ello, la posicién del dron; por lo tanto, se requiere mayor destreza en pilotaje. En el nivel semi-
automatico se controla indirectamente la posicion (x4, ¥4, 24) a través de las variables del primer grupo, esto
es posible gracias a la inclusién de nuevos sensores: barémetro, GPS, sensor de flujo 6ptico, etc., que ofrecen
al piloto un mayor grado de asistencia, facilitando la manipulacién de la posicién y manteniéndola estatica,
en caso de que no se emita ninguna entrada. Finalmente, el dltimo nivel se enfoca en la ejecucién de misiones
(seguimiento de trayectorias), modos de vuelo pre-configurados y comportamientos a situaciones de riesgo,
que durante su ejecucién no requieren la operacién por parte del piloto?.

En las primeras secciones de este capitulo, se linealiza el modelo matemético del cuadrotor presentado en
la Seccién 4.1. Y con ello, se desarrolla el control al nivel de los actuadores, es decir, se controlan directamente
las variables de la actitud en el dron. Por lo tanto, se propone el desarrollo de un controlador PID debido a que
es utilizado ampliamente en la investigacion e industria, dada su estructura simple y facil implementacién en
los sistemas digitales que los cuadrotores integran. En las tltimas secciones se desarrolla la odometria inercial
a través de la estimacion de la posicién desde el filtro de Kalman.

5.1. Modelo linealizado del cuadricoptero

Para los fines de esta seccion, se presentan nuevamente las ecuaciones del modelo matematico no lineal
del cuadrotor, que son las ecuaciones (4.30)-(4.33) del capitulo anterior.

(é 1 sin¢tanf cos¢ptanf| [p
0| =10 cos ¢ —sin ¢ q 5.1
1/} 0 sing¢secfd cos¢gsech| |r

b L o ?Tqﬁ

q| = ||+ | yTe (5.2)
I,—1I, €1

" 7. Pq =T

"Las cuales son: empuje/potencia en los motores, alabeo, cabeceo y guifiada; respectivamente.

2Cabe sefialar que estdn desarrollandose esquemas nuevos que sugieren otro nivel enfocado a los drones auténomos, donde se
fusionan algoritmos con inteligencia artificial para toma de decisiones en seguimiento, evasién de obstdculos, deteccion, etc., como
los UAV mas recientes desarrollados por las empresas SZ DJI Technology Co. y Skydio Inc.
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b7 chcp  spslc) — copsyp  cpsle + spsi| [u
y| = [cBsy  spsOs + coc)y  cpsOsyy — spep| | v (5.3)
Z —s0 s¢pch coch | w
TV — qW 1 0 gsind
v| = |[pw—ru|l +— 0] + | —gcosBsin ¢ 54
. m
qu — pv f —gcos B cos ¢ |

Antes de linealizar el modelo matemaético, se considera que las variables s6lo se desvian ligeramente de
la condicion de operacion, para ello, se analiza el comportamiento del dron en vuelo estacionario o hovering.
En esta situacion, los dngulos ¢, 6 y ¢ permenecen cerca de 0° siendo este el punto de equilibrio, dicho de
otra forma:

T

7

q
0 0

Yy z

i (5.5)
2000

(5.6)

vow

8l

x =
= |

Entonces, por motivos de linealizacién las ecuaciones (5.1)-(5.4) se pueden expandir en Series de Taylor
alrededor de los puntos anteriores, como se indica a continuacién [40]:

ey, df(®) L L& f(x)
f(@—f(@*‘ﬁ(l‘—@*‘a 12

Considerando sélo hasta el segundo término de (5.7), a partir de la ecuacion (5.1) se obtiene que [qS, 9, 1/1] ~
[p, ¢, 7]. Por lo tanto, se sustituyen las variables de la aceleracién angular de cuadrotor [p, g, 7| por la doble
derivada de los dngulos absolutos [¢, 8, 1] en la ecuacion (5.2), obteniendo asi lo siguiente [41]:

S o

0 ¢ p ]
000 r

Kl
<

[—

(x—2)%+... (5.7)

i) = | (5.8)
(0 =T

Por otra parte, la ecuacién (5.4) se ve simplificada como se muestra en la ecuacion (5.9).

U 1 0 g0

ol =—10|+ |—go (5.9)
. m

w f -9

Debido al estado de equilibro (en situacién de Hovering), la matriz de rotacién (5.3) se simplifica a una
matriz identidad de dimensién 3 x 3; de forma que [z, ¥, 2] =~ [u, v, w], por lo tanto:

& 0 gl

gyl =— 0] + | —9¢ (5.10)
. m

z / -9

Nota: El modelo del cuadrotor es subactuado, y tnicamente las entradas f, ¢, 6 y v; pueden controlarse
directamente.
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A continuacidn se presenta el modelo linealizado del cuadricéptero:

o1 17
0| =770 (5.11)
(G T
T 1 0 g0
il =— 10| + |—go (5.12)
. m
Z f -9

Se observa en (5.12) que el efecto de la gravedad tiene presencia en los tres ejes del cuadrotor, dependien-
do de la inclinacién que éste tenga. También se advierte que los pares en Roll y Pitch tienen un impacto en
la posicién del dron, con respecto al plano xy; por lo que es una caracteristica a considerar en las secciones
posteriores en el control de posicion [41].

Por su parte, la representacién del modelo en el espacio de estados? es la siguiente:

x(t) = Fx + Lu(t) (5.13)
y(t) = Hx(t) (5.14)

Contiene las siguientes matrices:

[N elNeoNeNoellS e NololoiNo o]
OO OO OO OO o oo
O OO H O OO oo o oo

QL OO O o oo oo oo
oolé (e R en R e e B en B e e i e i e
O OO OO OO0 o oo oo
= elalalBeolBolBoBoloBeolel S
= el elalBeoBeoBoBeoNoNel =
[N el eleoleoBoNeoBeoNal =]
[=lelelelaelBoleoBelololele]
O OO OO OO o oo oo

D000 OTNOOOO coocooooo0oocoO00 OO

cCoocococo o off~roo o
DO OO OffTro oo oo

I
SFOoO 00000 OO0 o0 OO

3La notacién mostrada (F,L, H) estd basada en [42], [43] y [44]; para tener sincronia con la notacién propuesta en el filtro de
Kalman que se presenta en gran parte de la literatura correspondiente. Donde F es la matriz de estado, L la matriz de entrada y H la
matriz de salida.
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10000000O0GO0OO
01 000000O0GO0O0DO
H_ |00 1000000000
00000O0ODT100GO0O0O
000000DO0TI1O0GO00O00O
00 00D0DO00O0TO0O0 O]

Mientras que el vector de estados* y el vector de entrada de control son respectivamente:

x:[¢9¢pqrmyzuvw]T
T
u = [ f Ty To Ty ]
Para determinar la controlabilidad del sistema, se sigue lo siguiente [40]:

C=[L F-L F2.L ... F!!.L] eR™> (5.15)
CH T
H-F

0= |H-F?| cgrax12 (5.16)
H.F!

Tanto la matriz de controlabilidad como de observabilidad (ecuaciones 5.15 y 5.16) resultaron ser de rango
completo’, esto quiere decir que su rango es igual a su orden (12); por lo tanto, se concluye que es un sistema
controlable y observable.

Partiendo del modelo linealizado de la planta y completada su caracterizacion, se ejecutd el siguiente
procedimiento (el cual se describe en las siguientes secciones) para la obtencion del sistema de control y su
implementacidn en tiempo real.

1. Simulacion

1.1 Desarrollo del modelo matemaético en c6digo de bloques Simulink.

1.2 Disefio del controlador y observador de estados.

1.3 Simulacién bajo condiciones ideales.

1.4 Simulacién con entradas en tiempo real (emisora RC via USB) y componentes simulados: ESC y
generador PWM; con y sin filtro de Kalman.

2. Implementacion del sistema en la plataforma PX4.

2.1 Ensayos con Hardware in the Loop (HITL) con el soporte de PX4 en Matlab-Simulink.
2.2 Andlisis y optimizacién del controlador en HITL.

2.3 Carga del controlador en la plataforma PX4 y andlisis de resultados.

2.4 Incorporacion del filtro de Kalman a la Pixhawk y andlisis de resultados.

2.5 Optimizacion del sistema de control que opera en tiempo real.

*Note que la posicién en el eje x se denota con una z en cursiva.
SDebido a la dimensién de las matrices, las operaciones como se indica en 5.15 y 5.16 fueron realizas con las herramientas
computacionales: MATLAB y Maxima.
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5.2. Diseno del control de actitud

5.2.1. Controlador PID

El control PID para la dindmica del dron esta dado por la siguiente ecuacion:

T$ Ky Kig| K
To| =1 | Kpg|en+1|K; / 677(7f)dt +1 [Ka| € (5.17)
Ty Kpy Kiy] 70 Kay
es [ba— &
en= |eg| = |0q—0 (5.18)
€y | Ya —

Donde I es una matriz identidad de 3x3, [K ¢, K6, K(;y] son las ganancias proporcionales, [K;g, Kig, Ky
las ganancias integrales, [K 44, K49, 4] son las ganancias derivativas y e, es el vector del error de orienta-
cién, con n = [¢, 6, 1]

El controlador PID esta representado con el bloque azul y se encuentra interconectado al sistema que
conforma al cuadrotor, como se muestra en la Figura 5.1.

Generador n
PWM
PID
T, PWM,
To PWM,
. PWM,
n v PWM,

Figura 5.1: Diagrama de control del cuadrotor.

Como se puede observar, la seial f y las salidas del controlador PID ([74, 79, 7)), se concentran en el
bloque Generador PWM que tiene el propdsito de calcular las seiiales PWM correspondientes a cada ESC,
e inyectarlas a la dindmica del cuadricdptero.

5.2.2. Diseno del filtro de Kalman aplicado a la actitud

Se trata de un proceso recursivo que implementa un estimador de dos etapas: prediccion y correccion,
para filtrar la sefial medida (vector de salida) de un proceso estocéstico [29] y [45].

La etapa de prediccion se basa en el modelo matematico de un sistema lineal invariante en el tiempo
(LTI) © representado en espacio de estados (ecuaciones 5.13 y 5.14) y previamente discretizado; para estimar
el valor futuro del vector de estados [29], [45], [46]. La correccion se produce aplicando una ganancia pro-
porcional a la diferencia entre la medicién y la prediccién de esta medida, que minimiza la media del error
cuadratico o covarianza de la sefial de salida (accion por la cual se define al filtro como 6ptimo [47]).

SLTI, por sus siglas en inglés: Linear Time-Invariant.
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La secuencia del algoritmo esta representada en el grafico de la Figura 5.2 [45].

Actualizacion de tiempo (prediccion)

L. Proyectar el estado hacia adelante
ﬁ]; = q)ik—l + Buk

II. Proyectar la covarianza del error hacia adelante

P, = ®P,_;®T +Q

IEstimaciones iniciales para R _; y Pp_;.

Actualizacion de medidas (correccion)

I. Calcular la ganancia de Kalman

m=)| K; =P H (HPtH" +R)™"

= II. Actualizar la estimacion con la medicion Zk

ik = f‘lz + Kk(zk — Hf‘l;)

III. Actualizar la covarianza del error

Py = (1 - K H)P,

Figura 5.2: Proceso recursivo del algoritmo filtro de Kalman.

Puesto que la prioridad de esta seccién es el control de actitud, se consideran inicamente las ecuaciones
(5.11) para generar la representacion en espacios de estados del sistema como sigue:

6] 6]
0 0
d |¢ ¥ s
27 =F " L
7t ¢ ¢ + :9
0 0 v
L] L]
6]
0
Y
—H|"
e
0
KA
Con las siguientes matrices de coeficientes:
[0 0 0 1 0 07
000010
F— 0 00 001
10 00000
0 00 0O0O0
L0 0 0 0 0 0|
0 0 O]
0 0 0
L 0 0 0
=1
. 0 0
0 7 0
0 0 4

(5.19)

(5.20)
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100000
010000
001000

H=109 00100
000010

(00000 1|

Se comprueba que el sistema es controlable y observable.

C=[L F-L F2.L ... F° L] e R%8 (5.21)
Rango(C) =6

O=[H H-F H-F2 ... H-F?|" ¢ RS (5.22)
Rango(O) =6

El filtro de Kalman establece para el sistema, la siguiente representacion en espacio de estados para tiempo
discreto [46] [47] [48]:

X = Pxp_1 +Bup_1 + wi_1 (5.23)

La ecuacioén (5.23) describira la evolucién de x a lo largo del tiempo. En ella, ® (n, X n,) conocida como
matriz de transicién de estado, relaciona el estado en el paso anterior (k — 1) con el estado actual. B (n; X ny,)
es la matriz de control y wy_; (n, x 1) representa el ruido del proceso [48].

Este algoritmo propone la siguiente ecuaciéon de medida (ecuaciéon de observacién), que relaciona las
mediciones con el proceso:

Donde z;, (n, X 1) es el vector de mediciones en el tiempo tx, H (n, X n;) es conocida como la matriz
de observacion y vi (n, X 1) es el vector de ruido de medicion [43].

Los términos wy, y vy, son variables aleatorias, que como se menciond anteriormente, representan el ruido
en su respectivo contexto. Se asume que estos ruidos no estan correlacionados y son del tipo blanco, es decir,
con media cero y distribucion normal (Gaussiana) [48]. A continuacién se describen las covarianzas de los
errores, de acuerdo con lo descrito anteriormente.

_—

E [wyw!] _{ %k i 2 (5.25)
_—

E [vipv!] _{ %’j’ z L (5.26)

E [wkvﬂ = 0, paratodokei (5.27)
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Para desarrollar la metodologia del KF, se discretiza el sistema de interés (ecuacién 5.19) de acuerdo con
la expansion en series de Taylor [42], [49], [50]. Esto da por resultado, las siguientes matrices’ para un tiempo
de muestreo At.

100At 0 0
010 0 At 0
001 0 0 At
=100 1 0 o0 (5.28)
000 0 1 0
000 0 0 1)
e _
o AOQ
t
0 5 o
B 0 0 5 (5.29)
I ) '
A
0 I—; f
t
L 0 0 7]

Reformulado el sistema, se debe determinar si es posible estimar el estado o proceso (x) dadas las medi-
ciones (z) conforme a la ecuacién (5.24)%, en otras palabras, debe comprobarse que sea observable. Respecto
al andlisis de controlabilidad, se asume que el sistema es determinista (ecuacion 5.23 libre de perturbaciones
W), ¥ que es capaz de conducir a un estado deseado dada una secuencia de sefales de entrada [43]. En este
caso, las condiciones de observabilidad y controlabilidad se cumplen, a causa de que el rango de cada matriz
es igual al orden del sistema:

E2=[H' ®™HT ... (&7)HT | e RO (5.30)
Rango(E) =6

©@=[B ®B ... (®)°B | R (5.31)
Rango(®) =6

Concluido el andlisis del sistema, se realiza la estimacion del estado y se calcula su incertidumbre. Para
ello, se deben de proponer valores iniciales (¢ = 0). El dron en condiciones preliminares siempre debe
permanecer en reposo, por lo que su vector de estado inicial se definird como:

T
xo=[0 00 0 0 0]

Una vez definido el estado inicial, es posible calcular la covarianza P como sigue [46] [48]:
_ _ _T
P, = FEle,e, | (5.32)
= E[(xo —%p)(x0 —%p)] (5.33)

Conforme a la ecuacién (5.23), X, contiene tnicamente el ruido del proceso (w},) debido a que el dron
estd en reposo en el origen y a la ausencia de entradas de control en el primer instante (k = 0).

"El procedimiento se encuentra desarrollado en el Apéndice A.4
81_as mediciones se consideran libres de ruido, vg.
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[0.0259 0 0 0 0 0
0 0.0257 0 0 0 0
P — 0 0 0.4051 0 0 0
o 0 0 0 0.4047 0 0
0 0 0 0 0.1952 0

| O 0 0 0 0 0.1940 |

Posteriormente, el filtro aplicard iterativamente la siguiente ecuacidén conocida como actualizacién de
la matriz de covarianza a priori, la cual proyectard la matriz P;_; al siguiente paso (k) considerando la
incertidumbre del proceso.

P, = 0P, ;9" +Q (5.34)

Anteriormente, ya se habfan presentado los componentes de la matriz QQ para los valores iniciales de P,

con la diferencia de que P se actualiza antes y después de cada medicion, mientras que Q permanece cons-
9
tante”.

Por lo tanto:

[0.0259 0 0 0 0 0 ]
0 0.0257 0 0 0 0
0 0 0.4051 0 0 0
Q= 0 0 0 0.4047 0 0 (5.35)
0 0 0 0 0.1952 0
| 0 0 0 0 0 0.1940 |

El siguiente paso es calcular la ganancia de Kalman, que pondera la diferencia entre la medida y su
prediccién. De acuerdo con [42] [46], dicho pardmetro tiene el objetivo de minimizar la covarianza del error
a posteriori y como se puede observar en la ecuacién (5.36), la relacion entre la incertidumbre de estimacién
(P}, ) con la incertidumbre de medicion (R) hacen que esta ganancia tenga un valor entre Oy 1 .

K, = P H? (HP;H + R) (5.36)
La matriz de covarianza de la medida, R, se calculé en los experimentos realizados para estimar a Q
(revise el Apéndice C.3).

[0.0202 0 0 0 0 0
0 00842 0 0 0 0
0 0  0.0066 0 0 0
R=1 o 0 0 00006 0 0 (5-37)
0 0 0 0 00025 0
L0 0 0 0 0  0.0034]

Se realiza la medicién correspondiente, y con ello se actualiza el valor estimado considerando la discre-
pancia entre la medida y la estimacion:

X = X, + Koy (5.38)
= %, + K (z, — HX,) (5.39)

°La matriz Q se estimé a base de pruebas y comparaciones entre el estado del cuadrotor en la simulacién de su modelo propuesto
y, las mediciones de actitud y posicion a través video-andlisis. Este proceso se presenta en el apéndice C.3
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La diferencia (zr — HX, ) en la ecuacion anterior es nombrada innovacion, y representa la nueva infor-
macién contenida en z;, [46]. Dada la ganancia K, tendrd mayor peso la medida o estimacion, dependiendo
de la incertidumbre de cada una y con ello, se actualizar4 el estado del proceso (correccién) [47].

Como el criterio de rendimiento es la reduccién del error cuadratico medio a través de la ganancia de
Kalman, se ejecuta la siguiente expresion para actualizar la matriz de covarianza del error de estimacidn
(ahora a posteriori) [48]:

P = (I- K,H)P; (5.40)

Como ultima accidn, se reasigna el vector estimado y la matriz de covarianzas para la nueva iteracion,
donde se consideraran como valores a priori.

X, = Xy (5.41)
P, =P, (5.42)

5.3. Simulacion e implementacion del controlador de actitud

5.3.1. Preliminares y prueba del controlador PID

Las simulaciones se realizaron en la plataforma Simulink de Matlab, con los bloques estandares que brin-
da la libreria de este software. Permitiendo ejecutar el controlador PID de acuerdo con las caracteristicas de
la planta, mismas que fueron reportadas en el proceso de caracterizacién del capitulo anterior.

El sistema del cuadrotor en Simulink, consistié en tres grupos: bloque de comunicacion con la emisora,
bloque de control y bloque de la planta (respectivamente con los incisos de la Figura 5.3) con un tiempo de
muestreo de 4 ms.

Posicion [x,y,z]
Roll_RC » Phi_RC x »>
uint16
Pitch_RC — Theta_RC y >
uint16
Thrust_RC P Thr_RC z >
uint16
Yaw_RC —p Psi_RC p »
uint16
Arm_RC —p»—] »{p PWM P PWM_input q »
Comunicacion_RC > q . o
Rate [p, q, 1]
> Roll N [p. g, 1]
P phi Pitch » I ]
single
P theta Yaw »
single
Actitud [Roll, Pitch,Yaw]

Sistema_De_Control Planta_Cuadrotor
Pitch
Z1
71 le
Z' e
a) b) ©)

Figura 5.3: Simulacion del sistema de control y planta.
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En el bloque de la comunicacion RC (ver Figura 5.3a) se vincula por via USB una emisora de la marca
FrSky, por medio de la interfaz “Pilot Joystick All” de la libreria “Aerospace Blockset” de Simulink. Esta
interfaz exporta 6 canales (del tipo double) de la emisora, conformados por: Alerén, Elevador, Acelerador,
Timon'© y dos salidas auxiliares, con valores entre [-1,1] posteriormente trasladados al rango [1000, 2000]
para simular una emisora en el contexto real, es decir, generando el tipo de sefial que leer4 la tarjeta Pixhawk
una vez que se implemente el control.

El segundo bloque contiene el algoritmo de control PID y dos bloques auxiliares (observe la Figura 5.5).
En el bloque de “condiciones de entrada” se normalizan las entradas de la emisora y se convierten en el tipo
de variable single. El bloque de control recibe los dngulos deseados [¢q, 04, 14| y las variables de la planta,
para determinar el error y ejecutar la accién del controlador PID en forma de pares deseados. Por su parte, el
“generador” PWM es un bloque realizado para fines practicos de la implementacién y su funcidn es convertir
las acciones de control (torques y fuerza de empuje) en un tipo de datos legible para los ESC.

Set (u*500)+1500
Pace
MATLAB Thread (u*500)+1500
1 sec/sec
(u*1000)+1000
analog
(u*500)+1500
buttons » [:]
(u*1000)+1000
pov|—»{ (]
» ]
g |
Pilot Joystick All

Figura 5.4: Sistema de comunicacién con emisora RC.

g8
= [N

tt

||

uint16
thrust Thrust
Thr_RC
uint16 single
CO)——m Roll P phi_d T_phi
Phi_RC
uint16
pitch Pitch P! theta_d
Theta_RC .
single
uint16 T_theta
yaw Yaw rd
Psi_RC
Condiciones_de_entrada single
phi
i single
phi T_psi g
p
P
single thet
( : ) P theta single
theta Error_roll ——]
@ > aq
q
single
.—> r Error_pitch —bag
r
PID_Actitud

thrust

roll

generadorPWM

pitch

yaw

Figura 5.5: Sistema de control interno.

"Denominaciones estindares basadas en el movimiento de los aviones, cuentan con las siguientes relaciones: Alerén = Roll,
Elevador = Pitch, Timén = Yaw, Acelerador/Empuje = Thrust, ordenados de acuerdo con la regla de la mano derecha respecto a los
ejes [z, y, z].
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El dltimo bloque (Figura 5.3c) contiene toda la dindmica desarrollada en la Seccién 4.1. A partir de las
senales PWM enviadas a cada ESC, se calculan las velocidades angulares de los rotores desde un polinomio
propuesto en la ecuacion (4.44). Posteriormente estdn implementadas las relaciones (4.23) de las fuerzas y
pares en los ejes [z, y, z] del cuadrotor; y se interconectan al modelo linealizado (ecuacién 5.11).

Como se menciond anteriormente, los dngulos son enviados desde la emisora Taranis (ver Figura 5.6) en
tiempo de real, y tanto para este dispositivo como en los demds bloques, el tiempo de muestreo fue de 4 ms.
Esta practica permitié maniobrar al dron (planta) con la calidad y caracteristicas reales de entrada (porque
normalmente se trata de sefiales dindmicas); de modo que el dron se puede mover guidndose desde el gréifico
de las coordenadas [z, y, z], como un piloto en contexto real que se retroalimenta visualmente de la posicién
de este vehiculo mientras maniobra los dngulos deseados desde su emisora.

Figura 5.6: Emisora Taranis QX7.

Es importante mencionar que para los canales: Alerdn, Elevador y Timon, sus ejes correspondientes en
cada joystick retornan mecdnicamente a su posicion central; a causa de esto los comandos RC leidos por
el autopiloto también regresan a un valor medio (0 rad) y como propuesta de disefio, pueden oscilar entre
-1 a 1 rad; por su parte, el canal de Empuje'' no cuenta con retorno. En estas condiciones si se relaciona
directamente el canal 7imdn con el dngulo deseado 14, provocaria que el dron regrese a su estado inicial
automdticamente después de cada giro (lo cual no debe permitirse); por lo que es importante relacionar este
canal con la velocidad angular r (al valor derivado de 1)) para poder mantener la direccién del cuadrotor. Los
demads canales no presentan este inconveniente, incluso es necesaria la condicion de retorno para equilibrar el
dron horizontalmente (¢ = 0 rad, 8 = 0 rad).

Con base en lo anterior, se proponen como entradas de referencia a los tres angulos (¢q4, 04 y ¥4), con el
propésito de visualizar el valor correspondiente de r4 para un v, dado en un rango de [-1, 1] radianes. Hecho
esto, en la Figura 5.7 se puede observar que las rotaciones en Yaw producen un minimo y maximo en la velo-
cidad angular de [-4.0, 4.0] rads/ s, respectivamente. Por lo tanto, el comando del Timdn ahora se traduce en
valores deseados de r y se implementa el algoritmo de la Figura 5.8, y como el valor leido de la emisora ()
esta normalizado entre [-1,1], la retroalimentacidn de la velocidad en cuestion es divida entre 4 (de acuerdo a
los limites hallados anteriormente).

A excepcién de los canales Alerén, Timén y Guiiiada, en canal de Empuje o Elevador esta normalizado en el rango [0, 1] que
representa proporcionalmente la fuerza de empuje desde el 0 % al 100 %, respectivamente.
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Angulo de rotacion [rad]

Velocidad de rotacion [rad/s]

Tiempo [s]

Figura 5.7: Relacién ¢ y 7.

(3) (s PID(z)_/'
rd T_psi
yaw_rate
(8 ) #I 1/4
r

Figura 5.8: Control PID para rg.

Puede observarse en los gréficos de la Figura 5.9, cémo el dngulo de rotacién en Yaw permanece constante
frente a velocidades angulares iguales a cero.

Angulo de rotacién [rad] Velocidad de rotacién [rad/s]
=
)
w
IS
wn
N

2 1 1 1 1 1
0 1 2 3 4 5 6
Tiempo [s]

Figura 5.9: Manipulacién de v a través de rg.

Se muestra en la Figura 5.10 la comparacion entre el valor deseado (comando RC) y el comportamiento
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real en Roll. Tiene adjunto el grafico del error entre estas sefiales, y se puede observar que en todo momento la
sefal ¢4 tiene pequenas deformaciones debido a que los joysticks son manipulados por un usuario real desde
la emisora. Para rotaciones rdpidas se genera un error en la respuesta debido a que el cuadrotor debe romper
la inercia de su estado actual para realizar la rotacién indicada.
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Figura 5.10: Angulo deseado contra valor real y sefial de error en Roll.

En la Figura 5.11, el comportamiento en Pitch es similar al anterior por la simetria del dron en los ejes x
y y. Para rotaciones ripidas, también se presenta un error en la respuesta.
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Figura 5.11: Angulo deseado contra valor real y sefial de error en Pitch.

Respecto a la sintonizacién de las ganancias del controlador, se aplicé el primer método de las reglas de
Ziegler-Nichols [40], es decir, el anélisis de la respuesta dada una entrada escaldn unitario; y partir de los va-
lores obtenidos, fueron propuestas nuevas ganancias de forma heuristica cuidando la saturacién de las salidas
a los ESC para evitar sobrepasar las capacidades de los motores. Se presenta en la Figura 5.12, la respuesta
del control de actitud'? en la inclinacién Pitch; y en el recuadro de este grifico, se indican por colores cada
uno de los ensayos realizados, iniciando desde arriba con el valor de referencia y posteriormente, las primeras
ganancias. Estas con cada experimento fueron decrementando, y con ello, el estado estacionario se obtiene

12Esta técnica de sintonizacién fue aplicada para cada uno de los ejes de rotacién: Roll, Pitch y Yaw. Atn con la simetria del
cuadrotor en el eje x y y, las ganancias variaron entre eje de rotacién o lazo de control.
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hasta después de medio segundo; en partes, debido al tamafio y peso del vehiculo.

09

0.8 - EE——— v

Referencia
kp=1 1.31, k ;=0.031, k;=8.07

0.5 k=9, k=0.04, k=7

k =3, k =0.002, k=1
P d i

k, =2,k =0.005, k,=0.3

0.6 -

0.4

0.2

0.1

<>

PN W IH NN VW POROT NI PR TV W Ty
UagBheb e DL i L B A A M B T

0.1 1 1 1 1
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3

Figura 5.12: Comparativa de ganancias del controlador PID.

En el estado estable, es imprescindible que el valor real se mantenga en un margen +5 % del valor de
referencia, sobre todo para el caso ¢=0=0 rad. Puesto que, de no conseguirlo (por ejemplo: si se aplicara un
control proporcional) los errores en cada dngulo generarian desplazamientos en los laterales; lo que fisicamen-
te hablando, dificultaria al usuario mantener al cuadrotor en un punto especifico (provocando la inestabilidad
del sistema). Y respecto a la respuesta en estado transitorio, dependerd de la aplicacién con el VANT para
indicar si se desean sobre-impulsos o bien, una respuesta amortiguada. En el primer caso, la reaccion del con-
trolador en la implementacién serd instantanea (40 a 200 ms), mientras que en el segundo caso la respuesta se
ralentizard (aprox. 400 ms a 800 ms) como se observa en la Figura 5.12.

5.3.2. Incorporacion del filtro de Kalman

Como parte del proceso en este algoritmo, fue necesario considerar el modelo linealizado de la planta
(observe Figura 5.13) para mejorar la sefial medida de las rotaciones. Para el cuadrotor, la sefial de control u
es trasladada a valores PWM e inyectarse finalmente al controlador de velocidad ESC de cada motor, por ello
que el punto de partida es desde la salida de ambos multiplexores'? de la Figura 5.13.

3E] multiplexor inferior recibe las mediciones de la IMU y son convertidas a double para poder ser procesadas en el cuadro de
funcién Filtro_Kalman que es un bloque standard de Matlab-Simulink.
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Figura 5.13: Inclusién del filtro de Kalman en el lazo de control.

Internamente, el bloque generador de torques lee la sefial PWM vy a través de un polimonio propuesto
(resultado de la etapa de caracterizacién) son generadas las velocidades angulares correspondientes a cada
motor. Estas salidas son introducidas a la matriz 4.23 generando asi los torques correspondientes, posterior-
mente, estos se envian al bloque del filtro de Kalman (ver Figuras 5.13 y 5.14) 4.

P PWM1
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PWM Empuje F ——»—]

1.225 rtho

T
j
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T_phi L

P PWM4

0.254 d_helice
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F

0.0982083 C_empuje

T_theta » w1 )

Coeficiente de empuje

0.041811 C_torgue

F

Ceoeficiente de torgue

T_psi >
d_vehiculo

F

Diametro del vehiculo

Figura 5.14: Interpretacion de entradas PWM a torques en el cuadrotor.

Puesto que la IMU hace lectura directamente de la velocidad angular, el objetivo con el filtro es reducir
los errores en la medicion de este vector. Dentro de la simulacién, se adicioné un ruido blanco para simular
una lectura real, y puede observarse el efecto del filtro en la figura 5.15 al reducir dichos errores de medicién

!“Se ha omitido la fuerza de empuje, ya que este pardmetro estd relacionado con el vector de posicién en el modelo lineal, sin
embargo, esta seccion se centra inicamente en las rotaciones del cuadrotor.
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para el movimiento en Pitch.
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Figura 5.15: Comparativa de la velocidad angular en Pitch.
Analizando el giro Roll la sefial presenta una misma alteracién que la anterior, es decir, tienen el mismo

nivel de ruido debido a la simetria del cuadrotor. También se observa que los limites de la velocidad angular
es aproximadamente 3 rad/s, tanto para el limite inferior como superior (ver Figura 5.15 y 5.16).
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Figura 5.16: Comparativa de la velocidad angular en Roll.

En el giro en Yaw (Figura 5.17) el movimiento es mas suave debido a la magnitud del momento de arrastre
y esto lo hace menos susceptible a oscilaciones, en cambio, para los demas ejes el par es mayor debido a las
magnitudes que alcanza la fuerza de empuje.

5 T T T T T T T T
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Prediccién
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=l
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Figura 5.17: Comparativa de la velocidad angular en Yaw.
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A continuacion, se presenta el codigo del bloque Filtro_Kalman de la figura 5.13. En la primera etapa se
inicializan sus pardmetros y en los ciclos posteriores se ejecutan las etapas de estimacioén y correccién. Se
ha afiadido una ganancia k, a la matriz Q debido a que la calculada en C.3 sélo es un valor de referencia,
mientras que R se considera constante.

function[roll_e , pitch_e ,yaw_e,p-e,q-e,r-e]=Kalman(u,y)
persistent x I_.x I_.y I.z Phi BH T P QR dt

roll=y(1);
pitch=y(2);
yaw=y (3);
p=y(4);

q=y (5);
r=y(6);

if isempty(x)
x=[0 0 0 0 0 0]
I-x=0.00141;
I_.y=0.00141;
1.2=0.00341;

dt=0.001;

—

S o oo~
eNeNel =

B=[

(dt"2)/(2x1_x), 0, O;
0, (dt"2)/(2=1_y), O;
0, 0, (dt"2)/(2x1_z);
dt/I_.x, 0, O;

0, dt/l.y, O;

0, 0, dt/I_z1];

H=[

1, 0, 0, 0, 0, O;

0o, 1, 0, 0, 0, O;

0, o, 1, 0, 0, O;

0, 0, 0, 1, 0, O;

0, 0, 0, 0, 1, O;

0, 0, 0, 0, 0, 17;

P =[

0.0259 0 0 0 0 0;
0 0.0257 0 0 0 0;
0 0 0.4051 0 0 0;
0 0 0 0.4047 0 0;
0 0 0 0 0.1952 0;
0 0 0 0 0 0.19407;
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S oo o~ O
eNeNel =]
OO'—‘“CDOO
O*—‘OPOO
HOOPOO

R=[
0.0202 0 0 0
0 0.0842 0 0
0 0.0066 0
0 0 0.0006
0 0 0 0
0 0 0 0

[= NNl

else

Phixx + Bx[u(l) u(2) u(3)]’;
= PhixP«Phi’ + Q;

av i
|

[roll pitch yaw p q r]’;
= P«H’ «(H«P+xH’ + R)"(—1);
x + Kx(z—H=xx);
(I-K«H)*P;

U OoX NN
|

end

roll_e=x(1);
pitch_e=x(2);
yaw_e=x(3);
p-e=x(4);
q-e=x(5);
r.e=x(6);

end
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5.3.3. Preparacion del codigo y actualizacion del firmware

Debido a los errores y dificultades en la instalacién del Soporte para Plataformas Pixhawk en Matlab desde
Windows; se mudo el trabajo a Linux, las caracteristicas de software y hardware en esta cuestion, fueron los
siguientes:

Tabla 5.1: Sistema utilizado en la tarea de implementacidn.

] Componente \ Caracteristica ‘

MATLAB R2020b (Admitidas las versiones recientes desde R2018b).
Sistema Operativo: Ubuntu 18.04 LTS, 64 bits.

UAV Toolbox Support Package for PX4 Autopilots.
QGroundControl.

CPU: Intel® Core™ i5-6200U.

Placa Acer Aspire E5-575.

Hardware RAM 8 GB.

HDD: Particién de 350 GB.

Griéficos: Intel® HD Graphics 520.

Software

Para poder realizar la implementacién en el hardware Pixhawk, se requirié completar tres tareas impor-
tantes desde MATLAB y la terminal de Ubuntu, también con el apoyo de software como QGroundControl y
el simulador JMAV Sim:

1. Instalacion y Configuracion del Soporte para Plataformas Pixhawk: Se realiza la bisqueda del So-
porte para PX4 desde el cuadro de didlogo que provee Get Hardware Support Packages, de la pestafia
Add-Ons en la ventana Home de MATLAB. Encontrado el soporte, se instala siguiendo los pasos indi-
cados. Es importante comentar que, para los objetivos de este trabajo de tesis, la aplicacion seleccionada
para determinar la secuencia de inicio fue: Disefar algoritmo de controlador de vuelo en Simulink,
la cual desactiva el médulo controlador PX4 mientras que afiade y corre el algoritmo desarrollado por
uno mismo [51].

2. Etapa de modelado y prueba de bloques del soporte: Aqui se realizan las pruebas introductorias a
los bloques que provee el soporte para autopilotos PX4; en esta etapa de obtienen los valores de calibra-
cién del acelerdmetro y giroscopio. También se realizan las configuraciones necesarias para habilitar el
hardware Pixhawk 4.

3. Aplicacion del modelo en la tarjeta Pixhawk: Conocido el proceso de prueba de un modelo en la
tarjeta, aqui se realizan las observaciones, acciones previas y durante la implementacion del modelo a
la tarjeta Pixhawk.

Nota: Es recomendable Descargar el Firmware PX4 v1.10.2 y Configurar PX4 Toolchain en Ubuntu
18.04 antes de la instalacion y configuracion del soporte, para ello, se realiza lo indicado en el siguiente link:
https://la.mathworks.com/help/supportpkg/px4/ug/setting-px4-toolchain-ubuntu.
html. La finalidad de esta recomendacion es para realizar las tareas 1, 2 y 3 de manera ininterrumpida.

Nota: Las modelos compatibles y probados en este soporte son: PX4 Host Target, PX4 Pixhawk 1, PX4
Pixhawk 2.1 (Cube), PX4 Pixhawk Pixracer, PX4 Pixhawk 4 y PX4 Crazyflie 2.0.


https://la.mathworks.com/help/supportpkg/px4/ug/setting-px4-toolchain-ubuntu.html
https://la.mathworks.com/help/supportpkg/px4/ug/setting-px4-toolchain-ubuntu.html
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Como tltima actividad en la tarea 1 se agregd un script de inicio en la tarjeta micro-SD del autopiloto, que
bloqueara varios procesos del firmware por defecto de la plataforma PX4 para ejecutar el sistema de control
propio (generado en Simulink); dicho script es proporcionado en la siguiente ruta </Documents/MATLAB/
SupportPackages/R2020b/toolbox/target/supportpackages/px4/lib/etc> o bien, se puede localizar ejecutando
el siguiente codigo en la barra de comandos de MATLAB [51]:

| cd (fullfile(codertarget.pixhawk.internal.getSpPkgRootDir,’lib’,’etc’)) |

Respecto a la tarea 2 se instalé6 QGroundControl como programa auxiliar en las actividades futuras de
configuracién y simulacion. El proceso de instalacién de este software en los diferentes sistemas operativos
lo proporciona Dronecode Foundation en el siguiente link: https://docs.ggroundcontrol .com/
master/en/getting_started/download_and_install.html. Entre los objetivos de esta eta-
pa, fue la prueba de la API de mensajeria uUORB'> que permiti6 a cada bloque de los sensores visualizar
sus variables y caracteristicas en Simulink como son: lecturas del acelerémetro, magnetémetro, GPS, etc.
También se realiz6 la configuracidn del autopiloto desde QGroundControl (como se indica en el Apéndice
B.2) y finalmente se completé la prueba del controlador simulando un entorno casi real a través del software
JMAVSim (ver Figura 5.18).
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Figura 5.18: Software in The Loop: Simulink y jMAV Sim.

5.3.4. Ensayos fisicos e implementacion del controlador de actitud desde Simulink a Pixhawk

De acuerdo con el diagrama presentado en 5.3, se suprimieron los bloques Comunicacion_RC y Plan-
ta_Cuadrotor; reemplazandolos por el bloque de la emisora y el bloque de actuadores, respectivamente. Se
vincul6 previamente el radio emisor con el receptor, y este dltimo se conecté via SBUS al autopiloto; poste-
riormente se cargé el firmware mas reciente desde QGroundControl a la Pixhawk 4 permitiendo realizar todas
las configuraciones necesarias para comprobar que el sistema de la aeronave estuviera funcionando correcta-
mente.

SWORB, (micro-Object-Request-Broker) API que realiza el intercambio de informacién entre los diferentes procesos y subprocesos
de las plataformas PX4.


https://docs.qgroundcontrol.com/master/en/getting_started/download_and_install.html
https://docs.qgroundcontrol.com/master/en/getting_started/download_and_install.html

64 Capitulo 5. Odometria y control de posicién

Con las modificaciones indicadas anteriormente, el nuevo diagrama se presenta a continuacién (ver Figura
5.19):
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Figura 5.19: Adaptacion del diagrama de control a los bloques del autopiloto PX4.

En el bloque Radio Control Transmitter se habilitan también cinco canales como en la configuracién de
la Figura 5.3. El sensor Gyroscope da la lectura de la velocidad angular mientras que Vehicle Attitude da la
inclinacién en cuaterniones que mds adelante son transformados en 4ngulos de Euler por medio de una funcién
proporcionada por el mismo Soporte para Autopilotos PX4 en un programa de prueba [51]. Finalmente, PX4
PWM Output escribe las sefiales PWM para cada motor'®. En esta etapa se justifica el disefio que se ha ido
desarrollando desde la seccién 5.3 donde se han considerado detalles como: el tipo de datos proporcionados
en cada bloque, ruido de los sensores, lectura e interpretacion de las seiiales PWM.

Como primera actividad de implementacion, al cédigo de bloques anterior se le agregaron deslizadores
vinculados a las diferentes ganancias PID de la actitud, para poder realizar la sintonizacién desde la compu-
tadora a la controladora de vuelo. El cédigo fue ejecutado en modo externo (Monitor & Tune), de manera
que Simulink puede comunicarse con el modelo implementado en el autopiloto PX4 via USB, permitiendo
modificar los diferentes pardmetros en tiempo real mientras que el dron operaba sobre la plataforma Struler,
obstruida en dos ejes (ver Figura 5.20).

Figura 5.20: Sistema de desarrollo y prueba de control: Dron-PSP-Simulink.

18E] orden de los canales o salidas PWM debe ser acorde a la configuracién establecida desde la etapa de disefio, en esta tesis la
distribucién de los motores fue presentada en las Figuras 4.1 y 4.4.
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Dentro de la etapa anterior, se realiz6 una rotacién del sistema de coordenadas del giroscopio y la actitud;
debido a que los bloques del Soporte para PX4 se rigen por el sistema NED (Norte, Este, Abajo) mientras que
el propuesto en este trabajo de tesis es un sistema de coordenadas local con los vectores unitarios i yj en el
plano del suelo y el vector k apuntando hacia arriba (véase las Figuras 4.1 y 4.2)'7. Posteriormente de obtener
las ganancias m4s aptas, se agregaron a cada bloque PID, también fue configurada la opcién de “armado” del
dron desde la emisora y en seguida, se realizaron las configuraciones de Simulink indicadas en [52] para una
adecuada generacion de cddigo y se completa el proceso de implementacién conectando la tarjeta Pixhawk
via USB y seleccionando la funcién Build, Deploy & Start en la barra de herramientas de Simulink.

MODELING ORI HARDWARE
&=
G == - B e =]
~ | StopTime |inf -
Hardware Control g Monitar MATLAB Build, Deploy
Settings Panel & Tune ~ | Workspa.. & Start ~
PREPARE RUN OM HARDWARE REVIEW RESULTS DEPLOY

Figura 5.21: Herramientas de construccion e implementacién del cédigo de bloques.

La dltima accién ejecuta las etapas de la Figura 5.22, en Linux todas ellas se realizan automdticamente,
mientras que en Windows la carga del firmware es manual [23]:

Generacién de cédigo del modelo Simulink Carga del firmware a la FMU
* Pixhawk
Transferencia del c6digo generado a px4 *
junto con un CMakelist.txt Compilacién de la imagen del firmware

v [}

Invocacién de los comandos CMake para construccién del firmware completo

Figura 5.22: Proceso de implementacion de cédigo de bloques en una plataforma PX4.

Simulink permite visualizar el procedimiento y sus diferentes etapas desde un cuadro de didlogo como el
de la Figura 5.23, para comprobar la correcta y completa ejecucion de la implementacion.

Diagnostic Viewer (<]

Diagnostics. Suppressions

=] BE] B[F B3 BIEAdEN] @~ @
PID2_Act

Program:
Program:
Program:
Program:
Program:
Program:
Program:

79.9% o
83.7%
87.5%
91.3%
95.1%
98.9%
100. 0%

Verify : [ 1 1.6%

Verify : [s=====s=s=m========c] 100.0%

Rebooting. Elapsed Time 25.337

### Successful completion of build procedure for: PID2 Act
Build process completed successfully

A gui\d Summary @1

Top model targets built:

Model Action Rebuild Reason

PID2 Act Code generated and compiled Code generation information file does not exist.

1 of 1 models built (0 models already up to date)
Build duration: 6h 1m 30.297s

Figura 5.23: Diagnéstico de la implementacién de c6digo en una tarjeta Pixhawk.

Como el sistema NED est4 basado en un marco de referencia comiin para el GPS, y dado a que en este proyecto se consideran
situaciones con nula cobertura GPS, se opté por utilizar un sistema mds practico y que tenga por referencia relativa al suelo.
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5.3.5. Resultados experimentales

Los siguientes ensayos fueron realizados en el sistema Struler, donde se obstruyeron primero dos grados
de libertad de la plataforma como se mostré en la Figura 5.20, para poder realizar y registrar los movimientos

en Roll y Pitch, de forma separada.

En primer lugar se encuentra la rotacién alrededor del eje x, es decir, en Roll. El comando de empuje (Th-
rust en la emisora) fue alrededor del 50 % lo cual permitié hacer un seguimiento del dngulo deseado (¢4), con
minimos errores para movimientos suaves y generando también una respuesta mds lenta, para movimientos

bruscos, como puede observarse en la Figura 5.24.
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Figura 5.24: Test en el seguimiento del 4ngulo en Roll.

Se observaron respuestas parecidas al ensayo anterior, ahora en la rotacién en Pitch. Generando también
cambios abruptos en el dngulo deseado para conocer la rapidez en la que el controlador resuelve el error y
el estado fisico de los actuadores (sobrecalentamiento), no obstante, son condiciones que raramente podrdn

realizarse en este tipo de cuadricopteros, debido a sus dimensiones y peso.
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Figura 5.25: Test en el seguimiento del dngulo en Roll.

Para un primer ensayo en el control de la rotacion en el eje z, se repitieron las mismas ganancias del PID de
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los ejes z y y (observe la Figura 5.26). No obstante, como en el eje z involucra un mayor momento de inercia
y considerando que el torque o momento de arrastre es de menor magnitud, la respuesta en el seguimiento del
angulo v fue lenta en comparacién con la rotacion solicitada ()4). Puede observarse en la Figura 5.26 que la
velocidad angular deseada es cercana a los 2 rad/s pero el dron no supera los 0.5 rad/s, por las limitaciones
fisicas indicadas anteriormente.

Angulo de inclinacién [rad]

0 10 20 30 40 50 60 70

Error [rad]
=}

Tiempo [s]

Figura 5.26: Primer test en el seguimiento del 4ngulo en Yaw.

En la figura anterior, se puede apreciar que el error tiende a parecerse mucho al valor deseado, pero tras
una serie de experimentos con Hardware In The Loop (Monitor & Tune de la Figura 5.21), pudo mejorarse la
accion de control y con ello, la disminucién del error [53], [54]. Y como en los ensayos para los ejes ¢ y v,
también se probaron rotaciones bruscas s6lo para fines practicos y demostrativos (ver Figura 5.27).
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Figura 5.27: Segundo test en el seguimiento del 4ngulo en Yaw.

Posterior a los ensayos realizados se pudo completar la implementacién del filtro de Kalman para la
actitud, con las anteriores ganancias del controlador PID como punto de partida. Nuevamente, se utilizé la
herramienta Monitor & Tune y una sefal del tipo escalén para el dngulo deseado, con ello, se estimaron las
nuevas ganancias del controlador PID. Esta vez, la respuesta logré ser mds amortiguada que sin el filtro aunque
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también mds tardada, no obstante, los movimientos suaves son los que se esperan para este tipo de cuadrotor
(ver Figura 5.28).
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Figura 5.28: Sintonizacién del controlador desde una entrada tipo escalén con Hardware In The Loop.

Con las ganancias del controlador definidas, se implement? el algoritmo en el cuadrotor y se realizaron las
pruebas en campo. En estas pruebas, se priorizé el anélisis de las velocidades angulares, las cuales son mds
susceptibles al ruido (ver Figura 5.29).
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Figura 5.29: Filtro de Kalman aplicado a las velocidades angulares.

En la imagen anterior, el efecto del filtro fue minimo debido a las ponderaciones sobre el error del proceso
y medicién: ecuaciones 5.35 y 5.37, respectivamente.
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5.4. Desarrollo de la odometria para el control de posicion

5.4.1. Propuesta de control de posicion

En la seccién anterior, generar el movimiento del cuadricéptero implicé maniobrar remotamente los dngu-
los en Roll, Pitch, Yaw y la aceleracién de sus motores. Esta configuracion puede utilizarse para controlar el
posicionamiento del dron, y se hace posible cuando el piloto se retroalimenta visualmente de la posicién
mientras realiza giros e inclinaciones en la aeronave, para desplazarla o ubicarla en un punto especifico (ho-
vering). Sin embargo, puede desarrollarse también el enfoque de control directo a las variables de la posicién
para evitar la continua supervisiéon del piloto y las desviaciones (propias de la imprecisién visual humana),
sobre todo cuando se cuenta con poca o nula experiencia por parte del usuario. En otras palabras, el control
de actitud desarrollado anteriormente pone el interés en equilibrar la inclinacién del cuadrotor con respecto al
plano horizontal, mientras que el control de posicién se enfoca en el equilibrio del dron en las coordenadas
cartesianas. La propuesta en esta tesis, es poder maniobrar un cuadrotor en interiores o espacios cerrados rea-
lizando recorridos pequefios (< 100m); como solucién a las imprecisiones que propicia la ausencia del GPS
(problematica expuesta en el planteamiento del problema en la Seccién 1.2).

Para la nueva propuesta de control, las variables de referencia son: las coordenadas z,y,z y el dngulo de
guiflada ¢ del dron. Ademads, es posible desarrollar otro enfoque basado en el control de la velocidad lineal,
que supone ventajas en la operacion del multirrotor al aprovechar la naturaleza de las sefiales de entrada (por
parte de la emisora), misma que se detallard en la Seccién 5.5.4. Aunque independientemente del tipo de
control y los valores de referencia (z,y,z 6 ¢, 0, v); la sefial de control sigue conformandose por 74, 79, Ty
y f, que son los torques ejercidos alrededor del cuerpo del vehiculo y la fuerza de empuje; los cuales estan
directamente relacionados con la sefial PWM inyectada a cada ESC (como se indica en las ecuaciones (4.23)
y (4.44)).

Ahora, como parte del desarrollo de un algoritmo que controle el posicionamiento del cuadrotor, interna
o paralelamente debe ejecutarse otro algoritmo que mantenga la aeronave equilibrada en todo momento con
respecto al plano horizontal; lo mismo que haria manualmente un piloto que controla de forma remota la acti-
tud del dron (como se ejemplificé al principio de esta seccion). Por lo que se considera nuevamente el sistema
de ecuaciones 5.17 y 5.18, basado en un controlador PID!3.

To Kpg K; t Ky

| =1 Kpg en + I | K; / €n(t)dt + 1| Ky éﬂ (5.43)
s ¢d — ¢
ey (R

A partir de la ecuacién lineal (5.12), puede observarse que los angulos de alabeo (¢) y cabeceo (#) influyen
directamente en el desplazamiento alrededor de los ejes x y y, respectivamente. Por lo tanto, se sugiere que

18Conviene enfatizar que los controladores PD permiten trabajar perfectamente sobre los dngulos de Euler, sin embargo, la respuesta
es lenta (en el caso de que desee un estado estacionario libre de oscilaciones) y si a esto, se le adiciona un control de posicidn, el
seguimiento de una trayectoria se vuelve atin mas lento.
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para las discrepancias en el plano xy, se produzcan respuestas de control en forma de dngulos deseados: ¢4 y
04, como se indica en las siguientes ecuaciones [41]:

04 = Kppeq + Kix/ex(t)dac + %ex (5.45)
dy
— ¢g = Kpyey + Kiy [ ey(t)dy + ot (5.46)

Donde K, K; y K4 son ganancias propias de controlador para los respectivos ejes. La correspondencia
de cada angulo (A4, ¢4) con un eje se debe a la ecuacion (5.12), hecho que se puede constatar con las Figuras
2.11 y 4.3. Realizar esta configuracion de controladores en cascada, se hace posible debido a que la dindmica
de las rotaciones es mds rdpida que la de traslacion en el cuadrotor [41] y también, permite contrarrestar las
perturbaciones de diferente naturaleza (oscilaciones, efectos de la inercia, fuerzas externas como el viento,
etc.).

Como el factor de gravedad y la fuerza de empuje son los responsables del desplazamiento vertical, se
propone el siguiente controlador para manipulacién del empuje de cuadricéptero, considerando por defecto el
peso de este, para el caso de hoovering y tomando en cuenta el cambio de altura como variable de entrada.

t
f=mg+ Kp.e, + K, / e.(t)dt + Kg.é, (5.47)
0
En resumen, las siguientes ecuaciones son las leyes de control por desarrollarse:
(bd Kp;r Kz t de 0
Oa| =1 |Kpy|e,+1|K; / ep(t)dt+1 | Kgy| ép+ | O (5.48)
f K- Ki.] 7° K. mg
€z Tqg—
o= |ey| = (Ya—y (5.49)
€z 24— %
75 Kpg Kig| e Kag
To| =1 | Kpg|ey,+1|K; / en(t)dt+1 | Kqg | €y (5.50)
T Kpy Kiy] 7° Kay
€e [ Ga— &
en= |eg| = 04— 0 (5.51)
€y [Vd — ¥

El sistema de controladores anterior se puede apreciar en la Figura 5.30 traducido a diagrama de bloques,

el cual permite identificar que el control de actitud es parte del lazo interno. Este control interno permite
alcanzar y mantener la inclinacion solicitada mientras el cuadrotor avanza hasta la posicién deseada, hecho
que confirma cémo la dindmica de las rotaciones es mds rdpida que el desplazamiento.
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Figura 5.30: Diagrama de control en cascada.

5.4.2. Filtro de Kalman aplicado a la orientacién y posicion

Para esta etapa, se retoman las ecuaciones (5.13) y (5.14), de la representacion espacio de estados del
modelo lineal con sus matrices correspondientes.

x(t) = Fx + Lu(t) (5.52)

y(t) = Hx(t) (5.53)

Contiene el siguiente vector de estados y entradas de control.

x:[¢9wpqrxyzuvw]T (5.54)

T
u=\[f 1 19 TY ] (5.55)
Iniciando entonces la primera etapa del filtro de Kalman, la prediccion; se ha establecido la representacion

en espacio de estados para tiempo discreto con At = 0.004s, como sigue:

X = ‘I’Xk;—l + Buk_l + Wg_1 (556)
con las siguientes matrices':
1 0 0 At 0 0 000 0 0 0]
0 1 0 0 At 0 000 0 0 0
0 0 1 0 0 ALO0OO0OO 0 0 0
0o 0 0 1 0 0000 0 0 0
o 0 0 0 1 0000 0 0 0
0o 0 0 0 0 1 000 0 0 0
=1 o9 A% g o A9 g 100 A 0 0 (5.57)
A% g 0 A% o 0 010 0 At 0
0 0 0 0 0 0001 0 0 A
0 —Atg 0 0 229 9 9000 1 0 0
Atg 0 022 o9 0000 0 1 0
.0 0 0 0 0 00000 0 1 |

19El desarrollo de esta nueva representacion puede rectificarse en el apéndice A 4.
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A 2
0 357 402 0
¢
0 0 o 02
A
0 o0 0 4r
o £ 0 0
0 0 4t
o At
B = 8 8 8 I (5.58)
0 0 0 0
At?
0 O3 - nyg 0
0 ¢ 0 0
|4 0 0 0 |
Se verifica que el sistema sea observable y controlable:
2=[H' oTHT ... (&T)UHT | e R">*™ (5.59)
Rango(E) = 12
©=[B ®B ... (®)!B]|eR®*" (5.60)

Rango(®) = 12

Como condicién inicial, se considera que el dron comienza siempre su vuelo en un plano horizontal y que
a partir de ahi, inicia el origen del sistema de coordenadas; por lo que se obtiene el siguiente vector:

x0=[0 0000000000 O0]"

Continuando con la segunda etapa de la prediccién (ver Figura 5.2), se estimé una primera propuesta para
el vector de error del proceso como w = [0.1610 0.1604 0.6365 0.6362 0.4418 0.4405 1111 1 1]; de forma
que también se obtuvo la matriz Q y la matriz inicial P, , de acuerdo con la ecuacién (5.25).

[ 0.0259 0 0 0 0 0 000 O0O0TO0

0 0.0257 0 0 0 0 000 O0O0O0

0 0 0.4051 0 0 0 000 O0O00

0 0 0 0.4047 0 0 000 O0O00O0

0 0 0 0 0.1952 0 000 O0O0OO0

0 0 0 0 0 0.19490 0 0 0 O 0 O
Q= 0 0 0 0 0 0 10 00 0O (5.61)

0 0 0 0 0 0 010000

0 0 0 0 0 0 001 000

0 0 0 0 0 0 000100

0 0 0 0 0 0 000010

0 0 0 0 0 0 000 O0O01
Automdticamente, se obtiene la matriz de covarianza P, = Q como se realiz6 anteriormente dada la

relacién (5.32), lo que permitira realizar la actualizacién de la matriz de covarianza a priori:

P, = oP;, 107 +Q (5.62)
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Dentro del proceso de estimacion de wy, también se obtuvo el valor del vector de error para la medicidn:
v = [0.1421 0.2902 0.0811 0.0254 0.0501 0.0581 0.4334 0.4334 0.7931 0.1991 0.1991 0.2223] (ambos
experimentos se describen con mayor detalle en el Apéndice C.3.2); y posteriormente se calculd su respectiva
matriz de error.
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A su vez, esta matriz permite iniciar con la etapa de correccion, realizando el célculo de la ganancia de Kalman:

K, = P, H” (HP;H” +R)' (5.64)

Posteriormente se realiza la medicién y se actualiza el valor estimado (ecuacion 5.66). Luego es actualizada la
matriz de covarianza del error de estimacién a posteriori (ecuacién 5.67) con el propésito de reducir el error cuadratico
y, finalmente, se reformulan los nuevos vectores para el siguiente ciclo (ecuaciones 5.68 y 5.69) [47], [48].

% = %, +Kray (5.65)
= %, + Ky (z — HX) (5.66)

P, =(1-KH)P, (5.67)

X, =X (5.68)

P, =P (5.69)

5.5. Etapa de simulacion y prueba de controlador de posicion

5.5.1. Analisis previo y simulacion de controladores en cascada

Antes de disefiar el sistema para la lectura de los datos desde la emisora; se observé el comportamiento del dron y
su controlador frente a una entrada comun, la sefial escalon. Entrando en detalles, se analizé la respuesta del cuadrotor
en el desplazamiento respecto a cada eje, observando también su dngulo de inclinacién, velocidad de desplazamiento,
la saturacién o comportamiento de las sefiales PWM para cada ESC y las entradas de control, es decir, los torques. El
primer valor de referencia tipo escalén fue para incrementar la altura (z) del cuadrotor y posteriormente, fue aplicado
en los ejes = y y, conservando en todo momento la direccion (¢)4=0 rad). El trayecto fue el siguiente: en =0 s se eleva
al dron un metro, pasados 3 segundos se mueve un metro hacia su izquierda y en =6 s, un metro hacia adelante; como
puede observarse en la Figura 5.31.

Con ganancias muy similares a las de la seccién 5.3, se generaron las primeras simulaciones y el resultado se pre-
senta en la figura 5.32, en ella puede observarse que existen oscilaciones antes de converger en el valor deseado; y es
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Figura 5.31: Valores de referencia y trayectoria tridimensional.
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un comportamiento muy normal y aceptable para el cuadrotor, ya que para el tiempo de la respuesta transitoria (menos
de dos segundos) se entiende que el dron tiene que compensar en sentido contrario a las aceleraciones, y de ahi que se
balancea hasta conseguir el equilibro horizontal.
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Figura 5.32: Respuesta en el seguimiento de trayectoria: posicioén y velocidad.

Con la entrada de tipo escalén, también fue posible conocer las velocidades minimas y maximas en cada eje. De
acuerdo con la Figura 5.32 las velocidades obtenidas son hasta +2.1 m/s, este efecto puede traducirse directamente de
la respuesta transitoria y se debe a que las ganancias proporcionales e integrales son grandes, mientras que la accion de
amortiguamiento es pequefia en relacion a estas>’. Por otra parte, conforme a las ecuaciones (5.48), (5.49) y el diagrama
de control en cascada 5.30; las oscilaciones en la respuesta estable del desplazamiento se deben en gran medida a la
salida del controlador PID de posicién, es decir, a los dngulos deseados (observe Figura 5.32).

2 Aqui es importante notar que debido al tamafio del cuadrotor no debe maniobrarse fuera de sus capacidades tanto para la seguridad
del vehiculo como del usuario y considerar que en el caso de proponer que se mueva mas rapidamente, propiciard grandes oscilaciones
y tardard en amortiguarlas debido a su tamafio y peso. En la seccién de implementacién se tratard con mayor detalle esta observacion.
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Figura 5.33: Actitud deseada para el seguimiento de trayectoria.

Para una respuesta mas amortiguada en el seguimiento de trayectoria, se debe resolver que los dngulos deseados
presenten menos picos y una rapida convergencia a través de la sintonizacién del controlador. Por su parte, estos dngulos
de referencia en conjunto con la inclinacién realimentada por la IMU, se inyectan al lazo de control de actitud generando
los torques deseados para la planta; respecto a esta etapa, puede observarse la accién de control en la Figura 5.34. Se
aprecia que la salida est4 saturada®', lo cual fisicamente hablando indica que el cuadrotor opera en sus margenes mas
altos en fuerzas de empuje individuales.
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Figura 5.34: Fuerza de empuje y torques deseados para la planta.

.1

Si bien, anteriormente se menciond que el comportamiento respecto al desplazamiento era aceptable, no obstante,
en esta etapa se demuestra que es necesario mejorar la respuesta en el seguimiento de los dngulos deseados®? para evitar
el sobre esfuerzo de los actuadores. Este dafio en los actuadores puede producirse por la saturacion de las senales PWM

2I'Para conseguir un tiempo de establecimiento rapido (= 1 s) en la posicién, se deben ejercer rotaciones maximas de 1 rad en ese
lapso; lo que a su vez produce la saturacion de las sefiales de control (torques deseados). Cabe aclarar que en la configuracién del
controlador de actitud (excepto para la fuerza de empuje) se incluyeron limites inferiores y superiores, £1, para evitar desbordes en
la generacién de la sefial PWM.

22Esta accién conlleva alteraciones en las respuesta para el cambio de posicién, puesto que es una configuracién de controladores
en cascada y por la dependencia de las variables de actitud (ecuaciones 5.11 y 5.12).
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generadas (ver Figura 5.35), mismas que estan directamente relacionadas con las rotaciones que puede ofrecer el motor
y la demanda de corriente, la cual puede llegar a calentar y dafiar a los controladores de velocidad (ESC).
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Figura 5.35: Entradas de control (PWM) inyectadas a los ESC.

Por lo que se concluyé con este andlisis, reducir el tiempo de respuesta transitoria para la posicioén pero priorizando
la mejora del seguimiento de los dngulos de referencia; disminuyendo la saturacién de los torques deseados y por
consiguiente, de las salidas PWM. La actividad de sintonizacién fue manual, con el objetivo de cuidar cada detalle como
los torques, niimeros de picos en las oscilaciones y la sefial inyectada a los ESC. A continuacién se expone la sefial de
control optimizada, que consta de la fuerza de empuje por los cuatro motores y los torques ejercidos sobre cada eje del
cuadrotor.
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Figura 5.36: Salidas optimizadas del controlador de actitud.

De igual forma, la saturacién de las salidas PWM puede verse reducida en la Figura 5.37. Como consecuencia de
este hecho, los movimientos del cuadrotor son menos agresivos, lo que propone un mejor aprovechamiento y poco des-
gaste del sistema de propulsién. Siendo un resultado esperado, que el tiempo para el establecimiento de la posicidn se
haya acrecentado; también se generaron pequefias oscilaciones pero en el rango de 2 cm sobre el valor esperado (ver
Figura 5.38).

Es notable la mejora respecto al establecimiento de la altura y es importante mencionar en esta parte que, se optd
por mantener dicho comportamiento debido a que no representa un desgaste considerable en los motores??. Respecto

BLa salida de control que genera el cambio de altura es f, y es la contribucién de los cuatro propulsores, lo que implica que el
esfuerzo individual de los motores es minimo.
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Figura 5.37: Reduccién de la saturacién en las salidas PWM ingresadas a los ESC.

a la velocidad lineal del cuadrotor, se redujo para movimientos en el plano xy mientras que en el eje z aumento (ver
Figura 5.38).
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Figura 5.38: Seguimiento de trayectoria: posicién y velocidad.

Analizando ahora las salidas del controlador de posicién, se generaron Unicamente dos picos considerables para el
giro en Roll y Pitch; lo que condujo a una rapida reduccidn del error de orientacion (ver Figura 5.39).

Recapitulando, los motivos del uso de la sefial escaldn son: por el tipo de controlador en conjunto con las metodo-
logias de sintonizacion para proponer las primeras ganancias como punto de partida y, porque se trata de una sefial con
cambio abrupto que permite observar los limites fisicos de los actuadores. Lo que sirvié para proponer los requerimien-
tos necesarios, evitando sobre exigir la capacidad de los componentes electro-mecanicos. Se recalca que el cuadrotor es
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Figura 5.39: Actitud deseada para el seguimiento de trayectoria.

de casi medio metro de didmetro, por lo que no es preferible o recomendable que presente movimientos agresivos. Y en
cuanto a la estabilidad en el seguimiento de trayectorias/posicion, la presencia del error en estado estacionario no repre-
senta un riesgo considerable, es decir, puede no reducirse completamente dicho error y atin asi, el sistema se mantendria
estable. Sin embargo, en el lazo interno (control de actitud) es necesario mantener el menor error posible para lograr
la estabilidad del sistema como se vio en la Seccioén 5.3.1. Por otro lado, se recuerda en que la rapidez de la respuesta
dependerd de las aplicaciones con el VANT,; si se requiere que el transitorio sea corto (0.5s hasta 1 s) se debe considerar
que las entradas de control para los actuadores pueden llegar a saturarse, por lo tanto, deben seleccionarse componentes
que operen en estos margenes (hélices de mayor inclinacién, motores con revoluciones>2000 RPM, mayor tasa de des-
carga en las baterias, menor peso del cuadrotor, etc.). En cambio, si se planean movimientos mds suaves (por ejemplo
los movimientos cinematograficos), es preferible una respuesta amortiguada en el seguimiento de la posicion, que a su
vez sugiere componentes como: baterias de mayor capacidad, mayor peso del vehiculo; hélices con didmetro>7" y de
dos palas (mayor par que velocidad); y estructuras grandes (>30 cm de didmetro).

5.5.2. Incorporacion del filtro de Kalman para la actitud y posicion del cuadrotor

Para incluir el algoritmo de Kalman en el sistema del cuadrotor y comparar su accidn de correccién, fue generada
una trayectoria de referencia con desplazamientos rectos y circulares; partiendo de las funciones trigonométricas que
conforman al circulo unitario, la componente en = fue definida por una sefial senoidal de 0.8 rad/s de frecuencia y am-
plitud de 500 en el tipo de dato uintl6; por su parte, la componente y tuvo las mismas caracteristicas pero desfasada Z,
y respecto a la altura, esta se mantuvo como en los ensayos anteriores. Con el objetivo de realizar una comparativa justa,
el sistema de control realiz6 el seguimiento de la trayectoria descrita anteriormente a partir de la retroalimentacion de la
actitud y posicién del cuadrotor sin las mediciones de la IMU, es decir, sin ningin ruido adicionado (movimiento real).
Esa misma lectura fue afiadida al bloque del sensor MPU-6000 (movimiento medido), donde se pudo sumar ruido blanco
y, finalmente, su salida pasa por el filtro de Kalman (movimiento por filtro de Kalman) y se comparan las tres diferentes
salidas como se indica en la Figura 5.40.

A partir del esquema anterior, se ha generado el diagrama de bloques en Simulink (ver Figura 5.41) que comprende
cuatro partes principales: apartado de acondicionamiento de sefial, sistema de control, sensor IMU y el filtro Kalman. En
la seccién Acondicionamiento de sefial se normalizan las entradas x, y y 1 en el rango [-1,1] ?*. Mientras que la seccién
Sistema de control y generacion de PWM corresponde al sistema de controles PID en cascada y a la generacion de

2Respecto a la entrada z, su rango fue de [0,1].



5.5. Etapa de simulacién y prueba de controlador de posicién 79

X, —
d Control de [f] ¢
Yd @—b posicion > >
hg 'Y ¢ > e | Generador _
all « ontro
PWM
Gd] dAezg:(lj?S de > PWM, n
actitud | [T¢ PWM, > o
— T PWM; o
[Yal o PWM, &
TIIJ %
[«5)
=]
[
=
S
<
£
) o
R | 8
| MU -
.9
N - S
Filtro de
| Kalman —

Figura 5.40: Comparativa de sefiales en el seguimiento de una trayectoria.

salidas PWM a partir de los torques deseados. La seccién IMU comprende el bloque del sensor MPU-6000 e integra el
vector de aceleracion para obtener los pardmetros requeridos por el filtro (ver Figura 5.42). Finalmente, en el apartado
del Filtro de Kalman se introduce el vector de estados compuesto por los movimientos de rotacion y traslacién del
cuadrotor.
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Figura 5.41: Filtro de Kalman e IMU, incorporados al sistema de control.

A las mediciones del sensor IMU fueron afiadidas unas constantes para ajustar el nivel de offset en cero.
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Figura 5.42: Modelo de la IMU y obtencién de la velocidad y posicién.

Puede verse el resultado de esta comparacion en la Figura 5.43. Tanto la medicién como el filtro de Kalman, tuvieron
un comportamiento muy parecido; lo que indica el correcto funcionamiento del filtro para la cuestién de estimacion, sin
embargo, no tiene un efecto visible de correccion.
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Figura 5.43: Seguimiento de trayectoria.

A partir de la matriz de covarianza Q propuesta para este modelo (ecuacién 5.61), fue afiadida una ganancia K|,
que permitié generar diferentes ensayos y poder observar la correccién del filtro. En cuanto a la matriz R, no debe ser
modificada puesto que sus valores fueron estimados completamente en un serie de mediciones por video andlisis (véase
el Apéndice C.3), aunque para fines practicos y demostrativos también fue multiplicada por una ganancia K,. Ambos
experimentos con sus respectivos ensayos pueden apreciarse en la Figura 5.44.

Puede observarse que a mayor ganancia para Q, la trayectoria filtrada tiende a lo registrado por la IMU (ver Figu-
ra 5.43), es decir, se desvia cada vez mds de la trayectoria real; esto se traduce a que el modelo no es tan cercano al
movimiento real como las mediciones de la IMU, por lo tanto el filtro da mayor peso a la informacién del sensor. Por
otra parte, el comportamiento es inverso conforme incrementa el valor de los coeficientes de la matriz R, la trayectoria
filtrada se acerca mas al valor real. No obstante, como se menciond anteriormente los coeficientes de R no deben ser
alterados, o bien, inicamente deben proponerse variaciones minimas (considerando la incertidumbre en la estimacién
del error vi). En cuanto a la matriz Q, sus coeficientes llegaron al orden de /e-6 para poder generar correcciones con-
siderables; pero no debe tomarse un valor tan pequeiio como este puesto que el modelo de referencia estd linealizado y
no es confiable al 100 %, por lo tanto, se deben proponer valores significativamente més realistas para este pardimetro o
para su ganancia K.
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Figura 5.44: Variacién de ganancias en las matrices Q y R.

A partir de estos resultados, puede concluirse que el filtro no presentd mejoras en su caracter de corrector, y entre
los factores mds importantes se encuentran: la falta de filtrado de la muestra ruidosa® y la naturaleza del error presente
en la estimacion de la posicion; si bien, el ruido blanco existe en la medicion y puede identificarse facilmente (revise el
Apéndice C.3), pero esta caracteristica se pierde en el proceso de integracion, llegando este tipo de ruido a formar parte
de los vectores de velocidad y posicion, por ello que el efecto del filtro no es considerable. El cédigo para el filtro en
cuestion se presenta a continuacion.

function [roll, pitch, yaw,p,q,r,X,y,z,vVX,Vy,vz] =
Filtro_Kalman(Y1,Y2,Y3,Y4,Y5,Y6,Y7,Y8,Y9,Y10,Y11,Y12,u)

persistent X I_.x I.y I.z ABH T P QR dt

phi = YI1;
theta = Y2;
psi = Y3;
ph_p = Y4;
th_p = Y5,
ps-p = Y6;
Xpos = Y7;
ypos = YS;
Zpos = YO,
VX = Y10;
vy = Y11,
vVZ = Y12;

if isempty (X)
X=[0 00O0O0OO0OO0O0O0O0OO0O0];

I_.x=0.00141;
I_.y=0.00141;
1.2=0.00341;
dt=0.004;

Se trata de las mediciones de la aceleracién que contienen un ruido blanco.
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25

26 Phi=[

27 1 0 0 dt O 0 0O O O O 0 o;

28 O 1 0 0 dtoO O O O O 0 Oo;

29 O 0 1 0 0 dtO O O O 0 O0;

30 o 0 0 1 0 0 0 O O O 0 o;

31 o 0o 0 o1 0 0 O O O 0 o;

32 o 0o 0 o 06 1 00 0 0 0 o;

3: 0 —((dt"2)%9.81)/2 0 0 —((dt"3)%9.81)/6 O 1 O O dt O O;
34 ((dt"2)*%9.81)/2 0 0 ((dt"3)%x9.81)/6 O O O 1 O O dt O;
35 o 0 0 o 0 0 0 0 1 0 0 dt;

36 0 —dt+%9.81 0 0 —((dt"2)%9.81)/2 0 O O O 1 0 O0;

37 dt«9.81 0 0 ((dt"2)%x9.81)/2 O O O O O O 1 O;

3 o 0 0 o 0 0600 0 0 0 171,

39

40 B=[

41 0 (dt"2)/(2xI_x) 0 O;

42 0 0 (dt"2)/(2=1_.y) O;

43 0 0 0 (dt"2)/(2«1_z);

44 0 dt/I.x 0 O0;

45 0 0 dt/I.y 0

46 0 0 0 dt/lI_.z;

47 0O 0 0 O0;

48 0O 0 0 O0;

49 (dt"2)/(2%«1.061) 0 O O;

50 0 0 —((dt"3)%9.81)/(6x1_y) O;

51 0 ((dt"3)%9.81)/(6«1_y) 0 O;

52 dt/1.061 0 0 O0];

53

54 H=eye (12);

55

56 I=eye (12);

57

58 K_g=0.02; % Valores de ensayo: S5e—4, 10e—4, 15e¢—4.

59

60 Q =[

61 0.0259 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0;
62 0 0.0257 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0;
63 0 0 0.4051 0 0 0 0 0 0 0 0 0;
64 0 0 0 0.4048 0 0 0 0 0 0 0 0;
65 0 0 0 0 0.1952 0 0 0 0 0 0 0;
66 0 0 0 0 0 0.1940 0 0 0 0 0 0;
67 0 0 0 0 0 0 0.01 0 0 0 0 0;
68 0 0 0 0 0 0 0 0.01 0 0 0 0;
69 0 0 0 0 0 0 0 0 0.05 0 0 0;
70 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0.10 0 0;
71 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0.10 0;
72 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0.1];
73

74 P =Q;

75

76 Q = K.q+Q;

77

78
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R =[
0.0025 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0;
0 0.0006 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0;
0 0 0.0034 0 0 0 0 0 0 0 0 0;
0 0 0 0.0842 0 0 0 0 0 0 0 0;
0 0 0 0 0.0202 0 0 0 0 0 0 0;
0 0 0 0 0 0.0066 0 0 0 0 0 0;
0 0 0 0 0 0 0.1879 0 0 0 0 0;
0 0 0 0 0 0 0 0.1879 0 0 0 0;
0 0 0 0 0 0 0 0 0.6290 0 0 0;
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0.0396 0 0;
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0.0396 0;
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0.04947];
K_r=1; % Valores de ensayo: 1, 20, 50.
R=K_r*R;

else
X = Phi*X + B#[u(l) u(2) u(3) u(4)]’;
P = Phi#P%Phi’ + Q;
Z = [phi theta psi ph_p th_p ps-p xpos ypos zpos vx vy vz]’;
K = P+H’«(H«P+H’ + R)"(—1);
X = X + K#(Z-H=*X);
P = (I K«H)=P;

end
roll = X(1);
pitch = X(2);
yaw = X(3);
P = X(4);
q = X(5);
r = X(6);
X = X(7);
y = X(8);
z = X(9);
VX = X(10);
vy = X(11);
vVZ = X(12);

end

5.5.3. Filtrado de la sefal de aceleracion por el algoritmo de Kalman

Debido a los resultados anteriores del filtro, se plantea ahora actuar sobre la entrada ruidosa (aceleracién); para ello,
fue propuesto un pequefio filtro con un modelo de aceleracidn constante. El hecho de que se trate como constante a
la aceleracion no afecta en gran medida a la salida de este filtro, ya que también toman en cuenta las mediciones y la
covarianza del error. Como se indica en la Figura 5.2, en cada iteracion la covarianza es proyectada de acuerdo con el
modelo y el error de estimacidn, una vez hecha la medicion, la covarianza del error es actualizada desde la ganancia de
Kalman que toma en consideracion el error de medicion y la medida. De esa forma, se pondera la contribucién de ambas

fuentes (estimacién y medicion).

Los pardmetros mds importante

s de esta propuesta®® son los siguientes:

Ay 1 0 0 Qg
ay| =10 1 0f |ay (5.70)
a:| ., 0 0 1 az |, 4

%Como es un filtro enfocado a la correccién de la lectura del acelerémetro, no hay entradas de control.
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0.0045 0 0
Q= 0 0.0075 0 (5.71)
0 0 0.0350
2.00402 0 0
R= 0 2.00402 0 (5.72)
0 0 2.37212

Los coeficientes de la matriz Q fueron estimados en una serie de comparaciones entre las sefiales simuladas y las
que se registraron por HITL. Por su parte, R contiene la incertidumbre en las mediciones del acelerémetro, calculada en
el Apéndice C.3. La inclusion de este filtro fue después del bloque de 1la IMU (ver Figura 5.45).
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Figura 5.45: Incorporacién del filtro de Kalman para la aceleracién.

El resultado de este aporte puede observarse en la Figura 5.46, en ella se aprecia la eliminacion casi completa de
ruido. Sin bien, en esta etapa se pudo agregar un filtro mas simple (como el filtro pasa bajas), no obstante, para mantener
la técnica de odometria propuesta fue desarrollado el KF.
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Figura 5.46: Correccion de las mediciones en el acelerometro.

Siguiendo la estructura del diagrama en la Figura 5.40, nuevamente se hacen los ensayos y comparativas en el efecto
de cada elemento (IMU vy filtro de Kalman), con la diferencia de que se incluye una etapa mas de filtrado de sefal; el
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resultado se expone en la Figura 5.47. Es importante mencionar que los pardmetros de la primera propuesta del filtro de
Kalman para la actitud y posicion, se conservaron como se indica en el c6digo presentado anteriormente.

Referencia
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1.2 Filtro Kalman
14
0.8
E 0.6
<
ol
g 0.4
<
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0
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Figura 5.47: Trayectorias de seguimiento en el cuadrotor.

En la Figura 5.48 se presenta el error en cada trayectoria (Medicion y Filtro de Kalman) tomando por referencia a
la Posicion real para calcular las desviaciones; en el grafico se incluye el error cuadratico medio (MSE) por cada eje.

X Error de medicion L Error de la seiial filtrada

e, MSE=0.0296 e, MSE=0.0397
e , MSE=0.0115 ¢,» MSE=0.0109
0.5 e,, MSE=0.2285 1 0.5 e,, MSE=0.0031 1

Error [m]
Error [m]

Tiempo [m] Tiempo [m]

Figura 5.48: Errores en el seguimiento de trayectoria.

Para integrar esta operacion de filtrado en el sistema de control, el diagrama de la Figura 5.49 indica el punto de
incorporacién del KF, las entradas requeridas y sus respectivas salidas. La implementacién también se rige por este
diagrama, en el cual, las entradas de referencia son: el vector de posicion y el dngulo de guifiada; que fueron leidas desde
el radio control (en la siguiente subseccién se explicard con mayor detalle).
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Figura 5.49: Sistema controlador-planta con filtro de Kalman.
Nuevamente, se ejecutd el seguimiento de trayectoria que permiti6 obtener los siguientes resultados:
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Figura 5.50: Comparativa de trayectorias de seguimiento.
Mientras que en la Figura 5.51 se muestran los errores de posicion con respecto a cada eje.
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Figura 5.51: Errores en el seguimiento de trayectoria.

En el cddigo de bloques, el punto de partida es el mismo como en la Figura 5.13, donde el filtro de Kalman toma
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lectura de la posicion, 4ngulos de inclinacién y velocidades angulares del cuerpo del cuadrotor y también, de las sefiales
PWM, como se observa en la Figura 5.52.
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Figura 5.52: Filtro de Kalman incorporado al sistema de control.

Completado estos ensayos, a continuacion se detallardn las tareas propias de la implementacion.

5.5.4.

Como primera actividad en la implementacion de este sistema de PIDs en cascada, se realizaron las modificaciones
a las lecturas del bloque de posicion local puesto que su sistema de referencia es NED (se configuraron las mismas rota-
ciones como anteriormente en el giroscopio). Para poder desarrollar esta tarea y utilizar los bloques de escritura y lectura
de mensajes uORB, se realiz6 un c6digo simple en Simulink (ver Figura 5.53) y se ejecut6 a través del Monitor & Tune.
Los vectores de posicion y actitud que devuelven estos bloques, se inicializan en cada reinicio del sistema (al desconectar
y conectar la energizacion), por lo que las condiciones iniciales o el origen del sistema de referencia se ajustan en cada
reinicio.

Implementacion del controladores PID en cascada para la posicion

Si bien, en las simulaciones fue rapido el desarrollo y prueba del controlador de posicién en los tres ejes coordenados,
no obstante, en esta etapa de implementacion el controlador se probd en diferentes niveles. Lo que se pretende realizar
es implementar un controlador para la posicién en cada eje de forma independiente, entrando en detalles se realizard lo
siguiente: a) se implementar un controlador de posicién alrededor del eje 4>’ manteniendo el control en Pitch, Yaw y
el empuje de los motores (Thrust), posteriormente b) se desarrollaran las pruebas del controlador en x y y, manteniendo
el control en Yaw y relacionando al empuje directamente a un canal de la emisora. Una vez conseguido y sintonizado
el control en este plano, ¢) se ejecutard un controlador de altura (eje z) y simultineamente el controlador de actitud
(para Roll, Pitch y Yaw). Y como ultima prueba, d) todas las ganancias obtenidas para el control de posicién en cada eje
son incluidas en un controlador completo de posicion, como el presentado en la Figura 5.30. La razén por desarrollar

*"Dada la simetria del cuadrotor, se tomardn las mismas ganancias para el eje .
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Figura 5.53: Lectura y ajuste de sensores para la actitud y posicion.

esta metodologia es para tener una mejor manipulacién del cuadrotor en cada ensayo, esto se logra correspondiendo los
canales principales de la emisora con los dngulos de Euler deseados mientras un solo canal enviard el comando de la
posicion deseada. Por lo que a continuacién se presenta la configuracion general del controlador de posicién usado en
estas pruebas; en él estdn presentes cuatro bloques de lectura de datos: radio emisora, giroscopio, dngulos de Euler y
posicién local (posicién en z y velocidad lineal en los tres ejes), también contiene el bloque principal del sistema de
control y finalmente, un bloque en el que se escriben los valores PWM a cada motor.
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Figura 5.54: Configuracién del controlador de posicién en Simulink.

Debido a la dificultad y limitaciones de realizar Hardware In The Loop (por el uso de cable USB y la longitud del
mismo), se configur6 el cédigo de bloques para guardar los vectores de referencia y seguimiento, durante el vuelo; y
s6lo al finalizar éste, se copiaron los archivos .MAT registrados en la memoria micro-SD del cuadrotor para un analisis
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posterior.

Para la primera implementacién “a)” se debe recordar que el desplazamiento del cuadrotor en el plano xy estd
intrinsecamente relacionado con las rotaciones Roll y Pitch, por lo que las salidas de los PIDs para desplazamiento lineal,
son los dngulos deseados (como se indica en las ecuaciones 5.45 y 5.46). En la Figura 5.55 se muestra la configuracion del
controlador de posicién sobre el eje y que trabaja paralelamente con el controlador de actitud, también puede observarse
una ganancia -1 en la salida del bloque velocity_y donde se aplica la ecuacién 5.46.

Selector de muestras a 50 Hz (@D smg“:( 1)
thrust_d F
2) in1
>3 — -
Y Control de posicion en el eje y
in2
C o .
single ~——
in3 position_y oll_attitude roll_rate T_phi
x y
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v @D, 13
>
z
x>
= .
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. w3 (D) > PID@) S prwr«
clock theta d pitch_attitude pitch_rate T_theta
(@)
theta
Laay S
q V
@
single
psid yaw_attitude yaw_rate
@
ps!
10 ﬁ’b
r

Figura 5.55: Sistema de controladores para la posicion sobre el eje y y la actitud.

En la figura anterior previo a los controladores, se incluye una funcién para reducir la tasa de muestreo de la posi-
cion y velocidad lineal. De acuerdo con experimentos propios se observé que a una frecuencia de muestreo alta (4ms por
defecto de los bloques del Soporte PX4), se corregia el minimo error de posicién produciendo salidas de control ruidosas
lo que a su vez, hacia oscilar al cuadricéptero y dificultaba la sintonizacién de los PIDs. Por lo tanto, la tasa de muestreo
fue reducida a 20ms [55], de esta forma los errores entre cada muestra comienzan a ser significantes (mayores a 5 cm.)
lo que da tiempo suficiente al cuadrotor de generar las inclinaciones (dngulos deseados) de compensacion; evitando asi,
el sobrecalentamiento de los ESC, motores y la descarga rapida de la bateria. Por su parte, la lectura de la actitud (1, 1)
se conservé en la tasa por defecto, puesto que su dindmica es més rapida.

Mientras tanto, la saturacién de los controladores PID (ver Figura 5.55) fue como sigue: position_y=[-1,1] m,
roll_attitude=[-03.5,0.35] rad, roll_rate=[-1,1] rad/s (los pardmetros para Pitch y Yaw fueron los mismos que en Roll y
Roll rate); y siguiendo la propuesta de (5.46), el primer disefio de PIDs en cascada relacioné directamente las rotaciones
con el error de posiciéon. En la implementacion, este hecho propicié que la inclinacién fuera propensa a diverger (ver
Figura 5.56) para desplazamientos rapidos (> 0.3 m/s).

Por lo tanto, fue introducida la lectura y control de la velocidad lineal como se mostré en la Figura 5.55; este
nuevo pardmetro pudo restringirse en sus niveles de saturacion (0.3 m/s) produciendo un desplazamiento mds suave y
oscilaciones mas pequefias (en comparacién con los resultados anteriores) como puede observarse en la Figura 5.57.
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Figura 5.56: Andlisis de resultados en el control de posicion sobre el eje y.
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Figura 5.57: Respuesta del control de posicion sobre el eje y con lectura de la velocidad lineal.

Esta nueva propuesta mejord considerablemente la estabilidad en la posicion, y observando ambos resultados (Figu-
ras 5.56 y 5.57) los parametros de la actitud (¢ y p) realizaron el seguimiento del valor de referencia perfectamente, sin
embargo, la respuesta al incluir la velocidad lineal optimizé la salida de cada PID. El criterio para evaluar el desempefio
de los controles fue comparar su integral del valor absoluto del error (IVAE), este indicador fue escogido frente a las
demads alternativas puesto que considera el error tanto en valores positivos como en negativos y da peso a las grandes
oscilaciones [41]. Por lo tanto, se tomaron estas medidas de cada controlador durante un intervalo de 18 segundos (ver
Tabla 5.2).
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Tabla 5.2: Comparativa de indices de desempeifio, del control de posicion en el eje y.

Controlador | IVAE del 1° diseiio | IVAE del 2° diseio

PID, 436.934 63.5911
PIDy 239.823 92.2207
PID, 770.418 446.106

Lo anterior permiti6 desarrollar la segunda etapa de implementacién “b)” (ver Figura 5.58). A causa de la simetria
del cuadrotor, la configuracién del nuevo controlador fue muy similar al anterior, por ejemplo, las ganancias de los PIDs
en x y y fueron iguales para los primeros experimentos. En esta configuraciéon puede observarse que la salida f que
representa la fuerza de empuje, estd directamente relacionada con el canal de la emisora; y se puede observar que el
control de actitud se ha anidado al sistema de controladores de posicion, a excepcién de la configuracién de PIDs para
Yaw.
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Figura 5.58: Configuracién del controlador de posicién en el plano x-y.

El comportamiento del cuadrotor puede observarse en los graficos de las Figuras 5.59 y 5.60 y cabe remarcar que
desde la limitacion del vector de la velocidad deseada, el movimiento es menos agresivo lo que genera también un des-
fase entre la posicion real y la de referencia, en ambos ejes. De acuerdo con el criterio de desempeiio anterior (IVAE), se
optimizo la respuesta del controlador haciendo que el desfase y las oscilaciones se redujeran. Donde los graficos de los
incisos 5.59a) y 5.59b) conforman uno de los primeros ensayos, y los graficos 5.59¢) y 5.59d), contienen la respuesta
mejor desempeifiada.

Respecto a las inclinaciones, el control en dos ejes repercute en que no se consiga completamente el seguimiento
tanto para Pitch como en Roll. Y continuando con el andlisis de los experimentos anteriores (Figura 5.59), también se
cuantificé su error en la etapa de seguimiento de los angulos de Euler (¢ y 0), lo que permitié detectar la reduccién de
su IVAE (ver Figura 5.60).

Posteriormente, se implement6 el cddigo para control de altura siguiendo la configuracién presentada en la Figura
5.61. A la par, fue integrado el seguimiento de los dngulos de Euler (o control de actitud) para mantener al cuadrotor
paralelo al plano horizontal.
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Figura 5.59: Test del controlador de posicion. IVAE en el eje z: a)546.65, ¢)477.94. IVAE en el eje y: b)414.68,
d)209.45.
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Figura 5.60: Test del controlador de actitud. IVAE en el eje x: 2)576.09, ¢)313.65. IVAE en el eje y: b)325.46,
d)146.74.

Los datos registrados se muestran en la Figura 5.62, en ella se graficaron todas las salidas de control (velocidad
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Figura 5.61: Configuracién del controlador de altura y actitud.

deseada y fuerza de empuje). Se presentan dos etapas del proceso de sintonizacién y correccion del sistema, en una
primera parte (lado izquierdo de la figura) se cuenta con la sintonizacion suficiente para realizar el seguimiento de altura
y las subetapas de control; y la etapa final (segunda columna de la figura) donde considerando el criterio de la integral
del valor absoluto del error, se mejord la respuesta del sistema de PIDs en cascada. Como punto de partida en la correc-
cidén y sintonizacidn, se observé que la primera salida de control v, se saturaba, sin embargo, el cuadrotor no conseguia
alcanzarla debido a su peso, por lo que este pardmetro se redujo reemplazando la bateria LiPo de 3300 mAh y 297 g por
una de 2200 mAh y 171 g. Las ganancias diferenciales del sistema de PIDs se incrementaron por lo que proporcionaron
mayor amortiguamiento. El indice de la IVAE en la posicién tuvo un decremento de 3,377.267 a 788.232 y en la veloci-
dad de 8,497.308 a 2,475.558, durante un intervalo de 80 segundos.

Primer experimento Experimento final

Za
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.

0 20 40 60 80
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Figura 5.62: Analisis de resultados en el control de altura.
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Como ultima etapa de implementacién “d)”, se tomaron como entradas de referencia al vector de posicion y el angu-
lo Yaw, cada uno de estos pardmetros son enviados desde la emisora RC. Y para proporcionarle al piloto la capacidad
de introducir una trayectoria en el espacio tridimensional, después de la normalizacién del setpoint (en el rango [-1, 1])
se inyectd a un integrador en tiempo discreto por el método de Euler forward con las siguientes caracteristicas: el paso
de integracién es igual al tiempo de muestreo del bloque de entrada, es decir, T = 0.004 s; con una ganancia a la entrada
de 0.2 y condicién inicial 0. Esto permitié generar la trayectoria que se presenta en la Figura 5.63, la cual ofrece dos
perspectivas isométricas del vuelo realizado.
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Figura 5.63: Trayectoria en 3D.

Como anteriormente se sintonizaron los respectivos controladores de cada eje, de forma separada, el vuelo con
control de posicién pudo realizar el seguimiento de la trayectoria introducida por el usuario. Con oscilaciones maximas
durante el vuelo, de 12 cm en el eje z, 8 cm en el eje y y 9 cm para el eje z, todas ellas, respecto a su referencia.
Finalmente, se conjuntan todas las ganancias implicadas en este sistema de control (ver Tabla 5.3), normalmente las
variables implicadas en el eje x y y tienen una minima diferencia, por la simetria y distribucién de masa del cuadrotor.

Tabla 5.3: Ganancias del sistema de PIDs en el control de posicién y actitud.

Marco d.e Parametro Kp K; Ky
referencia
T 0.99452 | 0.10477 | 0.01912
Y 0.99366 | 0.10500 | 0.01830
Global z 1.648 0.826 0.612
inercial U 0.79165 | 0.14821 | 0.00127
v 0.78395 | 0.14814 | 0.00123
w 2.148 0.691 | 0.06532
¢ 2.3510 | 0.4926 | 0.0422
0 2.3490 | 0.4922 | 0.0425
Cuerpo 0 2.0671 | 0.3512 | 0.1525
P 3.1854 | 0.6792 | 0.0988
q 3.1852 | 0.6789 | 0.0982
T 2.6425 | 0.24285 | 0.01596
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5.5.5. Incorporacion del filtro de Kalman al controlador de posicion

Andlogo al cédigo presentado en la Figura 5.54, el filtro de Kalman propuesto para el modelo de 6 GDL es incluido
al sistema de control como se indica en la Figura 5.64. Todas las muestras son previamente transformadas de acuerdo
con el sistema de referencia propuesto en esta tesis y después son filtradas y conectadas a la red de controladores PID.
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Figura 5.64: Configuracién del sistema de control del cuadrotor.

En la figura anterior también estdn incorporados los bloques de condiciones_de_entrada donde se normalizan
e integran las sefiales de referencia, el bloque de retroalimentacion de las sefiales de control (generador de tor-
ques), el generador PWM (basado en la inversa de la matriz de la ecuacién 4.23) y el bloque de control de armado
(ARMINGControl).

Debido a que la plataforma PX4 no permiti6é guardar mas de 10 variables por la capacidad de memoria disponible y
por las restricciones del soporte, fueron realizados ensayos por separado para observar el comportamiento del cuadrotor
y el efecto del filtro. Primero se ejecuté el controlador de posicién sobre el eje y, guardando Unicamente los pardmetros
de la posicion, velocidad lineal y dngulo de inclinacion (ver Figura 5.65). El indice MSE en la posicion fue mds grande
en las mediciones de la IMU que con el filtro de Kalman, los valores fueron 0.0060214 y 2.0536e-4, respectivamente.
Respecto a la velocidad vy, su MSE fue de 0.031833 para la IMU y 0.001916 con el filtro de Kalman. Donde la respuesta
fue contraria, fue en el dngulo ¢ con un MSE de 5.1565¢e-4 que aument6 a 5.1765e-4 con el filtro.

Después, se ejecutd una trayectoria desde la emisora para la prueba del controlador de altura, que permitié guardar
los datos tanto de la posicién como de la velocidad lineal en el eje z.
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Figura 5.65: Respuesta del filtro de Kalman en el control de posicién sobre el eje y.
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Figura 5.66: Respuesta del filtro de Kalman en el control de posicién sobre el eje z.

Al analizar los resultados se detectd que la mejora no fue tan significativa, por ejemplo, el MSE en las mediciones de
altura con la IMU vy el filtro de Kalman fue de 0.002969 y 0.002913, respectivamente; mientras que la velocidad vertical
medida directamente de la IMU tuvo un MSE=0.028436 y su sefial filtrada obtuvo un MSE=0.026997. Pero comparando
los resultados con el controlador anterior (figuras 5.61 y 5.62) presenté un mejor desempefio, el indicador IVAE de la
prueba de control de altura fue de 604.6386 y se redujo a 16.7324 y respecto al PID en control de velocidad vertical
anteriormente era de 1,529.2244 y disminuy6 en 268. 3342, lo cual implicé que las oscilaciones fueran mas pequefias y
con una duracién mds corta. Para la estimacidn de estos indices, se considerd un intervalo de prueba de 45 segundos.

Para el experimento final, inicamente se registré el vector de posicion en sus tres presentaciones: valor de referencia,
valor medido y sefal filtrada.
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Figura 5.67: Medicién y correccion de una trayectoria por filtro de Kalman.

Este evento tuvo una duracién de 1 minuto y 40 segundos lo que permiti6 estimar el error cuadratico medio en cada
eje.

Tabla 5.4: Estimacion del error de las mediciones y su correccion.

| Eje | MSE de las mediciones de la IMU | MSE de la seiial filtrada

T 0.005252 0.002269
Y 0.006408 0.003407
z 0.002193 0.002192

Debido a las minimas diferencias presentadas en la Tabla 5.4, puede indicarse que el filtro de Kalman no aporté
la correccion esperada, no obstante, mejord considerablemente la respuesta del sistema de controladores reduciendo la
amplitud de las oscilaciones y su duracion, en el seguimiento de una trayectoria.






Capitulo 6

Conclusiones

Con este estudio se pudo observar el efecto que tiene el filtro de Kalman como técnica de odometria en las sefiales
con ruido blanco, pudiendo con ello demostrar la ventaja que representa su uso en los drones al corregir las mediciones
de su movimiento, como presentan [26], [27], [56] y [57]. Sin embargo, utilizar estrictamente la odometria inercial para
reducir el error de posicion (como se planted en la hipétesis de este trabajo) tuvo el minimo efecto, ya que, el porcentaje
promedio de error eliminado en los ejes x y y fue de 15.4 % y para el eje z de 31.9 %, respecto a las mediciones donde
se usé unicamente lo medido por la IMU. De forma mads practica y demostrativa, el error de la posicién se redujo 6.65
cm, 6.73 cm y 25.3 cm para los ejes x, y y z, respectivamente, lo cual puede apreciase en la Figura 6.1, donde todas las
trayectorias inician en el origen [0,0,0] y finalmente, la medicién de la IMU termina separandose de las demas.

2
Referencia Referencia
IMU IMU
L5 Kalman Kalman
_ 1
E 2 -
E 05 \
=
<
0 —
£
0.5 £
0 =
Ejey [m] 4

Eje x [m] Eje x [m]

Figura 6.1: Medicién de la IMU y sefial filtrada contra la trayectoria de referencia.

Entre las causas de estos resultados, estd la naturaleza del error que afecta a la medida de la posicién; ya que este
error es del tipo acumulativo, mientras que el filtro de Kalman es mds efectivo para las perturbaciones con caracteristicas
de ruido blanco, como se demostré en la simulacién e implementacidn de las Secciones 5.3.2 y 5.3.5 para el giroscopio,
o como en las simulaciones de la Seccién 5.5.2 para el acelerémetro. Otro factor es la pérdida de precision del modelo
al linealizar el sistema, ya que, si bien fue considerado un margen de trabajo en el cual opera con linealidad, pero eso,
tratdndose Unicamente del movimiento rotacional; y al efectuarse los movimientos traslacionales de grandes magnitu-
des, el sistema lineal ya no corresponde al movimiento real del cuadrotor. Y la dltima causa por resaltar, es el uso de
sensores puramente inerciales, porque, como se presentd en la Seccion 2.4.1, estos tienden a acumular errores a lo largo
del tiempo de medicion; y no fueron actualizados por otros sistemas de medicion relativa, como pudo ser una cdmara,
sensor ultrasonico, etc.
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Por lo tanto, se remarca la importancia de seleccionar la técnica adecuada para la naturaleza de la sefial que se
pretende corregir y el error que esta presenta, ya que, como fue presentado, no fue posible reducir completamente la
incertidumbre en la posicion con el filtro de Kalman ain modificando las ganancias de las ponderaciones del error tanto
de la medida como del proceso. Por lo que se prevee para este trabajo, que su mejora incluird el modelo no lineal e
incorporaré el filtro de Kalman no lineal o bien, otra técnica de odometria incorporando nuevos sensores de medicion
relativa y absoluta.

6.1. Resumen del trabajo realizado

Por otra parte, para alcanzar el objetivo general de este trabajo que consistid en “desarrollar controladores de actitud
y posicion basados en odometria inercial para un cuadricoptero, desde la implementacion del equipo, su caracterizacion
y modelado.”; fueron obtenidos resultados muy favorables a lo largo de este proceso. Por lo que, de acuerdo con el orden
del contenido en este documento, se presentan las actividades realizadas y sus respectivas conclusiones. Esperando que
sean una aportacion a otros proyectos que desarrollen un cuadrotor de arquitectura abierta o utilicen el sistema PX4.

= Metodologia de seleccion de tipo de cuadrotor y sus componentes: Este apartado se basé principalmente en
tres fuentes: una de ellas provino de las hojas técnicas de algunos componentes como los motores, hélices, baterias
y tarjetas de vuelo; la segunda fuente incluye los mismos experimentos realizados en el desarrollo de la tesis y
por ultimo, de la informacién recabada de aficionados y expertos en el vuelo de drones, muchos de ellos con mas
de 10 afos de experiencia en manejar diferentes tipos de VANT. Esta informacién fue sintetizada en un QFD lo
cual permiti6 orden en la seleccion del tipo de dron y sus partes. Sin embargo, no se profundizé en otro tipo de
VANT que no fuese multicéptero, debido a la extensa informacién y trabajo que hay en relacién a los demds,
como la aerodindmica, tipos de propulsion, tipos de materiales, etcétera. Como las actualizaciones de hardware y
software respecto a los drones son aceleradas, puede que el mercado actual ofrezca nuevas alternativas en cuando
a prestaciones; no obstante, la informacién que se ofrece para la seleccion de componentes, también estd basada
en cuestiones mecdnicas, capacidades de carga, maniobrabilidad del vehiculo y consumo eléctrico; las cuales se
mantendrdn vigentes unos afios mas.

= Ensamble y configuracién de un cuadrotor basado en autopilotos PX4: Tanto en el capitulo 3 como en el
Apéndice B, se ofrecen los pasos detallados de ensamble y configuracién de un cuadrotor, de manera digerible pa-
ra aquellas personas que se estdn introduciendo en temas de multicpteros ya sea por cuestiones de investigacion,
académicas o recreativas. Fueron incluidas tanto recomendaciones personales como de expertos y advertencias
en lo que implica ensamblar y maniobrar un multirrotor. Por otra parte, la seleccién de la tarjeta de desarrollo
Pixhawk y los componentes electromecédnicos correspondientes, permitié: implementar los diferentes ensayos
necesarios en la caracterizacion, reintegrar rapidamente las partes dafiadas conforme a cada ensayo de vuelo,
trabajar con la estructura del cuadrotor de manera parcial sin perder o deshacer su configuracién en software,
modificar el chasis y de ejecutar tanto las simulaciones como el Hardware In The Loop antes de implementar el
c6digo, aprovechando la versatilidad en el uso de la herramienta Matlab-Simulink. Es de destacar que el soporte
con el que cuenta la Pixhawk, facilité las actividades como las mencionadas anteriormente y abre un extenso
panorama de posibilidades de investigacién y desarrollo, para otros algoritmos de vuelo e incluso para otro tipo
de aeronaves.

= Modelo matematico del sistema de vuelo: Debido a las diferentes alternativas que ofrecen los autores al respec-
to, primero se investigaron los fundamentos predominantes en la dindmica de la aeronave y cdmo cada autor los
aborda, para incluirlos posteriormente en el desarrollo del modelo matemético de esta tesis. Se derivé un modelo
no lineal completo de acuerdo con las tesis y libros que consideraron més variables o fendmenos, como el movi-
miento general de un cuerpo en el espacio, relacién de las hélices. momentos de empuje y arrastre. También se
obtuvo un modelo linealizado para un punto operacional, lo que permitié el uso posterior de técnicas de control
lineal.

= Etapas para la caracterizacion de un cuadrotor: Alrededor de este aspecto, los procesos implicados se en-
cuentran con detalle en la Seccién 4.2 y en el Apéndice C, la descripcidn de estas actividades fue explicita para
que puedan ser replicadas por terceros. Respecto al método del péndulo trifilar se hicieron ensayos previos para
comprobar su confiabilidad, lo cual dio resultados muy favorables; tanto que se recomienda el uso de esta alterna-
tiva frente al método de los ejes paralelos cuando se trabaje con cuerpos irregulares. La instrumentacion para este
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apartado no es sofisticada, de la misma manera con la plataforma construida (Struler); es un producto replicable
y de mucha ayuda en los procesos de medicion de rotaciones y fuerzas.

= Sistema de control PID en cascada y disefio del filtro de Kalman: Durante el desarrollo del primer controlador
(de orientacion), por cuestiones de seguridad, el dron fue acoplado a la plataforma Struler permitiendo obtener
las primeras ganancias del controlador PID y posteriormente, se fueron afinando de manera empirica. El control
anterior fue un punto de partida para la sintonizacioén de las demds etapas de PID’s, y la técnica de implementar
el control de posicidn eje por eje, contribuyd a que no se presentara ningtin accidente con terceras personas o en
el equipo y de concentrar las actividades de sintonizacién en un sélo grupo de controladores (los que respectan
al eje en cuestion), aprovechando la ventaja de la configuracién simétrica del cuerpo del cuadrotor, las ganancias
obtenidas en el y fueron incorporadas para el eje x. Es de destacar que al incluir en los lazos de control a las
lecturas de la velocidad angular y lineal, la aeronave presenté un movimiento més suave y estable.

De las actividades surgidas en el desarrollo del filtro de Kalman, se reconoce que el video andlisis es una bue-
na alternativa de medicién para movimientos traslacionales y rotacionales; por la ventaja de que el espacio de
referencia observado es estdtico, lo que evita la acumulacién de errores al estimar la posicién de un punto en
comparacion con la IMU. Estimar los errores de la IMU y compararlos con las lecturas del video andlisis, fue
posible gracias al uso de la tarjeta Pixhawk y todo el soporte que tiene detrds, como QGroundControl y el uso
de las radios de telemetria. Por otra parte, el soporte de Pixhawk en Matlab permitié preparar las simulaciones
de tal manera que solamente incluyendo los bloques correspondientes para la programacién de la Pixhawk fuese
posible la implementacién. Ha servido de mucho que la plataforma PX4 fuese del tipo Hardaware In The Loop
y con la ayuda de la estructura Struler, se pudieron completar todos los ensayos del control de actitud, una razén
mads que permitié el trabajo seguro sin comprometerse solo hasta las pruebas en campo.

6.2. Trabajo futuro

Finalmente, se presentan las propuestas ligadas al desarrollo y extension de esta investigacion en el disefio de cua-
dricépteros, sus algoritmos de vuelo y mejoras en hardware:

= Desarrollar e implementar un filtro de Kalman no lineal dentro del sistema de control desarrollado en esta tesis, y
generar las comparativas correspondientes.

= Desarrollar técnicas de control que involucren la no linealidad del sistema, la adaptacién a los cambios fisicos
que presente, incluso aquellos que puedan considerarse como fallas, es decir, de hacer que el sistema sea robusto.

= Probar nuevos métodos de estimacién de posicién como la odometria inercial-visual con el apoyo de mddulo de
flujo 6ptico ya existente para el sistema PX4, o bien, desarrollar algoritmos de localizacién y mapeo simultdneos.

= Generar mediciones rotacionales y traslacionales a través de la visiéon por computadora, haciendo uso de mini-
ordenadores a bordo del cuadrotor.

= Probar los alcances de la plataforma PX4 e incluir en la planta el modelo de las baterfas para optimizar el consumo
de energia y ofrecer comportamientos automaéticos frente situaciones esperadas.

= Realizar ensayos con todos los médulos existentes para el sistema PX4 para sentar las bases del desarrollo del
control cooperativo.
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Apéndice A

Calculos teoricos

A.l. Sistemas de coordenadas del cuadrotor

La construcciéon del modelo matematico se sustenta de los siguientes sistemas de coordenadas, la cuales describen
los movimientos rotacionales y traslacionales del cuadrotor desde un punto de referencia. A continuacién se describe
cada una de ellos:

A.1.1. Marco de referencia inercial

El sistema de coordenadas global, denominado Marco Global Inercial (Mgr); se considera fijo en el suelo y su
origen es el punto de armado del dron; los vectores unitarios i y j representan el plano donde inicia el despegue y no
cuentan con una referencia global, es decir, pueden estar dirigidos al este, oeste, etc. y dependerd de la orientacion del
dron al encenderlo, donde el frente estaré alienado con el vector . Por tltimo, el vector k sefiala hacia arriba (ver Figura
A.1) el cual indicara la altura de vuelo.

A.1.2. Marco de referencia de traslacion

Para cuantificar el desplazamiento del dron, el Marco de Traslacion del Cuadrotor (M) tiene por origen al centro
de gravedad del vehiculo, conservando la misma direccion de los vectores unitarios @, 7 k;) como en el M¢y (ver Figura
A.l).

&

~>
N

Figura A.1: Sistema de coordenadas inercial y de traslacion del cuadricoptero.
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A.1.3. Marco de referencia Yaw

Este marco de referencia también tiene su origen en el centro de gravedad del dron, con un giro positivo en el dngulo
de guifiada (alrededor de k). En este sistema de coordenadas, de no tener otra rotacién en los demds ejes; el vector
unitario j correspondiente a My apunta fuera del costado izquierdo de cuadrotor (j vy (ver Fi gura A.2).

IMrc

Figura A.2: Rotacién en el angulo Yaw.

Siguiendo la dindmica de rotacién de matrices, un punto en el sistema de coordenadas My puede referenciarse
desde el Marco de Traslacion del Cuadrotor (M), de la siguiente forma:

P! =R}P° (A.D)

Donde PP es el punto P visto desde el sistema de coordenadas: (zg, Yo, Z0); ¥ P! desde (x4, Y1, 21)-
R} se deriva de la siguiente manera (siguiendo el gréfico de la Figura A.3):

1:)1 = x1%1+y131+z1151
= (wocosth + yosine)iy + (yocos) — zosine)ji + zoks
costy sinyy 0| |xzg
= |—siny cosy 0] [yo
0 0 1] |20
o
= Rg|wo
20

= RyP°

Con base en lo anterior, la transformacién de M a My esta dado por:

pPMy = Ry pMre (A.2)
Donde
cosy siny O
RyY . = |-sing cosyp 0 (A.3)
0 0 1

A.1.4. Marco de referencia Pitch

El marco de referencia para el movimiento de cabeceo (M) conserva su origen en el centro de gravedad del dron,
y se encuentra rotado positivamente sobre el vector j (dngulo Pitch).
De forma similar que en la rotacién en Yaw, la transformacién de My a M p estd dado por:

? = Rym PMY (A4)
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Figura A.4: Rotacion en el angulo Pitch.

Donde
cos@ 0 —sind
M
R Mf’, = 0 1 0 (A.5)
sinf 0 cos@

A.1.5. Marco de referencia Roll

Nuevamente, este marco de referencia tiene su origen en el centro de gravedad del cuadrotor; se obtiene girando
positivamente el sistema de coordenadas alrededor del vector i (4ngulo Roll). En condiciones sin rotaciones, el vector i
apunta hacia el frente del dron, el vector unitario j estd direccionado fuera del costado izquierdo, mientras que el vector
k indica hacia arriba.

Figura A.5: Rotacion en el dngulo Roll.
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Andlogamente como en el desarrollo de la matriz de rotacion para el giro en Yaw, la transformacién de My a Mp
estd dada por:

pMr = RyEpMr (A.6)
Donde
1 0 1
Ry" =10 cos¢ sing (A7)

0 —sing cos¢
Finalmente, la transformacién desde el My al My (M ahora en adelante') esta dada por la siguiente relacién:
RyS, = RyC R RArY (A.3)

Desarrollado lo anterior se obtiene:

[1 0 0 cd 0

Ry, = [0 co sp| |0 1

0 —s¢p cp| [s6 O

[ ¢ 0 —s6 cp sy 0
= |spsf cp spch

_cngs@ —s¢ coch 0 0 1
ey clsip —s0
R%ic = | s¢psOc) — cos  spshsyp + copc)  spch (A.9)

copstcy + spsp  cohsfsyy — spep  copch

Donde s = sin y ¢ = cos.

A.2. Cinematica del cuadrotor
Para desarrollar la cinemaética del cuadrotor se han considerado las siguientes idealizaciones:

» La estructura del cuadricoptero es simétrica respecto a los ejes: x y y.
= La configuracién del frame es X4.

= Son iguales todos los pardmetros de los cuatro motores.

= La estructura del frame-motor-hélice es rigida.

= El centro de gravedad coincide con el centro geométrico.

Dado que la ecuacién A.9 es una matriz ortogonal, su matriz inversa es exactamente su transpuesta [58]. Por otra
parte, matemdticamente la derivada de la posicion es la velocidad, y esta variable en cuestion se mide desde los sensores
a bordo del dron.

Para calcular la velocidad del cuadrotor de acuerdo desde la perspectiva del Mg, se establecen las siguientes
relaciones:

'Marco del Cuerpo, contiene todas las rotaciones, por lo que es el tiltimo marco de referencia que se mueve igual al cuerpo del
cuadrotor.
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Pk . u
— |yl = By |v
dt ; M w
U
= (R |
w
U
= (Ryg)" |v
w
ey chsyp —507" Tu
= |s¢sOc) — copsy  spsfsy + coc)  spch v
cpsbc) + spsp cpstsy — spep  cpcl | w
Por lo tanto: ~
T e spsOc) — copsyp  copsbcp + sps| | u
y| = |cOsv  s@psOsy + copcy  cpsbsy — spc| | v (A.10)
Z —s6 spch copcl |w

La relacidn de la tasa de cambio de los dngulos absolutos [d), 9, 1/)] con las velocidades angulares del cuerpo del dron
[p, ¢, 7], no es directa, debido a que cada dngulo absoluto cuenta con su respectivo marco de referencia. Para esto, se
toma el andlisis propuesto por [32]:

: N 0 o
q| = RyS(9) | 0] + RyC(O)RYE(0) |0 + Ry () RyE (O) Ry (¥) |0 (A.11)
r 0 0 P

Considerando las tasas de cambio muy pequenas (casi cero), se establece lo siguiente:
RS (0) = Ragt (0) = Ryp () = 1

Dado lo anterior, de la ecuacion (A.11) se concluye que la velocidad angular en Roll (é) no requiere de una transfor-
macion para describir a p. Por su parte, la velocidad angular en Pitch (6) es afectada por la rotacién en Roll, por lo tanto,
se incluye la transformacion para la rotacion en el eje y. La tasa de giro en Yaw (1/}) requiere de dos transformaciones:
rotaciones en Roll y Pitch, para poder describir a r

A continuacion, se desarrolla el producto y suma de matrices correspondientes.

P 6] [1 0 0 0 1 0 0 cd 0 —s6] [0
ql = |0+ 1[0 cp —sop| |0] +]|0 cp —s¢| |0 1 0O 0
r 10] 0 s co 0 0 so co s 0 )
6] [ 0 —¢hst
= |0] + 9¢¢ + | sopch
10] | —0s¢ Yepcl
1 0 —sb (b
= |0 cp spcl| |0
0 —s5¢ cocd| |4
Finalmente, se despeja (¢, 6, 1) :
cosf 0 01"
sinfsing cos¢cosf  sin¢

_ cos¢sinf —singcosf cos ¢ ¢ (A.12)
cosf
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gz:5 1 singtanf cos¢tanf| (p
0] =10 cos ¢ —sin¢ q (A.13)
) 0 singsecd cosgsech| |r

A.2.1. Movimiento general de un cuerpo en el espacio

Se consideran dos particulas de un objeto en movimiento, el primer punto llamado A funge como el origen donde
tiene lugar el sistema de referencia propio AX’Y’Z’ (Mrc¢) y donde cruza el eje instantdneo de rotacion del cuerpo (w).
La otra particula B, permite indicar la direccion del objeto y su movimiento relativo (ver Figura A.6).

Ta

Figura A.6: Movimiento de un objeto en el espacio.

Para visualizar el desplazamiento del cuerpo en el espacio, es propuesto un sistema de coordenadas fijo con origen
O en el suelo. Y a partir de este, también se puede definir el movimiento de las particulas A y B. Para la posicién del
punto B, se propone un vector rp tal que:

TB=TA+TB/A

Por lo tanto, se puede derivar lo siguiente:
VB =VA+VB/A (A.14)

Donde vp es la velocidad del punto B y v 4 es la velocidad del origen/punto A, ambos respecto al marco fijo OXYZ
(Mgr). Mientras que vp 4 es la velocidad de B relativa al sistema de coordenadas M. Finalmente, la velocidad v, 4
puede obtenerse calculando el producto vectorial de w y el vector de posicion rp,4 [35].

dr
y:g:wxrB/A (A.15)

Donde w es la velocidad angular del objeto en el instante considerado. Y sustituyendo (A.15) en (A.14) se obtiene?:

v =vi+ (wxrEa) (A.16)

9 @ 9

*Las literales indican el marco de referencia: “a”para el sistema de coordenadas AX'Y’Z’ y “o”para el sistema de coordenadas
OXY7Z, al cual esta referida la variable marcada.
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La derivada de (A.16) nos permite definir la aceleracién de B como se indica adelante:

o _ a a
ap = ay+tapgsy

= aj+axXrpa+wXuvg/a

ah +axrpatwx(wxrga)
Lo anterior se establece como:

dv._ dv
dt, dt,

+w><1/B/A (A.17)

A.3. Dinamica del cuadrotor

Conocida la cinemadtica del dron, se incluye el efecto que tiene la gravedad en €él. Para ello, se parte de la segunda
ley de Newton (con respecto al marco de referencia OXYZ, subindice 0):

F = ma
dv
",

En este apartado, el observador requiere estar fuera del objeto en un punto fijo, es decir, referenciado al Mq;.
Posteriormente, se sustituye la ecuacion (A.17) por el término de la aceleracién de la segunda ley de Newton.

F—m<j;;+w><y> (A.18)

Donde F' es la fuerza total ejercida en el dron, m representa la masa del cuadrotor, dv/dt, es su aceleracién lineal
respecto al marco del cuerpo o0 AX’Y’Z’ (subindice a), w es la velocidad de rotacién en el instante considerado y v
(presentada anteriormente como v 4, ) es la velocidad lineal del dron respecto al M..

Considerando las siguientes variables, se despeja dv/dt,:

T
w=[p q ]

v=_[u v w]"

F=[r. ry r:]"
Permitiendo obtener lo siguiente:
U U — quw 1 F 2
v = |pw—ru| +— |Fy (A.19)
. m
w qu — pv F.

Como F' representa el conjunto de fuerzas que actian en el dron, se puede representar por componentes como:
fuerza de empuje y la gravedad, como sigue:

r = fMC +gMGI (A.20)
T T
0 0 f] MC+[0 0 —myg] Mo (A21)

Donde fM¢ es el empuje generado por lo motores (indicando su marco de referencia en el superindice); m es la
masa del cuadricoptero y g es el factor de gravedad terrestre.
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Como se puede observar en las ecuaciones (A.20-A.21), la gravedad tiene su componente en el eje Z visto desde el
M7, sin embargo, la ecuacién (A.19) sugiere el sistema de coordenadas M del cuadrotor. Por lo tanto, se hace uso de
las matrices de rotacién en Roll y Pitch?, para el cambio de sistemas de coordenadas.

gMc — R%S gJWGI
= RyCRy gV
(1 0 0 cos) 0 —sind 0
= [0 cos¢ sing 0 1 0 0
|0 —sing cos¢| [sind 0 cosf —mg
mgsin 6
= —myg cos  sin ¢
| —mg cos f cos ¢
Sustituyendo f = fMc 4+ gMc en (A.18) se obtiene:
U TV — QW 1 0 gsind
v| = |pw—ru| +— |0]| + | —gcosfsing (A.22)
w qu — pu m f —gcosfcos ¢

A.3.1. Cinética del cuerpo del dron

Con la segunda ley de Newton como referencia, esta subseccion se centra en los movimientos rotacionales:

YMg = Hg (A.23)

Esto implica considerar las fuerzas que actdan sobre el cuerpo del objeto*, relacionando su forma y masa, para
analizar el movimiento producido. Se considera entonces un cuerpo en movimiento, suspendido en el espacio con las
siguientes caracteristicas (ver Figura A.7):

Figura A.7: Movimiento de un cuerpo rigido en tres dimensiones.

3Se omite la matriz de rotacién en Yaw por lo que este tipo de giro no afecta a la direccién de la gravedad.
*Definido como un cuerpo rigido y simétrico en sus tres ejes.
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= Cuenta con un vector Hg que representa la cantidad de movimiento angular (Jw para movimientos planos);
relativo al sistema de referencia GX'Y'Z’ (Mrc). Myc estd a su vez, referenciado al sistema de coordenadas
fijo OXY Z (Mgr), ambos mantienen la misma orientacion con la diferencia de que Mp¢ se desplaza con el
objeto.

= Tiene propuesto otro marco de referencia, Gxyz (Mc), con origen en Gy se mueve con respecto al objeto’.

= Por dltimo, la velocidad angular w indica la rotacién del objeto, definida respecto al Mrc.

Los componentes del vector H se obtienen a través de la ecuacion (A.24) conformada por el tensor de inercia y la
velocidad angular.

HZL’ Iizzwx _{_xywy _I:zzwz
Hy| = | —Lypws  Iywy -1y w, (A.24)
Hz LWy _Izywy Izwz

Sin embargo, si se seleccionan como componentes del sistema de coordenadas para Hg a los ejes principales®,
todos los productos de inercia de un cuerpo dado se hacen cero, por lo que el tensor de inercia se puede representar
como:

o of
oo
{\"N\OO

La razén de cambio de Hg con respecto al M (donde los ejes coordenados se consideran fijos para el objeto), se
presenta de la siguiente manera:

aMe =m0+ Hyj+ H.k (A.25)

Para diferenciar Hg con respecto al marco fijo M7, se tienen que considerar sus vectores unitarios como variables
por ser un vector sobre un objeto en rotacion, por lo que se obtiene lo siguiente:
di dj dk
—+H,—+H,— A.26
dt Ydt “dt (A.26)
Los ultimos tres términos de la ecuacién (A.26) se pueden representar con el producto vectorial 2 x Hg [35].
Teniendo esto en cuenta y sustituyendo la ecuacién (A.25) en (A.26) se obtiene:

m¥er = Hyi+ Hyj+ Hk+ H,

aier = gl +Q x Hg (A.27)
Después, se sustituye H gm en la ecuacion fundamental (A.23):

YMg = HY° +Q x Hg (A.28)

Donde ¥ M o simplemente M, es la suma de los momentos ejercidos sobre el cuerpo, H é\fc es larazén de cambio
de Hg con respecto al M¢, Q = w es velocidad angular del sistema de referencia en rotacién (M) 7 y Hg la cantidad
de movimiento angular.

Considerando las siguientes variables y relaciones:

w=1[p q " (A.29)

Mg=[rs 1 )" (A.30)

SEste marco de referencia permite mantener los mismos valores de momentos y productos de inercia en todas las rotaciones
presentadas [35]

®Son aquellos ejes de un cuerpo rigido que respecto a ellos, sélo se presentan los momentos de inercia centroidales [35]. Para los
cuerpos geométricos generalmente coinciden con sus ejes de simetria.

7Sj el sistema de referencia rotatorio tiene su origen en el campo [...], su velocidad angular © es idénticamente igual a la velocidad
angular w del cuerpo” [35].
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Hg = Iw (A.31)
mie =16 (A.32)
Se obtienen las aceleraciones angulares del cuerpo del vehiculo, despejando w.
M, 1
GO o= TG — 7(wx He) (A.33)
I,—1,

7l I e
= 1-1@7'9 + ﬁPT (A.34)

=T B oy

A.4. Calculos en el filtro de Kalman

Siguiendo el método de discretizacién como propone [42] y [49], se presentan las siguientes ecuaciones de aproxi-
macion basadas en la expansion en series de Taylor [43], [59].

FAt)?2
&), ="M =1+ FAt + ( 2't) +... (A.35)
At 2
B= / eAdtL = At (I + FTA,t + (th) +.. ) L (A.36)
0 . .

Donde @, es conocida como la matriz de transicion de estados, F es la matriz de estados, At es el tamafio del paso,
I es una matriz identidad y L es la matriz de entradas. Respecto al caso del modelo para la actitud (ecuacién 5.19),
ocurre que F” =0, para n >= 2; por lo tanto, se excluyen las potencias mayores a 2 de la serie.

& = I4+FA¢ (A37)
100 At 0 0
010 0 At 0
001 0 0 At
“looo 1 0 o0 (A.38)
000 0 1 0
000 0 0 1
FAL
B = At (I+,>L (A.39)
At 0 0 22 o 0 |
0 At 0 0 A2 9
0 0 A 00 AF g (A.40)
0 0 0 At 0 0
0 0 0 0 At 0
0 0 0 0 0 At |
© ]
Ar o 0
t
0 21, 02
0 o0 £t
= - (A41)
20 0
.Y
0o £ 0
t
Lo 07
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Donde:

A.4. Calculos en el filtro de Kalman

e |
co—~ocoo
L |
o—~ococoo cooo o
—~— oo ocoo
o o o o—Hlo
coococoo
coococoo oo oo o
L —
coococoo I
L —
=
I
=

De acuerdo con el desarrollo anterior, se muestran las operaciones para la obtencion del modelo discreto del sistema

de las ecuaciones 5.13 y 5.14.

(A.42)

L

(A.43)
(A.44)

0

0 At

0
0

(A.45)

At 0 0 0
0

At?g

0

-— Zt
Nq

0
At’g

At

Al w +
© o jioojiooc oo oo
391
o S ~
OM%O oo co og oo
|
8 = 3g1
Vo oJlo ococo o o %o
N A_G

0
0

0

—Atg 0
0

0

Atg

I+FAt

Con las siguientes matrices:
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Apéndice B
Ensamble y configuracion del Cuadricoptero

En este apéndice se detallara el proceso de ensamble del cuadricdptero, incluyendo la parte mecanica como electréni-
ca, posteriormente se explicaran las configuraciones importantes del autopiloto que permitirdn volarlo. Este apéndice es
elaborado de tal forma que sirva de referencia a quien desee adentrarse al uso de multirrotores de ensamble, indepen-
dientemente de su nimero de rotores.

Nota: En caso de seguir este apéndice como una gufa para el ensamble de un multicéptero, se asume que los com-
ponentes fueron seleccionados debidamente. En caso contrario, se debe acudir al capitulo 3, donde se detalla el proceso
de seleccion de componentes acorde con los objetivos o requerimientos del usuario. También se recomienda repasar
previamente el capitulo 2 para familiarizarse con los componentes y sus funciones.

B.1. Conexiones mecanicas y electréonicas

Los componentes seleccionados son los siguientes:
= 4 motores Brushless, 1000 Kv.
= 4ESC30A.
= 4 hélices de 10x45 (2 de giro horario y 2 de giro antihorario)
= Frame 450 DJI de fibra de vidrio.
= ] Bateria de LiPo, 2200 mAh, 25C.
= Monitor de voltaje.
= Conector XT60 macho.
» Emisora RadioLink T8FB.
= Receptora RadioLink R8EH.
» Kit Pixhawk:
e Pixhawk HKPilot32.
e Moddulo GPS + Brtjula digital + Switch de seguridad.
* Radio de telemetria 915 MHz.
* Moddulo de poder (PDB de 10S) con conector XT60.

¢ Buzzer.
Mientras que la lista de materiales y herramientas es la siguiente:

= Cautin, soldadura y pasta para solar.

119
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= Aislantes thermofit.
= Cinchos de Nylon.
= Llaves Allen.

= Multimetro.

= Cinta aislante y de montaje.

Los pasos para el armado del dron estan sintetizados en un diagrama de Ishikawa (ver Figura B.1) que permite ubicar
cada etapa del ensamble en el lugar y tiempo, adecuados. El proceso fluye a lo largo de cada flecha hasta terminar en su
punta, donde cada subproceso utiliza una flecha de menor dimensién.

Conexion Organizar cableado, Ultimos
Soldar ESC motor-ESC PDB y bateria acondicionamientos
Ldentif Soldar Soldar una Conectar Conectar
entificar conector " o
fase del ESC  Agrupar el modulo bateri
®yE) XT60 cableada/ / de poder ateria
- / Conectar
P4 Acoplar receptor
Soldar ESE—-P Conexiones Atornillar monitor ¥

provisionales tapa superior de voltaje
Drone

ensamblado

Atornillar
brazos

Conectar

\ receptor
~

W Enviar Fijar \
comandos de Médulo Conectar

Extender la emisora GPS buzzer
Atornillar cableado de
motores los motores ‘\
Conectar Fijar
bateria Lipo Autopiloto
Ensamble de los Calibracién del ESC Ensamble del
brazos del v giro de motor KIT de Pixhawk
multirrotor

Figura B.1: Diagrama de ensamble del multirrotor.

Soldar ESC. El tipo de frame seleccionado, incluye como parte de su estructura un PCB para facilitar la conexién
de los ESC y ahorrar espacio. Entonces, como primer paso se deben soldar cada uno de los ESC al PCB; para ello, es
necesario identificar en la placa las etiquetas del positivo (+) y negativo (-), para soldar el cable rojo del ESC al positivo
y el cable negro al negativo, siguiendo el diagrama de la Figura B.2. Es muy importante contar con un conector XT60
macho para poder conectar la baterfa Lipo directamente al PCB, o en todo caso, conectar el PDB.

Figura B.2: Conexién de ESC al frame (PCB).

Una vez terminada esta actividad, con un multimetro comprobar la continuidad entre el positivo y negativo del
conector XT60; con las respectivas polaridades de cada ESC.
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Ensamble de los brazos del multirrotor. El siguiente paso es atornillar los motores a los brazos. Se debe obser-
var que las perforaciones en el brazo y las ranuras para los tornillos en el motor coincidan, ya que no estin dispuestos
geométricamente. Terminando de atornillar los motores, se soldan cables a las fases de estos (ver Figura B.3), con el fin
de extender su cableado (mas adelante se detalla el motivo) y posteriormente se atornillan los brazos al frame.

Figura B.3: Extension del cableado del motor.

Conexion motor-ESC. A continuacién se solda sélo una fase (cable) del motor con el del ESC. Se conectan las
otras dos provisionalmente, ya que en la siguiente etapa pueden llegar a intercambiarse (ver Figura B.4).

Advertencia: Se debe tener cuidado para no hacer contacto de una fase con otra cuando estd conectada la baterfa, ya
que esto puede dafiar al ESC, para ello se deben aislar debidamente las conexiones.

Figura B.4: Soldando el ESC al motor.

Calibracion del ESC y giro del motor. En esta etapa se va a probar y corregir el sentido de giro del motor y
finalmente calibrar las velocidades: mdxima y minima, de cada motor de acuerdo con las entradas PWM al ESC. Para
ello se usard el sistema de radio control: emisora y receptora. De ser posible, pueden utilizarse otras alternativas como
algin microcontrolador (por ejemplo Arduino) que genere sefiales PWM o un probador de servos.

Es necesario identificar en la receptora sus pines y sus funciones (ver Figura B.5). La R8EH tiene por salidas PWM,
PPM y SBUS (revisar informacién de protocolos en la seccion 2.1.2), para este paso se utilizard su configuracién con
salidas en PWM.
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Figura B.5: Pines del receptor RSEH.

A cada pin (salida) en la receptora, le corresponde un canal especifico de la emisora. Para esta etapa, se necesita
una sefial PWM constante y el canal (palanca) que tiene esa caracteristica es el canal 3 de la emisora (sefalado en
la Figura B.6), ya que permite mantener la posicion en la que el usuario la ubique mientras que las otras se regresan
mecéanicamente a la posicion central (canal 1,2y 4).

Figura B.6: Ubicacidon del canal 3 en la receptora y emisora.

Advertencia: Todos los pasos del ensamble deben realizarse sin las hélices puestas, ya que por alguna mala confi-
guracién, conexion o fallas, se pueden provocar accidentes. Respecto a la bateria, se debe conectar sélo en el momento
indicado.

Nota: No se recomienda ejecutar los siguientes pasos en el momento de su lectura, ya que existe un retraso y esto
provocaria que el ESC entre en otra configuracion que no es de interés para este tipo de dron Por lo tanto, se debe leer
con anticipacién antes de realizarse.

Una vez identificada la salida correcta (canal 3) en la receptora, se le conecta la extensién para recepcién de empuije’
del ESC en los pines correspondientes (sefal, voltaje y GND). Se prende primero la emisora y se posiciona el joystick
en el punto més alto, posteriormente es conectada la bateria y enseguida se emitird un sonido ”bip” y con ello quedara
registrado el nivel maximo de la sefial PWM. Después del sonido anterior, se mueve el joystick al punto mas bajo y
empezaran a sonar una serie de "bips” y finalmente una melodia, que indicard que la configuracién fue completada. A
partir de este momento, si se levanta la palanca, el motor empezara a girar.

Nota: Los pasos para la configuracién del ESC son propios de algunos modelos, ya que hay controladores de veloci-
dad que se calibran primero desde el valor minimo y después el maximo. Respecto a la receptora, el botén a su costado
sirve para cambiar de modo PWM a PPM/SBUS; se oprime dos veces para efectuar este cambio y un led emitird un
color rojo para PWM vy violeta para el otro modo.

'El conector o extensién en este tipo de ESC se constituye por tres cables: color café para GND, rojo para voltaje y anaranjado
para la sefial.
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El paso anterior se repite para cada ESC, y conforme se realiza, se pueden pegar pedazos de cintas sobre el eje
del motor para ver el sentido de giro o simplemente, haciendo un roce con las yemas de los dedos sobre el estator e
identificar el giro. De acuerdo con el diagrama de la Figura B.7, se le asigna al motor un nimero (importante para su
conexion con el autopiloto) el cual va a ser la referencia para ajustar el sentido de giro de cada motor. En caso de invertir
el giro, se cruzan las fases que fueron conectadas temporalmente y finalmente se soldan.

Figura B.7: Cuadricéptero X.

La referencia para la configuracién del cuadricoptero se obtuvo en [60]. Donde también se pueden encontrar las
configuraciones de otros tipos de multirrotores y drones de ala fija.

Organizar cableado, PDB y bateria. Por lo general, el ESC se acopla debajo del brazo. Pero en esta ocasion,
aprovechando el espacio en el interior del frame, se acomodarédn los ESC a los costados de tal manera que se deje espa-
cio en el centro para poner la bateria. Es una propuesta que le da mas estética al dron y un punto a favor es que concentra
la mayor parte de la masa en el centro, esto implica reducir la oposicién a los movimientos de giro, el momento de inercia.

Por eso es que se extienden los cables de los motores para que permitan acomodar los ESC en el interior del frame
junto con la baterfa (ver Figura B.9.

Figura B.8: Distribucion del cableado y ESCs.

A continuacién se conecta el médulo de poder y se atornilla la placa superior del frame.
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Ensamble del KIT de Pixhawk. El siguiente esquema (ver Figura B.9), ilustra la conexién de todos los médulos
al autopiloto HTPilot32.

Figura B.9: Pixhawk y médulos conectados.

El autopiloto se debe fijar en el centro del frame y el mddulo del GPS debe dirigirse en la misma direccién que el
autopiloto, esto se hace guidndose de la flechas en color blanco de cada componente (ver Figura B.10). El protocolo
que admite el autopiloto para leer los comandos de la receptora es en PPM y SBUS?, para ello, se tiene que cambiar
del modo PWM a PPM/SBUS de la receptora y las salidas correspondientes son: la primera columna de pines para
SBUS y la segunda columna para PPM. El médulo del GPS que también incluye una brdjula digital y un switch de
seguridad, se conecta al puerto "I2C” (cables: violeta y anaranjado), ”GPS” (cables: rojo, gris, amarillo y negro) y al
puerto ”SWITCH?” del autopiloto (cables: azul, café y blanco). Mientras que el modulo de telemetria se puede conectar
tanto en el puerto ”"TELEM1” o "TELEM?2”. El PDB es conectado en "POWER” y el buzzer en el puerto que lleva el
mismo nombre.

Figura B.10: Ensamble del kit Pixhawk en el frame.

2En el autopioto, los pines correspondientes estdn bajo la etiqueta "RC IN”, el mismo puerto de entrada acepta tanto PPM o
SBUS, siempre y cuando en la receptora se conecte en los pines correspondientes.
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Las extensiones de cada ESC se conectan en los puertos "MAIN OUT” respetando el orden establecido en la
Figura B.7. En el siguiente link se puede ver el video del ensamble de este dron y sus pruebas de vuelo: https:
//www.youtube.com/watch?v=JjAoX-nlwFUY&t=3s.

B.2. Configuracion del autopiloto

Para configurar este autopiloto o en general, autopilotos de la familia Pixhawk, Ardupilot y cualquier otro vehiculo
que utiliza el protocolo MAVLink?; existen varias opciones de software libre: QGroundControl, Mission Planner y
DroidPlanner (por mencionar s6lo algunas). Estos programas permiten calibrar los sensores del controlador de vuelo,
configurar modos de vuelos, respuestas a fallos, ofrecen la capacidad de planificar vuelos guiados por GPS, entre otras
aplicaciones mas. Las primeras dos se pueden encontrar en las siguientes direcciones, donde también se encontrardn
guian mds completas para su uso: http://ggroundcontrol.comy http://ardupilot.org/planner/;
mientras que el Gltimo software estd disponible para descargarse e instalarse desde Android. Para este autopiloto, se
utilizard QGroundControl. Su interfaz principal se muestra en la Figura B.11.

QGroundControl v3.4.4 = X
ets

Figura B.11: QGroundControl.

Al instalarse este software, también se instalan automaticamente los controladores necesarios para leer el autopiloto.
Una vez instalado se prosigue con conectar la Pixhawk a la PC por medio de un cable USB y se activardn algunos
pardmetros en la pantalla como el niimero de satélites disponibles, estado de los sensores, etc. Después se selecciona la
configuracién del vehiculo, lo cual mostrard el menu de configuraciones (ver Figura B.12).

QGroundControl v3.4.4 o= x
ets

Manual Disarmed

find a summary

1w Channel 5
Firmuare 2 Fign Manual  Eattery Empty
4 v Number of Cels
Airframe. : Disabled
Discbled  Fight Mode 5
Fiigh Mode 5
Sensars

Radio

Flight Modes

Trigger interface:
Trigger mode

Figura B.12: Ventana resumen de las configuraciones.

El primer paso es cargar el firmware, ya que puede darse el caso de que el autopiloto no lo tenga precargado o bien,
sirve para actualizarlo. Entonces, se selecciona la pestafia ”Firmware” y se desconecta el USB, lo cual mostrard los
avisos de la Figura B.13.

SMAVLink (Micro Air Vehicle Comunication Protocol) es un protocolo que permite a las aeronaves intercambiar informacién con
estaciones de control en tierra.


https://www.youtube.com/watch?v=jAoX-nlwFUY&t=3s
https://www.youtube.com/watch?v=jAoX-nlwFUY&t=3s
http://qgroundcontrol.com
http://ardupilot.org/planner/
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Firmware Setup
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Figura B.13: Mend del firmware.

Se vuelve a conectar el cable USB sin salirse de esa ventana y se mostraran dos opciones para cargar el firmware (ver
Figura B.14). La primera opcién es la sugerida por el programa y en la segunda opcidn, se puede cargar manualmente
desde un archivo instalado previamente. Se recomienda utilizar la versién sugerida de firmware y se oprime ”OK”,
enseguida se borrard el programa cargado anteriormente (en caso de haber uno) y empezard a grabarse el software.

Concluida la carga del firmware, se reiniciard automdticamente la Pixhawk y nuevamente se selecciona el ment de
configuracién para los pasos siguientes.

Summary

Figura B.14: Instalacién del firmware.

El siguiente paso es seleccionar el tipo de dron dentro de una gama de configuraciones (ver Figura B.15). La confi-

guracion estandar para cuadricéptero es la ” X", por lo tanto se selecciona y en la esquina superior derecha, se selecciona
” Apply and Restart”.

Manual Disarmed
‘e MAVIK ~ tenencUctocopter + geometry v

Summary  Plane V-Tail Quadrotor H

>4

Firmvare

JCUAV Mini Talon v Generic10'Quad +geometry v Reaper500Quad ‘Team Blacksheep Discovery

Simulation (Plane) st

tandard Plane
Tuning ‘--a

Figura B.15: Mend de frames disponibles.

Standard VTOL Tilt-Quad

A continuacion se calibrardn los sensores que permitirdn orientar al dron, detectar y cuantificar sus movimientos
(ver Figura B.16). Es necesario asegurarse de que esté conectado el médulo GPS ya que también incluye la bridjula,
debido a que si el software no lo detecta, emitird un error y no permitird realizar esta ni las demds configuraciones.



B.2. Configuracién del autopiloto 127
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Radio
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Fiight Modes

Figura B.16: Menu de sensores.

Se selecciona el primer sensor y enseguida se acepta la calibracién sin modificar la orientacién del autopiloto, es
decir, dejando la opcién "ROTATION_NONE” que viene predeterminada (ver Figura B.17).
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Do ROTATION_NONE ~

Airframe libration you will need to
vehicie through a number of

(1-)) Sensors =
jckOkto start calibration.

Radio

Fiight Modes

Figura B.17: Ment de configuracién de la brijula.

Después de aceptar la calibracion, se ilustra la posicion que debe tener el vehiculo, cuando se detecta, posteriormen-
te se solicita girarlo en el plano indicado, adelante y hacia atrds (aunque se indique un sélo sentido de giro, se mueve
también en el sentido contrario). No es estricto seguir el orden de las ilustraciones, pero si es necesario calibrarlas todas.

Los demés sensores se calibran de forma similar, siguiendo las figuras que se muestra en la ventana. Las opciones
”Cancel” y ”Set Orientations” se omiten ya que anulan las calibraciones realizadas.
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Figura B.18: Calibracién de la brijula.

Para la siguiente calibracién hay que prender la emisora para que se puedan detectar sus canales. Realizado esto,
aparecen todos los canales disponibles de la emisora.
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Antes de calibrar, es importante mencionar que existen dos modos para usar la emisora*, que se pueden observar en
la figura B.19, al costado derecho. Se deja en el modo 2, que es el que viene predefinido. Al seleccionar ”Calibrate” y
posteriormente ” Next”, el esquema de la derecha, indicard cdémo deben moverse los joysticks para registrar su rango de
trabajo. Al igual que las palancas, se tienen que mover los switches disponibles en la emisora en el momento indicado.
En configuraciones adicionales de la radio, es posible asignar algtin canal especifico de la emisora a las salidas auxiliares
del autopiloto. Las salidas auxiliares son pines extras en el controlador de vuelo que ofrecen un PWM al cual se puede
conectar algtn servomotor, estabilizador de cdmara u otro actuador de interés para el usuario.

Manual Disarmed

Smmary R isusedtoc r transmitter control 55 well 55 determining whether they are reversed
5 @oce 1 O Mode2

Firmware

Airframe.

Sensors

ranme tonfar

Flight Modes.

Power

Spektrum Bind
Copy Trims
rough RC channel: |Unassigned  ~

ssthrough RC channel: | Unassigned =

PARS ing charnel: | Unassigned =

PARAM? tuning channel: | Unassigned =

PARAMS tuning channel: |Unassigned =

Figura B.19: Ventana de calibracién del radio.

Haber completado la calibracion de los sensores y la emisora, permitird efectuar la siguiente configuracion. Se trata
de asignar a un switch especifico de la emisora un comportamiento del dron Por ejemplo, en la imagen de la Figura B.20,
al "Mode channel” se le asigna el canal 5 de la emisora para habilitar tres modos de vuelo’. Se utiliza este canal porque

corresponde a un switch de tres posiciones.

Nota: Es preferible no habilitar ningin modo de vuelo hasta no haber practicado volar el multirrotor en el modo
manual, por lo tanto, no se requiere configurar nada en este apartado ya que este modo de vuelo viene predeterminado.

“En el modo 1, la emisora tiene el control sobre el empuje o aceleracién de los motores en el joystick de la derecha; mientras que
en el modo 2 estd en la izquierda. Cominmente, las emisoras vienen disefiadas o configuradas en modo 2, incluso mecdnicamente,
ya que la palanca izquierda no tiene un sistema de resortes que la regresen a la posicion central, esto permite mantener un empuje
constante.

En el modo ”Manual” el usuario tiene control directo sobre la potencia o empuje de los 4 motores y también en el control del
Roll y Pitch; por otro lado, el modo ” Altitude” implica volar el dron en modo control de altitud, donde se trata de mantener estable
la altura mientras se mueve en x y y, finalmente en el modo ”Position”, el dron puede ascender y descender mientras conserva su

posicién en el plano horizontal.
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Figura B.20: Configuracién de modos de vuelo.

En el ment "Power” se agregan datos de la baterfa®, por ejemplo: niimero de celdas, voltajes maximos y minimo
(4.2V y 3.3V, respectivamente). Un apartado importante es el divisor de voltaje, para calibrarlo es necesario contar
con un multimetro y medir el voltaje real de la bateria, seleccionar ” Calculate” e ingresar ese valor. También se deben
calibrar los ESC seleccionando la opcién correspondiente, y conectando la bateria cuando se solicite.
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Figura B.21: Configuraciones de la alimentacién.

La dltima configuracién por realizar, como parte de los pasos bdsicos para el vuelo del dron es la seguridad o res-
puesta a las fallas ’ (ver Figura B.22). Un caso muy comin es qué hacer cuando la baterfa estd por descargarse, aqui

lo ideal es que el dron empiece a aterrizar, y esto se configura seleccionando ”Land mode” para ”Low Battery Failsafe
Trigger”.

Otra situacioén de alarma es cuando se pierde la comunicacion emisora-receptora y las opciones para respuesta del
dron son multiples, pero en el contexto de iniciacidn, se selecciona también ”Land mode”, esto ayudard a que el usuario
no pierda su vehiculo o lo estrelle. Existe otra respuesta un poco menos recomendable, y se trata de que cuando se

®Las caracteristicas vienen especificadas sobre las baterfas y el nimero de celdas se pueden obtener visualmente contando de
tabletas que conforman la baterfa.

"La accién Land Mode hara que el dron comience a descender (la velocidad minima para ascender es de 0.6 m/s la cual es
recomendable para no golpear el dron contra el suelo). Return Home permite al dron regresar a ”casa”, al punto en el que emprendié

el vuelo; el multirrotor se eleva a cierta altura definida para no chocar con postes o edificios, se mueve hasta llegar encima del punto
de partida y finalmente, aterriza.
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pierda la comunicacion, regrese al punto de partida (" Return home”); y es que cabe la incertidumbre ya que la recepcién
minima de sefial es de 10 a 14 satélites para poder dar una buena precision en la estimacion del punto de aterrizaje, y de
no cumplirse esta condicién se podrian generar varios accidentes.

%o %9 < R| A X, b Evr mens vsame
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Figura B.22: Configuraciones de seguridad.

Recomendaciones previas al vuelo: La siguiente lista especifica las actividades primordiales para poder realizar
un primer vuelo de manera segura.

= Lo mds importante antes de volar un dron, es que se debe practicar desde un simulador [61]. Esto reducird la
complejidad y el miedo de elevar la aeronave, a parte, no habrdn pérdidas materiales en caso de choques o caidas.

= Conectar un monitor de voltaje a la bateria LiPo, el cual emitird una alarma cuando se aproxime al voltaje critico.

= Antes de volar el dron, hay que esperar a que el médulo GPS comience a emitir una luz azul, esto significa que el
receptor ha registrado un niimero aceptable de satélites para realizar vuelos que hagan uso de estas coordenadas
(como el ”control de posicién” o ”Return Home”). De todas formas puede volar sin utilizar el GPS, pero es mejor
contar con todos los sensores disponibles.

= Como se ha mencionado antes, existe un botén de seguridad en el médulo GPS. Es necesario oprimirlo hasta que
se emita un sonido, esto implica que ya es posible ”armar” el dron desde la emisora.

= El dron se arma de la siguiente manera: el joystick izquierdo se posiciona por dos segundos a la derecha en el
punto mds bajo, enseguida los motores empezaran a girar. Para ” desarmar” el dron, ahora se posiciona en el
punto mds bajo hacia la izquierda. Este paso se debe practicar por lo menos una vez sin las hélices puestas.

= Sélo hasta este momento, se pueden adaptar las hélices para practicar cémo elevar la aeronave.
= Se recomienda practicar primero levantando el multirotor, es decir, moviendo la palanca de empuje.

= Una vez desarmado el dron, es importante no mover ningin cableado o componente, hasta no haber oprimido
nuevamente el botén de seguridad.



Apéndice C

Desarrollo de plataformas y experimentos

C.1. Diseno y construccion del sistema Struler

Este sistema mecanico-eléctrico funge como caracterizador de motores brushless y plataforma para control de acti-
tud de un dron, por tal motivo se construy6 bajo un disefio modular (ver Figura C.1).

Figura C.1: Sistema Struler ensamblado.

C.1.1. Diseiio de la estructura mecanica

Dada la funcién de la plataforma, debe permitir el libre movimiento angular del dron en sus tres ejes. También
debe contar con un mecanismo que soporte el peso del cuadricoptero y las fuerzas que se generen por el empuje de las
hélices. Siguiendo estas consideraciones, se generaron dos propuestas de disefio (ver Figura C.2). Ambas propuestas son
modulares y permiten realizar la caracterizacion de los motores. Finalmente, para optimizar la construccién del Struler
se decidi6 por el segundo modelo ya que sugeria el uso de menos material (que implica un menor costo) y un maquinado
mas fécil. Otro punto a favor del segundo disefio se debe a que la base estd conectada con la parte inferior del mecanis-
mo, por lo que se puede prensar desde un escritorio y opone mayor resistencia a las oscilaciones del dron; a parte, ocupa
menos espacio.

Los tltimos cambios en el disefio fueron: el uso del tubo conduit para los dos arcos y una base en forma cilindrica.

El motivo por reducir la forma y grosor de los arcos es para disminuir el momento de inercia de la estructura; ya que en
caso contrario, el dron exigiria mayor potencia en sus motores para romper la oposicién al movimiento de la plataforma.
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Figura C.2: Propuestas de plataforma.

Mientras que el uso del cilindro se debi6 a su facil obtencién y bajo costo.

Los materiales para la construccion de la plataforma estan en la siguiente lista, mientras que los procesos y las
herramientas utilizadas se describen mas adelante:

3 m de tubo conduit galvanizado de 3/4”de didmetro.

Conectores fabricados por impresién 3D.

6 rodamientos, 8 mm de didmetro interno y 12 mm de didmetro exterior.

Polin de madera 3x2.5 cm y 48.5 cm de altura.

Tabla de madera de 40x15 y 4 cm de grosor; y 2 tablas de madera de 10x20 y 1 cm de grosor.
Cilindro macizo de metal, 9 cm de didmetro y altura de 5.5 cm.

4 ejes de acero inoxidable de 8 mm de didmetro.

Cable automotriz calibre 14.

2 prensas mecdnicas de 3”.

En la Figura C.3 se observa la estructura completa del Struler. Para su obtencién, los soportes principales (A-1y A-
2), se arquearon de forma manual con una dobladora de tubo utilizando un sistema casero que media el dngulo doblado
cada 5 cm hasta obtener el circulo deseado. El arco A-2 es el encargado de sostener directamente al dron por lo que su
radio fue 2 cm mayor a la distancia entre el centroide y el extremo de las hélices del cuadrotor; esto con la finalidad
de evitar golpes de las hélices al arco. El tubo A-1 tiene un radio mas grande por lo que debe sostener a la estructura
anterior y permitir su libre movimiento.

Figura C.3: Estructura mecdanica del Struler.
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Los conectores (C-1, C-2a y C-2b) se imprimieron con filamento ABS. Su funcién principal es sostener el roda-
miento y permitir la entrada del eje; mientras que prensan el tubo conduit (ver Figura C.4).

Ranura para
el tubo

Figura C.4: Estructura del conector.

C.1.2. Configuracion electronica para la caracterizacion

El Struler al tener un disefio modular, se utiliza parcialmente para sostener el frame con los motores acoplados
mientras se hacen mediciones de la velocidad de giro, fuerza de empuje, corriente y voltaje suministrado; en resumidas
palabras, permite la caracterizacion del cuadricéptero.

En la Figura C.5 se observa el médulo que permite el giro del frame en un eje. La estructura central del frame se
conservoé pero Unicamente se usaron dos brazos del cuadricoptero, porque se necesitan calcular los pardmetros sélo para
un sistema de propulsiéon mientras que el otro conjunto motor-hélice sirve para equilibrar la masa y transmitir la fuerza
de empuje a la celda de carga. El sistema estd dotado de los sensores y tarjetas que monitorean y guardan los pardmetros
de interés (ver Figura C.6).

‘

Soporte de la
celda de carga

| Restriccion del I
giroen YAW [

'

Figura C.5: Mddulo para la caracterizacién de los motores.

El médulo HX711 es un acondicionador de sefial para celdas de carga, lee la sefial eléctrica analdgica del puente de
Wheatstone (estructura interna de la celda) y la convierte a través de un ADC en informacién legible para los microcon-
troladores (salida digital de 24 bits) [62]. Este mddulo fue acoplado como se observa en la Figura C.6 y registra la fuerza
de empuje que genera el propulsor izquierdo; para ello, desde la interfaz de comunicacidn serial con el microcontrolador
se envia la sefial PWM inicialmente a 1000us, y pasados 10 segundos, el ciclo de trabajo del PWM incrementa 50us y
con ello, comienza a producirse el giro de los motores y crece la velocidad de rotacién; y se repite la operacion hasta
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[ Tarjeta Arduino

Figura C.6: Sensores para la caracterizacion.

alcanzar 2000us en el ciclo de trabajo. En el transcurso de los 10 segundos, son medidas las RPM del giro de las hélices
a partir de un tacémetro digital mientras se guarda la lectura de la celda de carga, interpretada en fuerza de empuje. Se
debe tomar en cuenta que la hélice tiene dos aspas, por lo que el valor indicado en el tacémetro debe dividirse entre dos
para el cdlculo correcto de las revoluciones.

Se presenta en la Figura C.7, el experimento para calcular el coeficiente de arrastre. Por lo que el sistema de pro-
pulsién fue rotado 90 grados permitiendo que el momento de arrastre se desarrolle hacia abajo, respecto al punto de
contacto con la celda de carga. Se realiza el mismo procedimiento desarrollado para obtener el coeficiente de arras-
tre; considerando aqui la longitud del brazo del cuadrotor para calcular correctamente el torque ejercido (fuerza por
distancia).

Figura C.7: Sensores para la caracterizacion.

Respecto a la energizacion del sistema, se utiliz6 el kit de la 3DR Pixhawk Mini que incluye por defecto el PDB, el
cual soporta hasta baterias de 10S (aproximadamente 45 V). Se conecta directamente a la bateria y al ESC del motor.

De forma resumida, en la Tabla C.1 se describen cada uno de los médulos mas importantes, que hicieron posible la
caracterizacion.
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Tabla C.1: Componentes para la caracterizacion.

Componente Modelo Descripcion
Controla todos los sensores
Microcontrolador | Arduino MEGA y envia sus valores en el
puerto serial.
Médulo HX711 C0~nv1ert,e una fuerza en
Celda de carga sefial eléctrica. Soporta
y celda de carga ..
un peso maximo de 10 kg.
, Distribuye el poder de la
PDB MOdUIO. PDB bateria LiPo a los ESC mientras
para la Pixhawk . .
sensa el voltaje y la corriente.
Tacometro DT-2234C Mide los RPM del motor.
ESC Simonk 30A Modulan la velocidad del motor.
L1 10 (16 d1a/metro Genera las fuerzas de
Hélice y 45° de angulo .
empuje y de arrastre.
de corte.

C.2. Método del péndulo trifilar

C.2.1. Definicion del método

La medicién de las propiedades inerciales de los objetos varia dependiendo de sus caracteristicas fisicas como la
masa, tamafio y forma. Por ejemplo, para los cuerpos geométricos o regulares es admisible la idealizacion de su estruc-
tura para estimar su momento de inercia (con el método de los ejes paralelos). En cambio, para los cuerpos irregulares,
existen varios métodos (aplicables también para los regulares) para este tipo de mediciones; los cuales se pueden clasi-
ficar en el dominio del tiempo y de la frecuencia [38]. Entre ellos, se ha optado por el péndulo trifilar (como un enfoque
de dominio del tiempo), dada su simplicidad de realizacién del experimento y por ser una alternativa confiable y precisa.
Por lo tanto, se utilizé el mismo enfoque que propone [39] realizando modificaciones con el objetivo de simplificar la
construccién y uso del péndulo, las cuales se describirdn mds adelante.

Para efectuar el experimento con el péndulo trifilar, la accion reside en girar el objeto de prueba a no mas de 10°
siguiendo la configuracion de la Figura C.8 y registrar el periodo de sus oscilaciones. Dicha imagen tiene por referencia
a lo presentado en [39], por lo tanto, en este apéndice se indican los mismos parametros a diferencia de que aqui, el
objeto es un cuadricoptero.

Siguiendo esta configuracién del péndulo trifilar, se tiene la relacion de los siguientes pardmetros, en la cual se
desprecia la friccién de la estructura y el vehiculo [39]:

I _ mglilalsT?  lisinog + lasinag + lssinas C.1)
Yy EE 4m2L  lylgsinag + lilasinog + lilasinasg ’

Donde m es la masa del cuadricéptero, g es la gravedad. [, lo y I3 indican la distancia del centro de gravedad
proyectado al plano horizontal hasta cada punto donde estdn empotrados los cables. T es el periodo en el que oscila el
péndulo. L es la longitud de los cables que sostienen al objeto en cuestion, los tres deben tener la misma longitud; y
finalmente los angulos: a1, as y a3 sefialan la separacion entre las lineas imaginarias Iy, lo y 3.
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Figura C.8: Método del péndulo trifilar para cuerpos irregulares.

C.2.2. Construccion y validacion del péndulo

Ahora, entrando en detalle con las modificaciones realizadas respecto a la Figura C.8 y [39], fueron las siguientes:

= Separar los puntos de unién de los cables uniformemente respecto al centro de gravedad del dron (I; =I5 = [3).

= Construir un soporte circular (disco), con la misma distribucién de los puntos de contacto de los cables (en el
plano horizontal superior).

= Realizar las mediciones para cada eje del cuadricéptero sin modificar la posicién del disco.

El uso de la estructura circular o disco (ver Figura C.9) permite posicionar al dron ficilmente en sus 3 ejes y calcular
su respectivo momento de inercia.

Figura C.9: Estructura circular de ldminas de metal.

Otra ventaja mds es la simplificacién de la ecuacién C.1; debido a que las distancias [, I3 y I3 son iguales y también
los angulos a1, ap y aig; por lo que se obtiene la siguiente reduccion:

mgR*T?

Iacac,yy,zz = A2 (C2)
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Donde: R es el radio del disco (m), T el periodo de una oscilacién (s), m la masa del dron mas la masa de la estruc-
tura (Kg) y L la longitud de los cables (m). Dadas estas modificaciones, se obtiene la misma ecuacién que en la tesis
presentada en [33].

En la Figura C.10 se puede observar la posicién del dron en cada uno de sus ejes para el calculo del momento de
inercia. En la primera parte se registré el periodo de oscilacion en el eje z, en el inciso b) fue para el eje y y finalmente,
en el inciso c) se registré el periodo respecto al eje z.

a) b) ©)
Figura C.10: Ensayos para la obtencién del momento de inercia.

Para comprobar la efectividad del método se realizé un experimento del mismo con un objeto geométrico (prisma
rectangular), y finalmente se compararon los resultados con los de las siguientes ecuaciones':

1

I, = Em(b2 +¢?) (C.3)
1

I, = Em(a2 +¢?) CH
1

I, = ﬁm(a2 +b%) (C.5)

Figura C.11: Objeto de prueba.

El objeto de prueba consisti6é en una tabla de madera, la cual tiene cortes rectos y definidos. Los demds componentes
incluyendo lo anterior, se describen a continuacion (ver Tablar C.2):

'Las ecuaciones pertenecen al cdlculo de momento de inercia de masa para formas geométricas comunes [35].
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Tabla C.2: Caracteristicas de los objetos del experimento.

| Componente | Propiedades |
Objeto de madera | a=0.40m, b=0.305m, ¢=0.039m. m=2.737kg.
Péndulo L=0.89 m.
Disco R=0.235 m, mg;s.0,=0.224 kg.

Como primer paso del test, se midi6 la duracién de 10 ciclos (oscilaciones) de la plataforma con la madera. Este

paso se repitié cuatro veces; y la estimacion del tiempo se hizo por medio de un software editor de video (ver Figura

C.12), que permitié observar el evento con una resolucién de %Os (por fotograma).

Figura C.12: Célculo de la duracion del experimento.

Posteriormente, se ejecutd el mismo paso pero sin la madera; con la finalidad de restar los momentos de inercia y
obtener unicamente lo correspondiente al objeto de prueba (ver Figura C.13).

Figura C.13: Pruebas en el péndulo trifilar con y sin la madera.

De acuerdo con la ecuacion (C.5) y la geometria de la tabla, se considera como valor esperado (o de referencia) al
resultado de esta ecuacién. Y por tltimo se comparan los resultados en la Tabla C.3.
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Tabla C.3: Caracteristicas de los objetos del experimento.

Momento
de inercia

Lo 0.020151 kg.m? | 0.020539 kg.m? | 1.89%
Ty, 0.035918 kg.m? | 0.036248 kg.m® | 0.91%
I.. 0.054986 kg.m? | 0.056104 kg.m? | 1.98%

Péndulo trifilar | Método analitico | Error

Por lo que se concluye que a parte de ser un método simple de realizar, es confiable por aproximarse 98 % del valor
real.

C.3. Video analisis

El uso de un medio externo para valorar el movimiento del cuadrotor se basé en las siguientes consideraciones y
requerimientos:

= La IMU trabaja con mediciones relativas, por lo que el minimo error puede propagarse (acumularse) en todo el
proceso de medicion.

= Los experimentos se desarrollan en interiores, lo que implica que las mediciones del GPS serdn muy imprecisas
para este contexto.

= Se requiere obtener el ruido de medicién de la IMU.

= Se requiere obtener el ruido del proceso (orientacién y posicion del dron).

Por lo que se optd trabajar con el método de andlisis de video desde el software Tracker. La eleccidn de este método
se debe a su rdpida implementacion y requiere de un tinico observador (cdmara), y por su parte, el software utilizado esta
desarrollado para la construccién de modelos y de andlisis de video. Existen muchos sistemas de medicién de la mis-
ma indole, que aunque ofrezcan mayores prestaciones, Tracker es una alternativa multiplataforma, accesible y gratuita;
que ha demostrado ser una herramienta confiable por ejemplo: en el calculo de la magnitud de aceleracién gravitatoria
produciendo resultados con un error del 0.005 % [63], y ha mostrado su efectividad en labores como la medicién del eje
instantdneo de rotacién del raquis cervical [64] o en el andlisis del comportamiento cinematico de la rodilla [65].

El software permite agregar un sistema de coordenadas de referencia, una regla o vara de calibracién para cuantifi-
car la distancia que representan los pixeles de la imagen. Se asigna un tiempo de inicio y fin, y permite seleccionar el
objeto de interés al cual buscard manual o autométicamente en cada fotograma hasta concluir la trayectoria estudiada
(ver Figura C.14).

Bt
ﬁ 1) Dianramas‘ mauﬂ‘v‘
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search: [] x-axis Only /] Look Ahead

Frame 20: Template

FI=T

Target:  Track | & masaB [*] Point [posicién | v

Cuadro 29 (key frame): This key frame defines the template and target
shown. Click a Search button ta look for matches ta the template.

You may drag the target, lemplate or search area to move of resize it
WMouse over the controls above ta leam more about setings and
adjustments.

Figura C.14: Prueba de movimiento uniformemente acelerado.
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Previo a las mediciones, se prepara el espacio de trabajo: 1) La cdmara se posiciona a la mayor distancia posible
para tener la minima distorsion 6ptica en la imagen grabada (en este caso se acomodé a 6m.). 2) Al objeto se le adhiri6
una marca de un color contrastante para facilitar el seguimiento de este conjunto de pixeles. El primer ensayo tiene como
objetivo calcular el grado de dispersion de las estimaciones de Tracker y consistié en reproducir uno de los fenémenos
mads comunes de la mecdnica clasica: el movimiento rectilineo uniformemente acelerado de un objeto [35].

v =g+ at (C.6)
1
Y = yo + vot + §at2 (C.7)

Se grabé a 120 fps (frames por segundo) la caida en vertical de una pelota, posteriormente, esta se roté sobre una
rampa a una altura de 2 metros y se registré nuevamente su comportamiento (ver Figura C.15).
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Figura C.15: Ensayo en el movimiento uniformemente acelerado.

En ambos experimentos, la magnitud de la aceleracién en vertical se aproximé al factor de gravedad: 9.81m,/s? con
una desviacién tipica de 0.6173m/s?. La desviacién esténdar en las velocidades observadas respecto al valor tedrico
fue oy, = 0.02673m/s y para la posicion o,,,s = 0.00764m. En Tracker, tanto la velocidad como la aceleracién son
derivadas de las estimaciones de la posicidn, por lo que el error se ve incrementado para cada pardmetro (ver Figura
C.16).
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Figura C.16: Comparativa entre Tracker y el andlisis tedrico.
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C.3.1. Analisis de movimiento de rotacion

Determinada la fidelidad del software, se procede con las mediciones propias del dron en sus rotaciones y traslacio-
nes. Por lo que en el primer experimento se midieron las variables correspondientes a las rotaciones: dngulo y velocidad
angular; para ello, el sensor de la cdmara se posiciond a la misma altura del eje de rotacién del dron a 2 metros de dis-
tancia, para minimizar el efecto de distorsién dptica. Se dispuso el dron en la plataforma Struler como puede apreciarse
en la Figura C.17.

Figura C.17: Herramientas y sistemas de apoyo para los ensayos de medicion.

El movimiento del cuadrotor fue monitoreado desde la estacién QGroundControl a través de radios de telemetria.
Este software permitié acceder y descargar los archivos de registro log de la tarjeta de vuelo para su andlisis, haciendo
una conversion de archivo “.ulg” a “.csv” desde la terminal de Ubuntu 16.04, donde se descomprimieron diferentes hojas
de célculo de datos (entre ellos, las mediciones del movimiento angular). Al mismo tiempo, se realizaba la captura de
video que posteriormente fue analizado en Tracker (ver Figura C.18).
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Figura C.18: Andlisis del giro en Roll del cuadrotor.

En los gréficos de la Figura C.19, se sobrepusieron las mediciones de ambas fuentes: giroscopio y herramienta
Tracker, para observar la desviacion correspondiente (ruido). Debido al uso de una sola cdmara, las observaciones en
cada eje de rotacidn se hicieron por separado; por lo que el niimero de muestras no es consistente entre los diferentes
giros.

Sustrayendo el error de las mediciones de la IMU a través de las estimaciones de Tracker, permitié calcular las
incertidumbres de medicién del giroscopio respecto a cada eje y parametro (ver Tabla C.4).
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Figura C.19: Comparativa entre Tracker y mediciones de la IMU para rotaciones.

Tabla C.4: Errores de medicion en el giroscopio.

Magnitud \ Rotacion \ Incertidumbre
Roll 0.1421
Posicién [rad] Pitch 0.2902
Yaw 0.0811
Roll 0.0254
Velocidad [rad/s] Pitch 0.0501
Yaw 0.0581

Para los objetivos del filtro de Kalman, el vector de errores vy, se compondra de las incertidumbres del angulo y
velocidad de rotacion de acuerdo con las ecuaciones: (5.20) y (5.24).

T
Vk:[egs €y €y €, € er]

Por lo que la matriz de covarianza de la medida, queda como sigue [47]:

R = vkvg
0.0202 0
0 0.0842
_ 0 0 0.
o 0 0
0 0
0 0

(C.8)
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Y como ultima actividad dentro del margen de rotaciones, se calculd el error del proceso para poder proponer la
matriz de covarianza Q. Para esta etapa, se extrajeron los comandos RC de entrada desde los archivos de registro del
autopiloto, y se afladieron al sistema de control y planta de Simulink a través de las herramientas: From WorkSpace y To
WorkSpace. De esta forma, se pudo simular el comportamiento de la aeronave (ver Figura C.20) bajo los mismos valores
deseados de rotacion (Roll, Pitch y Y aw) que el piloto generd en los ensayos anteriores a través de los comandos RC,
y permitié detectar cémo el modelo simulado describe de manera acertada el movimiento real del cuadrotor, puesto que
ambos generan salidas similares, claro que, con su respectivo error, el cual fue calculado posteriormente.
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Figura C.20: Comparativa entre Tracker y la simulacion del modelo.

De acuerdo con la ecuacién 5.23, el vector de error wy, contiene las incertidumbres del angulo y movimiento angular,
en el proceso o modelo; y se obtuvo del calculo del error cuadratico medio [56]. Puesto que tiene la forma de una
covarianza [46] [48], para su estimacion fue considerada la variacion conjunta de los datos del modelo y de Tracker.

Q

T
wp=1[es € ey e e e ] (C9

De forma que la matriz de covarianza del proceso, queda como sigue [47]:

wkwg

0.0259
0

0
0
0
0

0
0.0257
0

0
0
0

0

0
0.4051

0

0

0

0 0 0
0 0 0
0 0 0
0.4047 0 0

0 0.1952 0
0 0 0.1940
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Esta matriz propuesta es tinicamente un punto de referencia para identificar el sesgo que existe en el giro en cada eje,
ya que, independientemente de que se haya comparado el proceso, el lazo de control de la planta depende directamente
del sensor inercial (IMU) el cual ya contiene su propio error, por lo que la propuesta de error del proceso puede ser muy
cercana o bien, mds grande de lo estimado.

Como fue comentado anteriormente, esta etapa de mediciones y comparaciones se realizé partiendo de las mismas
entradas RC (visto de otra forma, de los mismos dngulos deseados) produciendo salidas muy parecidas (entre el modelo,
la IMU y Tracker, ver Figuras C.19 y C.20). Donde la simulacién se ejecuté con un tiempo de muestreo de 4 ms, lo
mismo que de forma fisica, como es por defecto en la pixhawk, por lo que este proceso permiti6 tanto validar el modelo
como indicar con cierto grado de certidumbre, que las matrices R y Q son correctas.

C.3.2. Analisis de movimiento de traslacion

La siguiente prueba tuvo el objetivo de medir los errores del acelerémetro, y para ello, se realizaron desplazamientos
mayores a 2m. Puesto que el uso de una sola cdmara no permite registrar el desplazamiento tridimensional, fue necesa-
rio que el piloto realizara vuelos tinicamente en el plano YZ (paralelo al sensor de la cdmara), y evité desplazamientos
respecto al eje x para disminuir el efecto de la distorsién dptica; también, debido a esto dltimo, la cdmara se situé a 6 m
del cuadrotor y permitid registrar el evento que puede observarse en la Figura C.21.
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Figura C.21: Observacién y andlisis de movimiento del dron desde T'racker.

Finalmente, pueden compararse los resultados de las dos herramientas de medicidn en la Figura C.22.

Generado el vector de datos respecto a cada eje, se extrajo el error o ruido correspondiente a cada magnitud (ver
Tabla C.5). Dada la simetria del cuadrotor y la distribucién de su peso, el error en el eje x se consider¢ igual a las
estimaciones para el eje y para todas las magnitudes correspondientes.
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Figura C.22: Comparativa entre Tracker y mediciones de la IMU para traslaciones.
Tabla C.5: Errores de medicidn en el acelerémetro.
| Magnitud | Eje | Incertidumbre |
x 0.4334
Posicién [m] Y 0.4334
z 0.7931
x 0.1991
Velocidad [m/s] Y 0.1991
z 0.2223
T 2.0040
Aceleracién [m/s?] | y 2.0040
z 2.3721
Siguiendo el planteamiento del capitulo de control de posicidn, el vector se define como:
T
vi=|e, e e, e e e e e, e e, e e€,] (C.10)
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Por lo que la matriz de covarianza de la medida, queda como sigue [47]:

R = vkvg
[ 0.0202 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 ]
0 0.0842 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0.0066 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0.0006 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0.0025 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0.0034 0 0 0 0 0 0
- 0 0 0 0 0 0 0.1879 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0.1879 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0.6290 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0.0396 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0.0396 0
| o 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0.0494 |
Mientras que la matriz de covarianza del proceso, queda definida como sigue [47]:
Q = wiwi
[ 0.0259 0 0 0 0 0 00000 0]
0 0.0257 0 0 0 0 0 000 OO
0 0 0.4051 0 0 0 0 00 0O OO
0 0 0 0.4048 0 0 0 00 0O OO
0 0 0 0 0.1952 0 0 000 0O
- 0 0 0 0 0 019490 0 0 0O 0O O O
- 0 0 0 0 0 0 10 0 0 00
0 0 0 0 0 0 01 00 0O
0 0 0 0 0 0 0 01 00O
0 0 0 0 0 0 0001000
0 0 0 0 0 0 0 000 1O
| 0 0 0 0 0 0 00000 1]

Tanto para las sefiales de la actitud como de la posicidn, el error/ruido es mayor en el proceso, dicho de otra forma,
las mediciones con la IMU se aproximan mds al comportamiento real del cuadrotor (visto desde Tracker) que con el
modelo propuesto de la planta. No obstante, a largo plazo el modelo no presenta la acumulacién de errores, como
es propio de los sensores inerciales; por lo que el acoplamiento de ambas fuentes de estimacién, mejora el muestreo
de la sefial de salida. También se observé en las aceleraciones lineales y velocidades angulares, que el ruido presente
son secuencias aleatorias de media cero y que no estdn correlacionadas (ruido blanco). Y en la posicidn, el error es
acumulativo debido a la integral del ruido presente en la velocidad y aceleracion, lineales.
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