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Resumen

0.1 Resumen

Este trabajo final de grado tiene como finalidad el desarrollo de un sistema de auto-ajuste de
parametros de control mediante optimizaciéon global empleando algoritmos genéticos, utilizando
un sistema de auto-piloto basado en el stack de control de PX4. El sistema se disefia con el
establecimiento de un algoritmo genético en la plataforma Matlab y con una implementacién del
sistema de auto-piloto en Simulink con una validaciéon mediante la técnica SITL (software-in-
the-loop). El trabajo establece tanto un modelo completo de auto-tuning basado en algoritmos
genéticos, como un sistema de Simulink equivalente a PX4.

0.2 Abstract

This final degree project aims to develop a auto-tuning system for control parameters using
global optimization through genetic algorithms, using an autopilot system based on the PX4
control stack. The system is designed with a genetic algorithm on the Matlab platform and
an implementation of the autopilot system in Simulink, validated using the SITL (software-in-
the-loop) technique. The work establishes both a complete auto-tuning model based on genetic
algorithms and a Simulink system equivalent to PX4.
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Parte 1

Memoria






Capitulo 1

Introduccion

1.1 Motivacion

Las aeronaves no tripuladas se encuentran en gran evoluciéon en las ultimas décadas, siendo
aplicadas cada vez en un mayor abanico de sectores gracias a sus numerosas ventajas. Por ese
motivo un gran nimero de empresas del sector aeroespacial estdn apostando por esta nueva
tecnologia. Dentro de estas pequenas aeronaves hay numerosos campos a desarrollar pero uno
de los més importantes y de mayor interés de mejora reside en el sistema de control auténomo
que permite un vuelo sin necesidad de intervenciéon humana. Prosiguiendo en la investigacién de
esta rama de desarrollo de establece el tema de este proyecto.

1.2 Vehiculo aéreo no tripulado

1.2.1 Definicion

Un vehiculo aéreo no tripulado (UAV) es cualquier aeronave no tripulada capaz de llevar a
cabo una determinada misién. Este vuelo puede ser realizado de forma auténoma controlando la
aeronave con un sistema de auto-piloto incorporado o mediante el control manual de un operador
en tierra; este tipo de control se establece por las siglas RPA (Remotely Piloted Aircraft).
Como ha sido comentado, un vehiculo aéreo no tripulado requiere de un conjunto de sistemas
adicionales para llevar a cabo su vuelo todos estos sistemas se engloban en lo conocido como
Unmanned Aircraft System (UAS) este sistema esta compuesto por el vehiculo aéreo, un sistema
de comunicaciones y una estacion en tierra; especificando para el sistema de los UAVs con control
manual, este sistema se conoce como Remotely Piloted Aircraft System (RPAS) [12]
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>

RPA

Piloto remoto

Visibilidad directa visual

Figura 1.1: RPA. Fuente: [12]

RPA C3

estacion estacién

terrestre de piloto
Estacion estacién A-.-c vozidatos remoto
terrestre
vozidetcs remoto voz/datos

estacion terrestre

Figura 1.2: RPAS. Fuente: [12]

1.2.2 Historia

Para comprender mejor la evolucién actual de este tipo de aeronaves es necesario conocer un
poco de su historia. Aunque el termino UAV suene moderno, la primera apariciéon de una aero-
nave no tripulada de remonta a tiempos de Leonardo da Vinci con su invento el ornitoptero, del
cual existia una pequena maqueta la cual realizaba vuelos sin tripulacién; posteriormente, otro
de los momentos historicos de las primeras apariciones de este tipo de aeronaves fue en en 1849
cuando los austriacos utilizaron globos no tripulados para el bombardeo de Venecia. Posterior-
mente, durante la primera guerra mundial, su uso aumento, utilizando aeronaves no tripuladas
para tareas de vigilancia; durante esta época surgieron grandes avances en el campo tecnolégico
como son la radio (permitiendo el radio control) y el giroscopio, que supusieron una evolucion
de estos vehiculos, este tipo de tecnologia fue la utilizada durante la segunda guerra mundial.
Finalmente, la dltima gran evolucién de las aeronaves no tripuladas ocurrié en los afios 80 y 90
con el desarrollo de la computacién y sistemas de control electrénico, lo que ha llevado a los
drones a su forma actual. [4]
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1.2.3 Clasificacion

La clasificacion de este tipo de aeronaves puede llegar a ser una ardua tarea debido a la gran
cantidad de posibles combinaciones existentes.

La primera clasificacion a tratar consiste en una diferenciacién en funciéon de como se genera
la sustentacion.El conjunto global de aeronaves se pueden dividen entre aerostatos y aerodinos
los primero requieren de un gas para generar sustentacion (globos aerostaticos) y lo segundos
requieren de propulsion para volar (aviones); los UAVs se encuentran dentro de este tltimo tipo.
A su vez los UAVs se pueden dividir en tres grandes areas |25]:

= UAV de ala fija: méas ligeros y de mayor autonomia pero requieren de estar siempre en
movimiento, se pueden clasificar en funciéon de la posicién de sus alas en: ala alta, ala
media, ala baja o ala volante.

= UAV de ala rotatoria: tienen la capacidad de despegue en vertical y vuelo estatico, en
funcién de su niimero de motores se pueden clasificar en: aeronaves con un rotor principal
y uno de cola, drones con un tnico rotor, drones con dos rotores en configuraciéon coaxial,
con configuracion en tdndem o multirrotores.

= UAV hibrido: combinan las tecnologias anteriores, tienen la capacidad de despegue vertical
v de realizar vuelos a altas velocidades.

PMD <2KG 1.ALA ROTATORIA

onem . MTOW>2KG

Mosquito

2.ALAFUA
B -

Global Hawk

PMD 2-25KG Raven 4 PMD >150 KG

3.ALA MIXTA

PMD 25-150 KG Fire Scout EagleEye

Figura 1.3: Clasificacion UAV. Fuente: [8]

Centrado la atencién en una clasificacién mas legislativa, la agencia estatal de seguridad aérea
(EASA) divide este tipo de acronaves en tres categorias [19]:

= Categorfa abierta: cubre las operaciones de bajo riesgo y no se requiere de autorizacion.
Este tipo se divide en subcategorias en funciéon de su masa maxima al despegue (MTOW)

definidas por:

Se utiliza esta medida como referencia ya que esta masa establece la energfa cinética en
caso de colisién de la aeronave y de esta forma la peligrosidad de la misma.
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Categoria MTOW
Co <250 g
C1 <900 g
C2 <4 kg
C3 <25 kg
C4 <25 kg y control manual

Tabla 1.1: Categorias en funciéon de MTOW. Fuente: [19]

Figura 1.4: Categoria abierta. Fuente:[19]

= Categoria especifica: cubre las operaciones de riesgo medio y es necesario obtener una au-
torizacion personal emitida por EASA para el vuelo.

Figura 1.5: Categoria especifica. Fuente:[19]

= Categoria certificada: se establece para operaciones de alto riesgo siendo necesario la cer-
tificacion del UAS por EASA, la del operador y la obtencién de la licencia del piloto a
distancia.

Al igual que se han desarrollado estas dos clasificaciones, existen numerosas méas en funciéon de
la estructura, del tipo de propulsion, de la propiedad, entre otras. Las dos desarrolladas son las
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Figura 1.6: Categoria certificada. Fuente:[19]

de mayor interés para la aeronave de estudio del proyecto que seréd comentada mas adelante en
el proyecto.

1.2.4 Aplicaciones

Como ha sido comentado anteriormente, este tipo de aeronaves poseen una gran versatilidad lo
que hace que sean utilizadas en un gran abanico de sectores tanto civiles como militares.
Comentado previamente las aplicaciones en el ambito civil de estas aeronaves destacan [10]:

= Agricultura.
= Inspeccion de infraestructuras.
= Control de fauna.
= Control ambiental: valores atmosféricos, contaminacion, erosion, control de glaciales.
= Topografia y fotogrametria
= Ocio: competiciones.
= Filmacion.
= Salvamento maritimo y extincién de incendios.
Por otro lado, las aplicaciones militares son més reducidas, pero han supuesto un antes y un

después en el desarrollo de las guerras en las que han sido utilizadas, permitiendo reducir riegos
de las tropas en tareas de vigilancia y bombardeo de objetivos.






Capitulo 2

Objetivo y Alcance del proyecto

El objeto del proyecto es el desarrollo de un sistema de auto-ajuste de los pardmetros de control
del modulo de actitud de un sistema de auto-piloto basado en PX4, este auto-tuning se realiza
con optimizaciéon global mediante algoritmos genéticos.

Este proyecto centra su atencién en la implementaciéon del stack de control de PX4 en un dia-
grama de bloques de la herramienta Simulink que simule las actuaciones del auto-piloto con
conexién con el sistema de estimacién de dinamica de la aeronave, estableciendo mediante SITL
las caracteristica del vuelo de la aeronave. La optimizacién global del sistema permite obtener
los parametro de control del modulo de actitud haciendo uso de un c6digo conjunto de ejecucion
del algoritmo genético desarrollado en Matlab.Con todo esto se persigue el objetivo final del

proyecto que reside en el desarrollo de un sistema de auto-tuning de un sistema de auto-piloto.






Capitulo 3

Descripcion

3.1 Aeronave

Para el desarrollo del proyecto se hace uso de una aeronave perteneciente a la clasificacion UAV
de ala fija, desarrollando en mas profundidad las caracteristicas de este tipo de aeronaves: un
UAV de ala fija se caracteriza por poseer una estructura similar a la de un avién, es decir
la sustentacién es generada por alas fijas no por alas rotatorias, la propulsiéon de este tipo de
aeronaves puede ser muy diversa, desde hélices con motores eléctricos, motores de combustion
interna o sistemas hibridos en funcién del tamano y misién del vehiculo.

Una vez conocido la definicién se desarrollan una serie de caracteristicas de este tipo de vehiculos:

= Gran aerodinamica: esto es debido a su estructura simular a la de un avién permitiendo
que la aeronave planee y se desplace de forma horizontal a gran velocidad, mayor que un
aeronave de ala rotatoria.

= Autonomia: en general poseen un gran autonomia debido a su reducido tamario y peso junto
con una aerodindmica muy bien optimizada.

= Estabilidad: este tipo de aeronave posee una gran estabilidad de vuelo.

= Maniobrabilidad: la capacidad de maniobra de este tipo de aeronave es menor que las de ala
rotatoria, esto es debido a sus limitaciones en las capacidades de giro y cambio de direcciéon
ya que no esta permitido el giro sobre su propio eje.

= Para el despegue y aterrizaje se necesita una pista, siendo este punto una desventaja com-
parando con los drones de alas rotatorias que poseen la capacidad de despegue y aterrizaje
en vertical.

» Posee una gran capacidad de carga de pago|6].

La aeronave utilizada para el proyecto se encuentra definida en el articulo Design, implementation
and flight verfication of a versatile and rapidly reconfigurable UAV GNC research platform|14].
La definicién del tipo de aeronave viene determinada por las caracteristicas aerodinamicas y de
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la planta propulsora, estas vienen determinadas por el perfil alar, la geometria de la aeronave, la
dispersiéon de la masa y las caracteristicas del motor.
Las caracteristicas de la aeronave son:

Para el calculo de los coeficientes aerodinamicos se emplea el método de los paneles para resolver

Parametro Valor Unidades

Envergadura  2.795 m
Cuerda 0.35134 m
Masa 8.16466 kg

I, 4.12 (kg/m?)

L, 9.58 (kg/m?)

I.. 9.85 (kg/m?)

Tabla 3.1: Caracteristicas aeronave

las ecuaciones de Prandtl-Glauert, el modelo utilizado es:
Con la resolucion de estas ecuaciones se obtienen los coeficientes aerodinamicos adimensionales

[T

il
T

[T
I

(b) (c)

Figura 3.1: Método de los paneles. Fuente: [14]

requeridos para el modelado de la aeronave.

El esquema propulsivo de la aeronave se rige la ecuacion que permite obtener el empuje [lbs| a
partir de una velocidad de vuelo y una posiciéon de la palanca de gases, la ecuacion es:

Thrust = [T, — 0,0047 * /T, * V] (3.1)
T, = 0,0399299 * (0,163492 + dT)? (3.2)

Esta segunda ecuacion es la responsable de establecer las caracteristicas del motor, méximas y
minimas revoluciones, didmetro y empujes caracteristicos.
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Parametros de Fuerzas Valor ‘ ‘ Parametros de Momentos  Valor
CLyg 0.38 Cly -0.296
CL, 6 Cl, -1.96
CL, 2.64 Cl, 0.103
CL, 7.4 Clga 0.1695
CL4g 0.24 Clyr 0.106
CLgr 0.4

Cmo 0.3
CDy 0.022 Cmg -1.239
Aq 0.007 Cmyg -7
Apoiar 0.057 Cmy -2.4
Cde -3.2
CYE, -1.098 C’mdp -0.021
CYyn 0.143
Cny 0.277
Cny, -0.0889
Cn, -0.19997
Cnga -0.023
CndR -0.1997

Tabla 3.2: Derivadas aerodinamicas

3.2 Auto-piloto

Un auto-piloto es un sistema disenado para tomar decisiones en funcién de unos parametros de
la aeronave predefinidos y de condiciones de contorno, para conseguir que el vehiculo cumpla con

unos requerimientos establecidos en la misién a desarrollar.

3.2.1 PX4

Para el caso de estudio, el software utilizado como referencia para el vuelo auténomo pertenece
a PX4.

PX4 es un software de codigo abierto para el control de vuelo para drones y vehiculos no tripu-
lados. Un software de co6digo abierto significa que cualquier usuario puede usarlo y modificarlo
en funcién del proyecto a desarrollar, esto permite una constante actualizacion del sistema. Este
software se puede encontrar en la plataforma GitHub|[23] desde la cual se puede descargar o
modificar.

De este software se pueden extraer las siguientes caracteristicas:

= Posee una estructura modular, lo que facilita la facil incorporacién de nuevos algoritmos y

funciones.

= Permite soporte multiplataforma, siendo un software de gran flexibilidad gracias a su amplia
compatibilidad.
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= Admite gran variedad de vehiculos, tanto aéreos como terrestres en numerosas con diversas
configuraciones: multicopteros, aviones de ala fija, VITOL, vehiculos terrestre y submarinos.

= Permite un control de vuelo avanzado en el que se pueden encontrar diversidad de modos de
vuelo, los diferentes modos proporcionan distintos niveles de automatizacion y auto-piloto.
En los modos auténomos no se requiere de ninguna intervenciéon externa y el vehiculo de
controla de forma total por un auto-piloto, mientras que en los modos de control manual,
las ordenes se producen por el usuario y el auto-piloto solo asiste.

= Integracion robusta y profunda.

= Planificacion, navegacion, telemetria y monitorizacion de trayectorias en tiempo real.

La base de este proyecto se centra en la parte de pilotos autométicos para ello primero es necesario
definir este concepto, un piloto automaético es el ¢erebro"de un drone, formado por una parte de
software que es la que se encarga de obtener los requisitos para la estabilizacién y seguridad de
la aeronave. Para el caso de este proyecto este auto piloto sera utilizado para la simulacién de
las trayectorias de ajuste[11].

El auto-piloto se puede dividir en diferentes bloques siguiendo el siguiente esquema:

Position & Attitude
Estimator

y y

LEVEIG] Position Controller Attituds & Rate Mixer Actuator
Controller

1 |

Sensors

Figura 3.2: Diagrama auto-piloto PX4. Fuente: [5]

Dentro de este diagrama, los dos subsistemas de mayor importancia y los determinantes del
sistema de control auténomo de vuelo son el de control de posicién y el de control de actitud.
Comenzando la explicacion teodrica por el primero mencionado, el controlador de posicion se
encarga de obtener unos dngulos de actitud de referencia para la aeronave y el empuje necesario
a partir de unas condiciones predefinidas de la mision a seguir, estas condiciones viene establecidas
por la definicién de la trayectoria.

Este controlador de posicién se divide en tres bloques:

= Seguimiento de Waypoints

Este subsistema del control de posicion realiza la funciéon de navegacion del sistema, para
ello se establece como entrada los requerimiento de la trayectoria a seguir definiendo posiciéon
de los waypoints (latitud, longitud y altitud) y velocidades en de referencia. El esquema
teodrico a seguir viene determinado como:

Este contiene un primer bloque que determina dos posiciones de waypoints para trazar
la trayectoria a seguir en cada fase de vuelo, con estos datos el segundo bloque realiza el
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Posicion actual aeronave

Parametros de la mision Waypoint actual
- s

- S ———» | Rumbode referencia

Seleccion Seguimiento waypoints
waypoints (Establecimiento
? Waypoint siguiente referencias)

Velocidad y altitud de
referencia

Se ha alcanzo el waypoint siguiente

Figura 3.3: Diagrama conceptual seguimiento waypoints. Fuente: propia

seguimiento y calcula un rumbo de referencia que sera utilizado en posteriores bloques. Este
segundo bloque requiere de un radio de transicién para determinar cuando se ha alcanzado
el waypoint final del segmento y se cambia al siguiente.

Waypoint 2

Radio de transicion

Waypoint 3

Waypoint 1

Figura 3.4: Radio de transiciéon. Fuente: propia

Cuando la aeronave ingresa en dicho radio el sistema detectard que el waypoint ha sido
alcanzado y se proseguira con el siguiente segmento.

= Controlador L1
Este controlador encargado de la obtencién de un angulo de alabeo a partir de una distancia

de anticipacion de la trayectoria (L1), las entradas de este sistema son: rumbo de referencia,
un rumbo estimado y una distancia de anticipacion.

El angulo de alabeo de referencia se establece por la aceleracion lateral necesaria para
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aeronave
\

.
“emd

Figura 3.5: Distancia de anticipaciéon. Fuente: [22]

llevar a cabo el giro requerido para un buen seguimiento de la trayectoria deseada. Esta
aceleracion lateral viene establecida por la velocidad, el seno del error en el rumbo y la

distancia de anticipacion.

Total energy control system (TECS)

Este subsistema se encarga de abordar el problema desde el punto de vista energético para
obtener los valores de referencia de angulo de cabeceo y posicion de la palanca de gases del
motor tomando como valores de partida la velocidad y altitud de referencia establecidas
para la trayectoria a realizar.

Para realizar un control simultaneo de la velocidad y de la altitud es necesario tener en
cuenta que al aumentar el &ngulo de cabeceo se provoca un aumento de la altitud pero una
disminucién de la velocidad, sin embargo si se produce un aumento de la palanca de gases
se aumenta la velocidad, lo que provoca un aumento de la sustentacion; resumiendo, se esta
ante un problema en el que ambas variables de entrada afectan a ambas salidas.

Para el desarrollo del problema, previamente es necesario conocer que la energia total es
igual a la suma de la energia cinética mas la energia potencial; la primera de ellas se define
como la energia producida cuando un objeto esta en movimiento, y la segunda esta asociada
a la relacién entre un cuerpo y un campo de fuerza; la ecuaciéon resultante que queda de

ambas es la siguiente:
1
ETzi*m*VTQ—i—m*g*h (3.3)

Correspondiendo el primer término a la energia cinética y el segundo a la potencial.

Este método de energia permite desacoplar el sistema estableciendo un subsistema para
determinar un angulo de cabeceo de referencia y por otro lado establecer una posicién de
palanca de gases.

Observando la influencia de los controles en términos de energia se ve que la palanca de
gases produce una variaciéon en el estado energético total de una aeronave, esto se puede
lograr con combinaciones arbitrarias de energia cinética y potencial (volar a gran altitud y
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baja velocidad es lo mismo que volar a baja altitud y alta velocidad), estas combinaciones
definen el balance de energia especifico. Desarrollando esta variacién de energia total en
ecuaciones se obtiene:

Ep=mxVr*Vp+mxgxh (3.4)

A partir de la variaciéon de energia total se puede obtener la variacién de energia especifica
de la siguiente forma:
: E Ve h WV ‘
B=—-"1T T —:—T—i—sm('y) (3.5)
m* gx Vr g Vr g
Si la pendiente de vuelo es pequena se establece:
.V
E~-L 4y (3.6)
g
La relacion entre la variacién de energia y el empuje se determina a través de la ecuacién

dindmica de sumatorio de fuerzas en direccién longitudinal.
1% 1%
T—D=mxgx(—+sin(y)) ®mxgx(— +7) =AT (3.7)
g g

De esta forma se obtiene una relacién directa entre el empuje y la variacién de energia.
Poniendo la atencién ahora en el angulo de cabeceo, este se encarga del balance de energia
especifico, transfiriendo energia cinética a potencial y viceversa, por lo que se encarga de
determinar como se consigue el estado energético total. El balance de energia especifico se
expresa a partir de la siguiente ecuacion:

B:y—ﬁi (3.8)

g

Como conclusion se obtiene que al utilizar este método se consigue desacoplar el sistema y
establecer cada una de las variables de referencia independientemente.
Aplicando todo lo desarrollado anteriormente, los esquemas tebricos a seguir son los siguien-
tes [5]:

El segundo de los bloques importantes determina el control de actitud de la aeronave, el control
de actitud permite obtener los valores de deflexién de las superficies que controlan la aeronave a
partir de unos valores de dngulos de alabeo y cabeceo de referencia establecidos con anterioridad
en el control de posicion [5].

Comenzando por una explicacion tedrica, el control de actitud funciona con un método de bucle
en cascada formado por un bucle externo y un bucle interno, el esquema teérico es el siguiente:

El bucle externo es el encargado de calcular el error entre la actitud de referencia y la estimada,
este error al multiplicarlo por una ganancia P se genera un punto de ajuste de velocidad que se
toma como entrada del bucle interno; en este segundo se calcula el error en las velocidades de
variacion de actitud y se aplica un controlador PI junto con una ganancia feedforward generando
la aceleraciéon angular necesaria, las acciones de control son escaladas por la velocidad ya que
las superficies de control son mas efectivas a altas velocidades que a bajas. Con esta aceleracion
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J? - Jacobian matrix from local to body Scaler - Scales controllers outputs using airspeed

Figura 3.8: Diagrama Attitude Control Tedrico. Fuente: [5]

angular es posible calcular las deflexiones de los controles mediante asignacion si previamente es
conocido el sistema.

Las componentes de los momentos generados en el eje del cuerpo del avién son producidos por
las superficies de control y la amortiguaciéon aerodindmica, para compensar esta tltima se hace
uso de la ganancia feedforward que permite mantener una variacién constante.

Otro bloque de especial interés es el giros coordinados, este sistema se encarga de obtener una
velocidad de guinada; esta velocidad se encuentra restringida por la realizacién de giros coor-
dinados que minimizan la aceleracion lateral. Al realizar el calculo de la velocidad de guiniada
de esta forma también se contrarrestan efectos adversos de guifiada y se amortigua el modo de
balanceo holandés ya que se proporciona una amortiguaciéon direccional adicional.

Este bloque de giros coordinados esta definido por la funcién:

¢Sp = ViT « tan(gsp) * cos(Osp) (3.9)

Como los términos utilizados pueden no ser conocidos por todo el publico lector se procede a
realizar una breve definicién sobre los términos efectos adversos de guinada y modo de balanceo
holandés:

= El efecto adverso de guinada es un tendencia natural e indeseada de una aeronave de guinar
en la direccién contraria a la que alabea, esto es debido a que el ala que genera una mayor
sustentacion en el giro también genera una mayor resistencia inducida, lo que provoca la
guinada; en caso de aeronaves con propulsion por hélices, este efecto puede ser producido
por pares inducidos o por la corriente generada.|27]

= El modo de balanceo holandés es una oscilacion lateral del avion en la que se combinan
movimientos de alabeo y guinada. [9]
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Este software de control requiere de un entorno de ejecuciéon Linux, para este requerimiento se
hace uso de un software conocido como Ubuntu.

Ubuntu es una distribucién de cédigo abierto basada en Debian que permite establecer un sistema
operativo Linux en un entorno de trabajo, este entorno de trabajo utiliza un interfaz grafica
conocida como GNOME. El objetivo de desarrollo de este software se centra en obtener un
sistema sencillo, rapido y seguro. Desde su creaciéon se ha convertido en una de las distribuciones
de Linux mas populares y reconocidas .

Las caracteristicas de este software son las siguientes:

Actualizaciones regulares del software.

Compromiso de calidad.

Comunidad activa para prestar servicio y soporte.

Facil uso del software.

Interés de internacionalizacion del software.

Esta distribucién de Linux se centra en resolver los problemas existentes en otras distribuciones
para crear una en la que adoptar Linux como sistema operativo para nuevos usuarios se realice
de la forma lo més sencilla posible [26].

Para el caso del problema a desarrollar se requiere la instalacién de Linux en un subsistema de
Windows para Linux (WSL) seleccionando la version Ubuntu 20.04.

© frant23@DESKTOP-HGISUUN: X + [ v
Welcome to Ubuntu 20.04.6 LTS (GNU/Linux 5.15.133.1-microsoft-standard-WSL2 x86_64)

* Documentation: https://help.ubuntu.com
* Management: https://landscape.canonical.com
* Support: https://ubuntu.com/advantage

System information as of Thu Jul 4 15:00:06 CEST 2024

System load: 1.46 Processes: 65
Usage of /: 1.4% of 1006.85GB  Users logged in: 0
Memory usage: 23% IPv4 address for docker®: 172.17
Swap usage: 0% IPv4 address for eth@: 172.

* Strictly confined Kubernetes makes edge and IoT secure. Learn how Microk8s
just raised the bar for easy, resilient and secure K8s cluster deployment.

https://ubuntu.com/engage/secure-kubernetes-at—-the-edge

Expanded Security Maintenance for Applications is not enabled.

49 updates can be applied immediately.
To see these additional updates run: apt list --upgradable

36 additional security updates can be applied with ESM Apps.
Learn more about enabling ESM Apps service at https://ubuntu.com/esm

This message is shown once a day. To disable it please create the
/home/frant23/.hushlogin file.
] |

Figura 3.9: Entorno Ubuntu 20.04. Fuente: propia
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3.3 Dinamica

Haciendo uso de Simulink es posible simular las actuaciones de un drone de ala fija obteniendo
su comportamiento ante una sefial de entrada formada por deflexiones de superficies de control.
Este sistema conocido como dindmica se encuentra dividido principalmente en dos bloques uno
encargado de definir los valores de fuerzas y momentos y otro, que a partir de lo anterior, calcula
la actitud de la aeronave. Este segundo bloque se llama 6 DOF Rigid body dynamics, pertenece a la
libreria Aeroespace Blockset de Simulink, y representa la implementacion a través de cuaterniones
de las ecuaciones de movimiento de seis grados de libertad respecto a ejes cuerpo. [1]

El subsistema de fuerzas obtiene las fuerzas y momentos generadas en la aeronave al actuar sobre
las palancas de control, para ello es necesario implementar todo un sistema de fuerzas formado
por un término aerodindmico,uno producido por el motor, gravedad, y fuerza y momento de
contacto (en caso de accidente).

Este bloque se encuentra desarrollado en mayor profundidad en la referencia [14] de donde se ha
tomado para ser utilizado en esta implementacion.

De esta forma el esquema global del sistema de dindmica queda de la siguiente forma:

Ixyzned

Ly

v, )
DCMbe
oewbe X,
r E N Fixed
N B L Mass 99w (cad) phithetapsi
Voned CE
v, (mis) ol
QB Cpfery omega b
uaterni
M M (N-m) dw,fdt—>—]
- [ Vb_dot Lyl
3 A (MIS) J -
009.8100]
A (mis?) ! i D)
6DOF Rigid body dynamics out
[21.5 1.16 43.1]
2 5
PR —
Py a(ms) o
G S hm = U
pum A kg |
Force and Moment Calculation 1SAAmosphere Model pprag
Note: ool |
DCM_be converls a veclor witten in earth rame to body frame
‘Abe is acceleration of body written in body frame, but measured relative to earth.
To get acceleration of body written in earth frame (NED fixed on takeoff location), we need to convert the frame.
IMU block's angular velocity and acceleration inputs are written in earth frame (NED) L)

Figura 3.10: Diagrama Dinamica. Fuente: propia

3.4 Estacion en tierra

QGroundControl es un software de estacion terrestre de c6digo abierto que proporciona control
de vuelo completo y configuracion del vehiculo con controlador PX4 o Ardupilot. Posee un
interfaz visual que permite un uso intuitivo de las funcionalidades de la misma. Las principales
caracteristicas de este software son:

= Definicién de misiones: permite la creacion y edicién de misiones con numerosos waypoints,

estableciendo en cada uno requisitos de velocidad, altitud y comportamientos especificos de
la aeronave.
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= Parametros de la aeronave: permite acceder a todos los parametros de definicién del sistema
de auto-piloto, permitiendo el ajuste para optimizar el vuelo de la aeronave.

= Visualizacion y anéalisis de datos: este software posee una interfaz de analisis de parametros
de vuelo obtenidos de la aeronave, pudiendo analizar las actuaciones del vehiculo.

= Compatibilidad: este sistema es compatible con cualquier vehiculo que utilice protocolos
MAVLink.

Este software es ampliamente utilizado en proyectos de investigacion y en la industria gracias a
sus numerosas ventajas comentadas anteriormente [20].

Figura 3.11: Entorno QGroundControl. Fuente: propia

3.5 Software de implementaciéon

Para el problema a desarrollar son necesario dos software base en los que aplicar tanto el sistema
de auto-piloto como el algoritmo genético, los seleccionados son los siguientes:

3.5.1 Matlab

Matlab es una plataforma de programacion y calculo numérico utilizada para analizar datos,
desarrollar algoritmos, crear modelos y representacion gréafica de problemas complejos. Las ca-

racteristicas del mismo son [7]:

= Posee su propio lenguaje de programacion.

= Permite incorporar paquetes adicionales mediante toolboxes.

Gran capacidad matematica a la hora de calculos con vectores, matrices y funciones.

Posibilidad de representaciones complejas en 2D y 3D con sistemas intuitivos.

Posible integraciéon con otros lenguajes de programacion para extender sus funcionalidades.

= Permite calculo en paralelo permitiendo aprovechar al maximo los niicleos de la CPU.
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Figura 3.12: Entorno Matlab. Fuente: propia

3.5.2  Simulink

Simulink es un entorno de diagramas de bloque que es utilizado para disenar sistemas con modelos
de simulaciéon multidominio. Centrando la atenciéon en el campo de este proyecto Simulink ofrece
numerosas herramientas para el desarrollo de sistemas de control [15]:

= Proporciona un entorno de diagrama de bloques en el que se puede modelar dindmica de
planta, disenar algoritmos de control y realizar simulaciones de lazo cerrado.

» Herramientas para anéalisis de sobre-impulsos, tiempos de subida, margen de fase, margen

de ganancia y otras muchas caracteristicas tanto en dominio de tiempo como de frecuencia.

= Permite obtener el lugar de las raices, diagramas de Bode, LQR, LQG, control robusto y
control predictivo.

= Proporciona herramientas para auto ajuste de PID.
= Algoritmos de Reinforment Learning y diversos méas basados en datos e inteligencia artificial.
= Herramientas de analisis de los resultados.

» Integracién con Matlab, lo que permite tanto utilizar datos definidos en Matlab en los
diagramas de bloques, como realizar un pos-procesado de los resultados con las herramientas
graficas de Matlab.
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Figura 3.13: Entorno Simulink. Fuente: propia

3.6 Software in the loop

Para llevar a cabo la simulaciéon del modelo de PX4 son necesarios tres componentes que estéan
interconectados y permiten simular trayectorias, estos sistemas permiten determinar el sistema

conocido como SITL:
= Codigo base de controladores de PX4 que es ejecutado en un sistema operativo Linux a
través de Ubuntu 20.04.

= Estacion de control en tierra para definir la misién, para este requerimiento se hace uso de
QGroundControl.

» Sistema de dindmica de Simulink para obtener como actia la aeronave.

El esquema de conexion es similar a:
El sistema implementado en este proyecto la placa Pixhawk 4 representa al controlador PX4

g {4
B ' :

== Q—D'H
EEE==

UAV Dynamics in Simulink QGroundControl
fom p
1= pixhawk 6x =

Deployed to 1
Autopilot s = =

\ Flight Controller in Simulink Vs

Host Computer

Figura 3.14: Esquema conexion PX4. Fuente: [16]
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iniciado en Ubuntu, el simulador es el esquema de dindmica de Simulink y la estacion en tierra
se mantiene QGroundControl.

Todos estos sistemas requieren de estar conectados entre si, esa conexion se realiza mediante un
protocolo de comunicaciéon conocido como MAVlink.

Antes de proceder con la simulacién es necesario conocer en que consiste un protocolo de comuni-
cacion MAVlink; MAVlink es un protocolo de comunicacion ligero disefiado para la comunicacion
con drones desde sistemas de estacion terrestre o entre sus componentes abordo, es un sistema
de cédigo abierto comenzado a desarrollar en 2009.

El protocolo de comunicaciéon utilizado es basa en un diseno hibrido de publish-subscribe y point-
to-point; los flujos de datos son publicados como topics mientras que los protocolos de misiéon se
retransmiten por el método point-to-point. En conjunto estos mensajes se definen como archivos
XML en los que se pueden recibir o enviar datos como comandos de vuelo, telemetria o parame-
tros de configuraciéon de la aeronave.

Las principales caracteristicas que hacen que este software sea ampliamente utilizado en el mundo
de los drones son:

= Sistema muy eficiente ya que trabaja en entornos de bajo ancho de banda.

= Fiable, su utilizacién ha ido aumentando desde su inicio y posee métodos para determinar
fallos en las comunicaciones.

» Permite una gran diversidad de lenguajes de programacién y soporte multiplataforma.

» Permite una comunicacién robusta tanto con estaciones terrestres como con componentes
internos del drone.

Una vez conocida la definicion de este protocolo ya se puede continuar con las partes del sistema
de simulacion.

Para comenzar es necesario instalar el controlador PX4 HyDrone en WSL2 Ubuntu 20.04, el
codigo de dicho controlador se encuentra en [23] donde se establecen los pasos a seguir, estos
pasos son:

Abrir WSL2 Ubuntu 20.04.

Clonar el repositorio github.

Instalar las dependencias de Linux.

Obtener el repositorio PX4 HyDrone con el PX4 Autopilot original.

Definir la direccion IP de Windows donde se ejecutara Simulink.

Compilar el modelo de ala fija para STIL.

Con esto el sistema de PX4 queda iniciado con:

Tras esto el sistema de controlador PX4 esta a la espera de conexién con el diagrama de dinamica
de Simulink.

Para esta simulacion se hace uso de un entorno SITL (software-in-the-loop) compatible con la
comunicacion MAVLink, este modulo es utilizado por PX4 para conectar con el simulador (en
este caso Simulink) por el puerto local TCP 4560 e intercambiar informacion.
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This message is shown once a day. To disable it please create the
/home/Frant23/.hushlogln file.
$ cd PXU_HyDrone
$ export PXu_SIM_HOST_ADDR=172.18.16.1
$ make pxU_sitl none_plane
[6/1] launching px4 none plane (SYS_AUTOSTART=2100)

pxl starting.

INFO [pxu] startup script: /bin/sh etc/init.d-posix/rcS @

env SYS_AUTOSTART: 2100
[param] selected parameter default file parameters.bson
[param] importing from 'parameters.bson'’
[parameters] BSON document size 518 bytes, decoded 518 bytes (INT32:15, FLOAT:10)
[param] selected parameter backup file parameters_backup.bson
[dataman] data manager file './dataman' size is 7868392 bytes
[init] PXuU_SIM_HOSTNAME: 172.18.16.1
[simulator_mavlink] using TCP on remote host 172.18.16.1 port U560
[simulator_mavlink] Please ensure port 4560 is not blocked b fir
[simulator_mavlink] Waiting for 51mulator to accept connection on TCP poxt 4560

Figura 3.15: Interfaz PX4 (Ubuntu 20.04). Fuente: propia

Por otra lado, también es necesario conectar con la estacion en tierra QGroundControl, para este
conexion se utiliza también un puerto remoto UDP, en este caso el 18570.

Teniendo una vision global del sistema las conexiones son las siguientes:

4 PX4 on SITL Y  MAVLink

T T ARPOMFhAard )
Communication APIl/Offboard

ports
14540 - 14549
mavlink_main.cpp |«faq H============-d P
. port 14580

(@QGroundControl)) Joystick/
Other GCS Gamepad

port 14550
| ll..... o /g m—
port 18570 \ ))
Simulator

TCP 4560
simulator_mavlink.cpp|«=o H========m==== I [:]
N\ ) random port

Figura 3.16: Esquema Conexion SITL. Fuente: [11]

El sistema de simulacién de la dindmica de la aeronave se modela mediante el mismo bloque
de dindmica del modelo implementado, pero es necesario incorporar una serie de modificaciones
para poder realizar la conexiéon mediante procedimiento MAVLink con PX4 y QGroundControl.

El bloque que se encarga de la conexion es el Pizhawk SITL, las entradas es necesario transfor-

marlas de un tiempo continuo a un tiempo discreto, al iguala que las salidas que van al sistema

de dindmica se transforman a continuo.
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Figura 3.17: Diagrama Pixhak SIL Connector y Dindmica. Fuente: propia

El bloque Pizhawk SITL es un software en bucle que permite ejecutar el vuelo de una aeronave
sin hacer uso de ningtn hardware. Para generar el diagrama interno de dicho bloque es necesario
seguir los siguientes pasos [24]:

» Instalar las librerias requeridas de Matlab-Simulink.

= Descargar "pixhawk sil connector.cpp", "make.mz includes.zip".

= Ejecutar "make.m"para generar los archivos necesarios para la conexion .
El esquema interno de este bloque es el siguiente:

El sistema restante del diagrama es QGroundControl, este sistema es el encargado de definir la
trayectoria a seguir por la aeronave y de representar visualmente la respuesta de la aeronave.
La instalacion de dicho sistema es muy sencilla a través de la pagina web del software, a la hora
de realizar la configuraciéon para la conexion es necesario configurar un Comm Link, estableciendo
el puerto a utilizar (18570) y una direccion de servidor que se refiere a la IP definida en PX4.
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QGroundControl

% Back

General

Offline Maps

MAVLink

Console

Help

Figura 3.19: Conexién QGroundControl. Fuente: propia

Application Settings

Edit Link Configuration Settings

[l Automatically Connect on Start

W High Latency

Type

port REGIY

Server Addresses (optional)

172.18.26.57:18570

OK Cancel

_H‘

—CD
o




Capitulo 4

Condicionantes y limitaciones del

proyecto

Para la realizacién de este proyecto es necesario tener en cuenta una serie de limitaciones y con-
dicionantes que caracterizan la forma de su desarrollo y los resultados obtenidos. Estos factores
se pueden dividir en diversos bloques explicados a continuacién.

4.1 Software

El proyecto establece su desarrollo principalmente en el software antes mencionado Simulink,
esto es uno de los mayores condicionantes ya que se ha de realizar una adaptacién del codigo del
controlador PX4 a diagramas de bloques o c6digo de Matlab. La utilizacién de este programa se
realiza debido a su uso intuitivo, familiriarizacién durante el grado cursado en diferentes asigna-
turas y su potencia a la hora de realizar simulaciones de este tipo. Otro factor para la elecciéon
de este entorno de simulacién reside en el uso de un algoritmo genético desarrollado en Matlab
como sistema de auto-tuning por lo que si la simulacién del control es en Simulink existe una
rapida y eficaz conexién entre ambos.

Otro condicionante relacionado con software es el uso de PX4 como auto-piloto de referencia
para el desarrollo del esquema de Simulink, en el mercado hay numerosos software de auto piloto
como el caso de Ardupilot o Librepilot. La eleccion de este sistema de control reside en la gran
versatilidad que proporciona este software junto con la posibilidad de escalar este proyecto y ser
utilizado en un futuro en proyectos universitarios con dicho sistema.
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4.2 Dinamica

El sistema de estimaciéon de dindmica de la aeronave también establece una serie de condicio-
nantes, estas limitaciones residen en gran medida en la estructura de simulacién del sistema,
estableciendo un SITL. También establece limitaciones en la aeronave a utilizar en el modelo,
siendo desarrollado el diseno de la dindmica para la aeronave comentada con anterioridad.
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Capitulo 5

Soluciones alternativas

Al inicio del desarrollo del proyecto, se platean diversas soluciones para afrontar el problema de
estudio, en este caso las soluciones planteadas son las siguientes:

5.1 Software

Desde el punto de vista del software a utilizar como principal se plantean dos opciones para
resolver el problema de estudio, estas son las siguientes:

5.1.1 Implementacion en Matlab-Simulink

La primera de estas dos soluciones consiste en una implementacion total en Simulink de la parte
de los controladores de PX4.

Comentando en primer lugar la parte del desarrollo del control, con esta solucién se plantea la
transformacion del codigo de control del sistema de PX4 a diagramas de bloques de Simulink.
Este sistema de control de PX4 esta formado, como ha sido comentado en apartados anteriores,
por dos subsistemas principales: el sistema de control de posicién, encargado de establecer unos
adngulos de actitud de la aeronave de referencia a partir de unos requerimientos especificos de
la misién a desarrollar (posicion waypoints y velocidad de referencia); el segundo subsistema
corresponde al control de actitud que permite obtener las deflexiones de las superficies de con-
trol a partir de unos angulos de actitud de referencia. Estos dos subsistemas se implementarian
haciendo uso de las herramientas suministradas por Simulink. De esta forma se obtendria un
tnico software de simulacién al conectar el sistema implementado en Simulink de PX4 con el
diagrama de estimacién de dindmica, ya desarrollado en la misma plataforma. Este sistema de
control implementado en Simulink requiere de una validacién para verificar si es equivalente al
control ofrecido por el sistema PX4, para esta verificaciéon se comparan las soluciones obtenidas
por la simulacién SITL de PX4 y de la implementacién en Simulink.

El esquema conceptual a seguir para la implementaciéon en Simulink del control PX4 es el si-
guiente:

Comentado el desarrollo a seguir en la segunda parte del proyecto, el sistema de auto-tuning
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Mision

Controlde posicion |————»  Control de actitud

Dinamica

Figura 5.1: Diagrama conceptual implementacion PX4 en Simulink. Fuente: propia

para el sistema de control de actitud de la aeronave se puede llevar a cabo tanto por la herra-
mienta Simulink como por Matlab. Para ambos casos existen numerosos Toolbox ya existentes
que permiten una rapida y sencilla implementacién de estos sistemas de algoritmos genéticos o
Reinforment Learning, este tipo de implementacion es posible de realizar tanto en diagrama de
bloques de Simulink, como a través de un scrip de Matlab.

5.1.2 Modificacion codigo PX}

La solucién de modificaciéon del cdédigo de PX4 consiste realizar una adaptacion del codigo base
de PX4 para introducir los algoritmos de auto-ajuste dentro del mismo. Para el desarrollo de
esta solucién es necesario eliminar del sistema de control de actitud de PX4 los parametros
de control, junto con los sistema de auto-tuning existentes en el propio sistema para evitar de
esta forma interferencias que provoquen errores mayores a la hora de la optimizaciéon global. La
implementaciéon de este sistema de auto-tuning nuevo tiene que ser programado en el mismo
lenguaje de programacién ya existente en el controlador PX4, esto puede llegar a suponer un
gran reto si la persona no esta muy familiarizada con ese tipo de lenguaje de programacion o con
el propio controlador PX4. Junto con todo lo desarrollado anteriormente, también es requerido
comprobar si es posible realizar una desconexion de los sistemas de control dejando tnicamente
operativo el control de actitud (bloque a ajustar) para evitar de esta forma interferencias del
control de posicién en este ajuste y obtener la mejor la mejor soluciéon posible.

Toda la implementacién comentada con anterioridad requiere de su respectiva validaciéon para
verificar que el sistema sigue las referencias establecidas comprobando que las modificaciones e
incorporaciones al c6digo no producen errores de control.

Tras la correcta implementaciéon de todos los sistemas de auto-ajuste con el codigo base y la
certificacion de su correcto funcionamiento, se prosigue con una fase de optimizaciéon global
del sistema para que las nuevas funciones incorporadas realicen su proposito de obtener los
parametros de control necesarios.

En las simulaciones de PX4 (SITL) es necesario conectar el sistema con una estacion en tierra
(QGroundControl) que es la encarga de definir la trayectoria a recorrer y un sistema de Simulink
que se encarga de la dindmica de la aeronave teniendo como entradas los valores de las superficies
de control, y como salida la actitud de la aeronave. El esquema de simulacién para este caso es
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de mayor complejidad ya que se requieren un mayor nimero de sistemas para la simulaciéon de
trayectorias.

5.2 Ajuste parametros

Por parte del ajuste de parametros de control, las soluciones planteadas son dos, utilizar al-
goritmos genéticos o realizar el auto-ajuste mediante un proceso conocido como Reinforment
Learning, a continuacién se van a desarrollar ambos casos:

5.2.1 Algoritmos genéticos

Un algoritmo genético es un método de resolucién de problemas de optimizacién tomando como
base el proceso de evoluciéon natural.El algoritmo genético trata de replicar las leyes de seleccion
natural, el proceso consiste en la modificacion repetida de una poblacién de soluciones seleccio-
nando aleatoriamente individuos para utilizarlos como padres y producir hijos de la siguiente
generacion, esto permite que la poblacion evolucione hasta la soluciéon 6ptima [18].

El algoritmo genético trata de replicar las leyes de seleccién natural. La poblacién sobre la que
opera un algoritmo genético es el conjunto de posibles soluciones del problema, esta poblacién
esta formada por individuos, siendo cada uno una posible solucién; cada individuo esta definido
por unas caracteristicas particulares que hace que sea distinto de los demas, si dos individuos son
iguales poseen las mimas caracteristicas. El entorno esta definido por una funcién objetivo la cual
sera utilizada por el algoritmo genético para determinar que individuos estan mejor adaptados
al entorno y sobreviven.

Una vez establecidas los requerimientos del entorno y una poblacién inicial la evoluciéon se simu-
la aplicando lo que se conocen como operadores genéticos, que van modificando los individuos
de la poblacién inicial para intentar conseguir la mejor adaptaciéon al medio, los métodos més
utilizados para esta adaptacién son:

= Seleccidn: se seleccionan los individuos mejor adaptados al medio, esta seleccion se realiza en
funcién del valor obtenido por cada miembro para la funcién objetivo. Esta operacion tiene
como objetivo eliminar los individuos menor adaptados al medios. Hay diversos métodos
de seleccion pero lo mas utilizados estan basado en una ruleta.

= Cruce: combinacion de individuos de una poblaciéon para obtener unos nuevos que combinan
las caracteristicas de los dos padres. Con esta operacion se pretenden conseguir individuos
con caracteristicas mejores de las existentes. No todos los individuos se cruzan si no que
esto depende de una probabilidad definida como probabilidad de cruce.

= Mutacién: operacién que genera un nuevo individuo con nuevas caracteristicas a partir de
modificar aleatoriamente las ya existentes. Esto permite obtener individuos con caracteris-
ticas no vistas hasta el momento en la evolucién. Al igual que la operacion de cruce, esta
no ocurre en todos los individuos si no que viene definida por una probabilidad.

Con estos tres métodos, entre otros disponibles, se obtiene una evolucién de la poblacién hacia
la mayor adaptacion al entorno (solucion 6ptima).
La iteracion del sistema finaliza dependiendo de dos pardmetros, o por ntimero de iteraciones
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(criterio de tiempo) o por calidad de la solucion (minimo de la funciéon objetivo) [2]. Esta im-

1.- Generacion de la
poblacion inicial

A 4

2.- Evaluacion del
fitness de cada individuo

Fin

3.- Obtencion de la nueva
poblacion a través de
los operadores genéticos

3.1.- Seleccion (reproduccion)

3.2.- Cruce

3.3.- Mutacion

Figura 5.2: Diagrama flujo algoritmo genético. Fuente: [2]

plementacion tiene tres formas de realizarla, incorporando el algoritmo genético al propio codigo
del controlador de PX4, mediante un desarrollo a partir de diagramas de bloques de Simulink o a
través de funciones de Matlab. Estas tres soluciones ya han sido comentadas con anterioridad en
el apartado de Software. Dentro de Simulink existen una serie de bloques especificos que facilitan
la implementacion de este tipo de optimizacion, estos estédn recogidos en Global Optimization
Toolbox, también existen Toolbox que establecen algoritmos genéticos en scrips de Matlab.

5.2.2 Reinforcement Learning

Al igual que en el caso anterior, se va ha comenzar con una breve explicaciéon de en que consiste
este método de optimizacion. Reinforcement Learning es una técnica de Machine Learning en la
que un agente informético realiza numerosas iteraciones de prueba y error en un entorno dinamico
con el objetivo de aprender una tarea determinada, este tipo de aprendizaje no requiere de datos
estaticos ya que opera en un entorno dindmico en el que los datos y experiencias se obtienen a
partir de diversa interacciones, esto permite diferenciar este tipo de aprendizaje de otros como el
supervisado y el no supervisado en los que es necesario suministrar y preprocesar los datos antes
de entrenar el modelo.

Esto permite que un modelo de Reinforment Learning aprenda una tarea sin necesidad de
supervisién humana, si el incentivo establecido es el adecuado.
El flujo de trabajo de esta optimizacién consiste en los siguientes pasos:
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mochine learning
__A

unsupervised supervised reinforcement
learning learning learning

Figura 5.3: Machine learning. Fuente: [17]

1. Definir un entorno en el que el agente actué incluyendo la interfaz entre el agente y el
entorno; puede ser un sistema real o un modelo de simulacién, este tltimo establece un

primer paso mas seguro que el sistema real.

2. Definir una sefial de recompensa que permitira guiar al agente para cumplir los objetivos
establecidos, este sistema puede ser complicado y requiere de varias iteraciones para lograr

el resultado deseado.

3. Crear el agente que se encarga de llevar a cabo el proceso de optimizacion, para ello es nece-
sario definir su politica (redes neuronales o tablas de buisqueda) y seleccionar un algoritmo
de entrenamiento correcto, este ultimo es determinante ya que la solucién dependeré de el
tipo de algoritmo seleccionado. La mayoria de los algoritmos modernos depende de redes
neuronales ya que permiten obtener buenas soluciones frente a problemas complejos.

4. Entrenamiento del agente hasta lograr ajustar la politica. Es necesario validar la politica
entrenada revisando cada uno de los bloques definidos anteriormente. El tiempo de entre-
namiento de este tipo de sistemas varia mucho en funcién del problema a resolver, para
aplicaciones complejas se utiliza la paralelizaciéon en miltiples CPU, GPU y clusters que
permiten acelerar el proceso.

5. Representacion de la politica entrenada.

El desarrollo de este tipo de sistemas es un proceso iterativo, ya que las decisiones y resultados
de etapas anteriores condicionan las soluciones finales del sistema.

Los modelos de Reinforment Learning tienen numerosas aplicaciones, principalmente estan en-
focados a sistemas de control avanzados, conduccién auténoma, robdtica, calibracion, ....

Al igual que para el caso de los algoritmos genéticos, para Reinforment Learning existe un tool-
box de Simulink que permite facilitar la implementacion de este tipo de optimizacion a través
de diversos bloques; esta implementacién también se puede realizar mediante coédigo de Matlab

o cualquier otro tipo de cédigo de programacion [17].
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Capitulo 6

Implementacion PX4 en Simulink

Una vez se ha establecido un contexto inicial sobre el problema, las herramientas utilizadas y
limitaciones del mismo; el siguiente paso a seguir es el desarrollo del problema.

De entre las posibles soluciones disponibles a la hora de seleccionar un software a utilizar como
base de simulacién del problema, se opta por la opciéon de Simulink, esto permite la obtencién
de un sistema de simulacién mas simple incorporado en su totalidad en el mismo software, de
esta forma se facilita en futuros trabajos la implementacién de los sistemas de auto-tuning. La
primera parte de desarrollo del proyecto, como se ha comentado anteriormente, consiste en la
implementacién del sistema de auto-piloto del controlador PX4.

6.1 Controladores

Los controladores son los encargados de establecer las acciones llevadas a cabo por el auto-piloto
de la aeronave, este sistema se puede dividir principalmente en dos partes que son el controlados
de actitud y el controlador de posicion.

Para llevar a cabo una correcta implementaciéon de los diferentes controladores es necesario apli-
carlos en un tiempo discreto, esto es debido a que en PX4 los controladores no se ejecutan durante
un tiempo continuo, si no que tienen una determinada frecuencia de ejecucién. Para obtener un
modelo lo més similar es necesario que esta implementaciéon sea en discreto, la frecuencia se-
leccionada de ejecucion es: frequency = 0,012[hz]. Para llevar a cabo esta condiciéon se hace
uso de los bloques Zero Order Hold que permite transformar la senial de entrada del bloque
de dindmica de continua a discreta, y First Order Hold que realiza el cambio a la inversa para
que la senial de las superficies de control entre al bloque de dindmica en tiempo continuo.
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Y [Hp X/ p

Zero-Order First Order Hold
Hold

Figura 6.1: Bloques cambio a tiempo discreto y continuo. Fuente: propia

6.1.1 Controlador de posicion

El controlador de posiciéon se encarga de obtener unos angulos de actitud de referencia para la

aeronave y el empuje necesario a partir de unas condiciones predefinidas de la mision a seguir,

estas condiciones viene establecidas por la definicion de la trayectoria.

Este controlador de posicién se divide en tres bloques:
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= Seguimiento de waypoints

Este primer subsistema, dentro del controlador de posicién, es el encargado de obtener unos
valores de referencia (rumbo, velocidad y altitud) a partir la definicion de una trayectoria
mediante una serie de waypoints, estos puntos son definidos por sus coordenadas en un
sistema de referencia NED (sistema de coordenadas centrado en un punto de la superficie
terrestre) el cual se encuentra centrado en el punto de origen del vuelo, para el caso de
vuelo a desarrollar, este punto pertenece a la pista del Aeroclub RC Valencia en Cheste.
Para la determinacion de la trayectoria se hace uso del software QQGroundControl, el cual
permite determinar de manera visual una determinada trayectoria y ofrece la latitud y lon-
gitud de cada uno de los puntos, estos valores se encuentran en un sistema de referencia
LLA (sistema de coordenadas Geodésicas). Para poder llevar a cabo la implementacion es
necesario transformar las coordenadas de los waypoints de LLA a NED, para ello se hace
uso de la funcion lla2ned definida en Matlab, tomando como punto de referencia el comen-
tado en el parrafo anterior.

Una vez la trayectoria ha sido definida, se prosigue realizando la implementacion del sistema
en Simulink, para ello es necesario la utilizacién de dos bloques principales:

El primero de ellos es el bloque Path Manager, este bloque es utilizado para cambiar se-
cuencialmente entre los puntos especificados en la mision cuando se establece que se ha
alcanzado el punto objetivo. Las entradas de este bloque interesantes para el problema a
desarrollar son:

e Pose que establece la posiciéon de la aeronave y su rumbo.

e MissionData esta entrada se define como un bus de datos compuesto por modo, posicién
y parametros de cada waypoint, en funcién del modo que se selecciona, los parametros
de cada waypoint variaran, los modos disponibles son: Takeoff, Waypoint, Orbit, Land,
Return to launch position y Custom.

e isModeDone a través de esta entrada se determina cuando se realiza el cambio de
waypoints.
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e MissionCmd se utiliza en caso de ser necesario un cambio de misién, las posibles
opciones son las siguientes: ejecutar la mision del primer al altimo punto (tipo utilizado
para este problema), quedarse en el punto actuar orbitando, repetir la mision al alcanzar

el punto final o ejecutar el modo Returno to laund position.

e Home establece la posicién del punto de casa con un vector de tres coordenadas en

NED.

Una vez comentadas las entradas de este bloque es necesario explicar que salida proporciona
este bloque:

e MissionParams proporciona un bus de datos de 2z1 en el cual la primera cadena de
datos corresponde al current waypoint y la segunda cadena correspondiente al previus
waypoint, cada una de las cadenas esta formada por el modo, la posiciéon y los para-
metros de cada waypoint; en funcién del modo de la misién el modo y los pardmetros
de los waypoints variara.

Para tener més informacion de la estructura de definiciéon de waypoints al igual que sobre
este bloque se puede encontrar en la ayuda de Matlab.

) Pose
N MissionData )

* *
NisModeDone t MissionParams [
) MissionCmd
) Home

Figura 6.2: Bloque Path Manager. Fuente: propia

El segundo bloque importante de este subsistema es el Waypoint Follower, este bloque es el
encargado de a partir de los waypoints de salida del bloque Path Manager y una distancia
de anticipacion (lookahead distance), proveniente del controlador L1, calcular unos valores
de referencia para que la aeronave siga la trayectoria que une ambos puntos. Los pardmetros
de entrada de este bloque son los siguientes:

e Pose establece la posiciéon y rumbo actual de vehiculo.

o Waypoints establece los waypoints de la trayectoria a seguir, estos puntos estan defini-
dos por un vector de 3 componentes. Esta entrada se obtiene a partir de la salida del
bloque Path Manager.

e LookaheadDistance establece la distancia de anticipacién de los puntos de la trayectoria.
Este valor proviene del controlador L1.
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e Transition Radius este parametro se define internamente en el bloque pero es determi-
nante en el calculo; determina un radio alrededor de los waypoints, cuando la aeronave
se encuentra dentro de ese radio el bloque pasa al siguiente waypoint.

Ya comentadas las entradas se prosigue con las variables de salida del bloque:

e LookaheadPoint se obtiene el proximo punto de referencia a seguir por la trayectoria de
la aeronave, este parametro es utilizado solo con fines de comprobacién de la trayectoria.

e DesiredCourse se define el rumbo de referencia a seguir para conseguir la trayectoria
deseada, este valor esta comprendido entre [—pi, pi.

e DesiredYaw obteniendo un angulo de guifiada deseado, este valor coincide con el
DesiredCourse.

e Status devuelve 0 o 1, cuando se alcanza un waypoint se devuelve 1 en un pulso para
indicar que se pase al siguiente, cuando se han alcanzado todos los waypoints definidos
se devuelve un 1 constante.

Las demés salidas son utilizadas para otro tipo de aplicaciones que para este caso no son
de interés.

Més informacién sobre este bloque se puede encontrar en la ayuda de Matlab.

LookaheadPoint [p
) Pose
DesiredCourse >
*
* DesiredYaw >
« Waypoints
xy.2)
* LookaheadDistFlag >
CrossTrackError >
) LookaheadDistance
Status >

Figura 6.3: Bloque Waypoint Follower. Fuente: propia

Una vez comentados los dos bloques anteriores, se prosigue a mostrar y explicar la imple-
mentacion realizada para obtener las variables de referencia necesarias:

De esta implementacion es necesario explicar los bloques auxiliares a los anteriormente

definidos:

e Funcion waypoints alt: este bloque permite realizar una asignaciéon de la posiciéon de
los waypoints de entrada en una sola matriz de forma wps = [fromW P’ toW P'] y
definir la altitud de referencia como alt = —toW P(3). Para obtener las entradas de
este bloque hay que modificar las salidas del bloque Path Manager seleccionando datos
requeridos (en este caso la posicion).
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Figura 6.4: Bloque Seguimiento Waypoints. Fuente: propia

e Funcién vel: este bloque se utiliza para establecer la velocidad de referencia en ca-
da segmento de la trayectoria, para eso se define un bucle que recorre el numero de
waypoints existentes y termina cuando la posicién de la aeronave sea igual a la del
waypoint actual, esa posicion es la utilizada para establece que la variable de salida de
velocidad sea igual a la velocidad de referencia de ese punto.

e Conexion Waypoint follower-Path Manager: a la hora de realizar esta conexién es ne-
cesario convertir el tipo de dato de salida del bloque Waypoint follower para poder ser
admitido por el bloque Path Manager a su vez para evitar un error de bucle algebraico
hay que introducir un delay, para este caso el valor de este retraso es de %

Una vez comentadas todas las partes de este diagrama se puede comprender correctamente
su funcionamiento, para obtener el cédigo de completo empleado en las funciones se puede
encontrar en el anexo del documento.

= Controlador L1
Una vez obtenidas las variables principales que definen la trayectoria a seguir, se comienza

con la definicién de los sistemas que permiten obtener los dngulos de actitud de referencia
de la aeronave.

El sistema de controlador L1 permite obtener un angulo de alabeo de referencia en funcién
de un rumbo a seguir, el rumbo de la aeronave estimado y la velocidad del vehiculo, estas
variables son dependientes del tiempo, pero a su vez el sistema depende de otras variables
constantes.

Antes de definir las ecuaciones que rigen este tipo de controlador, es interesante conocer los
valores de las constantes, estas se van a expresar en la siguiente tabla:

Los parametros anteriores determinan: LI period el tiempo de giro de la aeronave y
L1 damping establece el amortiguamiento de la trayectoria.

Una vez conocidas las variables constantes, se puede proceder a definir el conjunto de ecua-
ciones que rigen este sistema:
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Variable Valor Unidades

L1 period 25 s
L1 damping 0.7 -

Tabla 6.1: Constantes Controlador L1

L1 period* L1 damping
Pl
L1 distance = L1 _ratio x groundspeed (6.2)

L1 _ratio = (6.1)

La variable L1 distance determina una distancia de anticipacién ante el siguiente punto a
seguir de la trayectoria, esto determina, utilizando el bloque anterior Waypoint Follower,
los puntos de anticipacién de la trayectoria.

K L1=L1 damping®«4 (6.3)

eta = course__sp — course (6.4)

Eta es el angulo que existe entre el rumbo de referencia y el que posee la aeronave en un
instante determinado, este d&ngulo posee un rango de valores de [—pi, pi]. Los valores tanto
de rumbo como de rumbo de referencia tienen un rango de valores igual que el d4ngulo de
diferencia entre ambos , para evitar un calculo erréneo al realizar la resta entre ambos

en el caso en el que tengan signos diferentes, es necesario implementar una funcién que
eta

2%pt?
aplicar la siguiente condicién que si eta > pi entonces eta = eta — 2 * pi de esta forma se
establece que el rango es el requerido. El valor de eta, a su vez se restringe entre [_—sz, %]
evitando de esta forma aceleraciones laterales muy grandes que llevan a giros muy bruscos

calcule el resto de

tras esto para cumplir con el rango de valores de eta es necesario

e inestabilidades.
lateral _accel = L1 _distance  groundspeed® x K _L1 * sin(eta) (6.5)

La ecuacién anterior permite obtener la aceleraciéon lateral necesaria para realizar un giro.
Por ultimo, haciendo uso de todas las ecuaciones anteriores se obtiene que el angulo de
alabeo de referencia esta determinado de la siguiente forma:

lateral _accel

p ) (6.6)

roll _sp = atan(

Con el objetivo de evitar d&ngulos de alabeo excesivos que puedan generar inestabilidades
en el sistema, se establece que dicho angulo tiene un rango de [—50,50](deg). Con todas
estas ecuaciones se puede establecer el esquema de Simulink de dicho controlador.

Total energy control system (TECS)

Una vez es conocida la parte tebrica del desarrollo, se procede con la implementacién en
Simulink.

e Bucle de control de energia total

En primer lugar se procede con la implementaciéon del bucle que comanda la obtencién
de la posicién de la palanca de gases de referencia.
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Figura 6.5: Diagrama Simulink controlador L1. Fuente: propia

El esquema global del sistema es:
La explicacién de este sistema comienza por los bloques de obtencion de la variaciéon

Integrador

Error variacion de energia

-_lm N
D= !
s TECLT_min a . Ratio_underspeed
S S P undersp
KT 3 -
g { b —
n,_. ’ I L d [N A—
T B | L. e s
— -
P
Eon B pd
E ) = TEQL.T mn L
-_’-71 rale_sp) [h_rate_sp o .
TEQL T_ose - Derivadory ganancia FF

Figura 6.6: Diagrama Total Energy Control Loop. Fuente: propia

de energia especifica, tanto la estimada como la de referencia.
Se observan numerosas constantes que definen el sistemas y van ha ser definidas en la
siguiente tabla:

Una vez conocidas las variables constantes, se procede con las variables dependientes
del tiempo que para los bloques iniciales son:

o V_TAS: esta variable se obtiene a partir del modulo de la velocidad en ejes cuerpo
de la aeronave transformada de EAS a TAS aplicando la correccion de altitud.
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Variable Valor Unidades
g 9.81 m/s?

V _error gain 0.2 -

h error gain 0.2 -

h ff gain 0.3 -

load factor correction 15 -
max_climb_rate 5 m/s
min_sink rate 2 m/s

tas error percentage 0.15 -
equivalent airspeed trim 15 m/s
tas_min 10 m/s

T max 1 -

T min 0 -

T cruise 0.6 -

Tabla 6.2: Constantes Total Energy Control Loop

o VTAS sp: esta velocidad es la establecida como referencia en la salida del segui-
miento de waypoints, pero transformada de EAS a TAS.

o h: establece la altitud de vuelo en la que se encuentra la aeronave.

o h_sp: es la altitud de referencia de vuelo, esta variable es obtenida como salida del
seguimiento de waypoints.

o VTAS rate: establece la variacion de velocidad de la aeronave durante la trayec-
toria.

o h_rate: esta variable determina como varia la altitud a partir de la velocidad
vertical.

o h_rate_sp: determina una velocidad vertical de referencia.

o roll_sp: proviene del bloque de seguimiento de waypoints y establece el angulo de
alabeo a seguir.

Estos pardmetros son los utilizados en los bloques de establecimiento de variaciéon de
energia, pero para posteriores célculos son necesarias otras variables:

o ste_rate_max: establece el limite maximo de variaciéon de energia especifica para
los limites maximos de la palanca de gases.

ste_rate_mazx = mazx(maz_climb_rate,107%) x g (6.7)

o ste_rate_min: establece el limite minimo de variaciéon de energia especifica para
los limites maximos de la palanca de gases.

ste_rate_min = max(min_sink _rate,107%) x g (6.8)

o ste_rate_to_throttle: esta variable determina una ganancia para pasar de varia-
cion de energia especifica a posicion de palanca de gases.

1
ste_rate_to_throttle = , (6.9)
- - - ste_rate_max — ste__rate_min
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o ratio_underspeed: establece un valor entre 0 y 1 para determinar una caida de velo-
cidad. La determinacién de este parametro es mas compleja y se realiza a través de

un bloque de funcién de Matlab en el que se implementan las siguientes ecuaciones:

tas_error_bound = tas_error _percentage x equivalent _airspeed_trim  (6.10)
tas_underspeed _soft _bound = tas_error _bound (6.11)

tas_fully underspeed = max(tas_min—tas_error _bound—tas underspeed soft bound,0)
(6.12)

tas_starting to underspeed = maz(tas _min—tas_error bound,tas fully underspeed)

(6.13)

V. _TAS —tas_fully underspeed

mazx(tas_starting to underspeed — tas_fully underspeed, 1076)

(6.14)

ratio_underspeed = 1—

Establecidas las entradas de estos dos bloques, se procede a mostrar los esquemas de
Simulink, el bloque de variacién de energia especifica en el que se establece el sumatorio
de la variacién de energia cinética mas la variacién de energia potencial.

kinetic
V_rate
+
+
Edot
h_rate

- potential

Figura 6.7: Diagrama variacion energia especifica estimada. Fuente: propia

La obtencién de la variacion de energia especifica de referencia difiere ligeramente de
la anterior, el esquema a seguir se establece a continuacion:

Esta variacion esta formada de igual manera de un parte cinética, otra potencial, pero
se le incluye un termino debido a un determinado dngulo de alabeo, esta correcciéon es
utilizada durante giros para compensar la resistencia inducida generada.

Conocidas las variaciones de energia especifica se procede a la parte del controlador, en
ella se pueden diferenciar una parte integral que es la encargada de eliminar el error en
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Figura 6.8: Diagrama variacién energia especifica referencia. Fuente: propia

el caso estacionario, una parte derivativa que es la encarga de evitar oscilaciones, y una
parte proporcional estimada como una ganancia feedforward; este tipo de controlador
es de lazo cerrado.

Comenzado por la parte integral, el esquema obtenido es el siguiente:

[ratio_

[ste_rate_to_throttle]

!

TECL.T_max throttle_max
TECL.T_min throttle_min 4 throttie_integ_state

T_integ

ped

te_rate_to_throttle
ratio_unders

»
throttle_integ_input  throttle_integ _integ_input

Figura 6.9: Diagrama Integrador Total Energy Control Loop. Fuente: propia

Como entrada se toma la resta de la variacion de energia especifica de referencia menos
la variacion de energia especifica de la aeronave.

La entrada es multiplicada por una ganancia KI = 0,05 y por un integrador en tiempo
discreto, esta senal obtenida tiene que ser multiplicada por ste_rate to_throttlex(1—
ratio _underspeed) para introducir que en condiciones de baja velocidad la integracion
sea 0 y transformar una variacién de energia en una posiciéon de palanca de gases. El
bloque de funciéon T integ establece que el integrado solo se propague en la direccién
en la que no satura la el throttle.

Una vez comprendida la accién integral se prosigue con la derivativa, el esquema que
se implementa es el siguiente:
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TECL.KD

4

[ste_rate_to_throttle] - >

Figura 6.10: Diagrama Derivador Total Energy Control Loop. Fuente: propia

La entrada de este sistema, al igual que en el caso anterior, es el error en la variaciéon de
energia especifica; esta entrada es multiplicada por la ganancia derivativa KD = 0,1 y
por la variable que permite transformar de variacién de energia a throttle.

La dltima parte del controlador que queda por explicar es la accién que corresponde
con una ganancia feedforward, esta se modela con un bloque de funcion de Matlab a
partir del cual se predice un valor de palanca de gases. A diferencia de los bloques an-
teriores, la entrada de este pertenece a la variaciéon de energia especifica de referencia,
no al error.

ste_rate

[ste_rate_max] P ste_rate_max
[ste_rate_min] P ste_rate_min

TFF—
TECL.T_max throttle_max 1—Predicted

TECL.T_min P throttle_min
TECL.T_cruise throttle_trim

Figura 6.11: Diagrama ganancia feedforward Total Energy Control Loop. Fuente: propia

Dentro de este bloque se implementan las siguientes funciones:

) throttle max — throttle trim
throttle _above trim_per ste rate = = =

(6.15)

ste_rate_mazx

. throttle trim — throttle _min
throttle below trim per ste rate = = =

- (6.16)
ste_rate_min

Aplicando la condicién que si la variacion de energia especifica de referencia es mayor
o igual a 0 se aplica que:

T FF =throttle_trim + ste_rate x throttle _above trim_per ste_ rate (6.17)
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Si la condiciéon anterior no se cumple se aplica la siguiente ecuacion:

T FF =throttle trim — ste_rate * throttle below trim_per ste rate (6.18)

La salida final del controlador se establece como la suma de las tres salidas de cada una
de las partes que lo componen, obteniendo un valor de palanca de gases de referencia.
Por ultimo, es necesario aplicar una condicién en la que en funcién del ratio underspeed
se aplique una determinada posicién maxima de la palanca de gases, para ello se hace
uso de la siguiente ecuacion:

throttle sp = ratio_underspeed*T max + (1 — ratio _underspeed) «T _sp (6.19)

Esta ecuacion se encuentra implementada en el siguiente bloque:

throttle_setpoint

ratio_undersped

Tmax
Figura 6.12: Diagrama correccién throttle con ratio underspeed. Fuente: propia
Como salida final del bucle de control de energia total se obtiene una posicién de re-

ferencia de la palanca de gases, esta posicion esta limitada en 0 y 1 y se suministrara
como entrada de control al sistema que se encarga de definir la dinamica de la aeronave.

Bucle de control de balance de energia total

Al aplicar el método de energia y desacoplar el sistema, la obtencion del angulo de ca-
beceo de referencia de la trayectoria a seguir se realiza a través del siguiente diagrama
de bloques:

Se observa que la estructura es similar a la de obtenciéon de palanca de gases de refe-
rencia, una primera parte donde se calcula un error de variacién del balance de energia,
al cual prosigue un controlador que es el encargado de ajustar la senal.

Comenzando por las variables de entrada observadas, hay que destacar la incorporacion
de dos nuevas:

o weight spe: factor que indica la cantidad de ponderacién que se aplica al control
de la energia especifica potencial, con un rango de valores de [0, 1].
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Figura 6.13: Diagrama Total Energy Balance Control Loop. Fuente: propia

o weight_ske: factor que indica la cantidad de ponderacién que se aplica al control
de la energia especifica cinética, con un rango de valores de [0, 1].

Estas dos ponderaciones se obtienen del bloque de funcion de Matlab weight, el sistema
parte de un parametro a definir por el usuario pitch speed weight que determina si
el control de cabeceo centra su atencién en eliminar los error en la altura sin importar
lo de velocidad (pitch _speed weight = 0), intenta eliminar el error en la velocidad
(pitch__speed weight = 2), o un caso equilibrado en el que se reducen la misma can-
tidad ambos error sin ser ninguno prioritario (pitch _speed weight = 1), este ultimo
caso es el seleccionado para llevar a cabo las respectivas simulaciones.

Para obtener las variables es necesario tener en cuenta una condicién, si el valor de
ratio_underspeed > 106 la ecuacion a utilizar es:

pitch _speed weight 2 = 2xratio _underspeed+(1—ratio underspeed)xpitch speed weight
(6.20)
Si la condicién anterior no se cumple se establece que: pitch _speed weight 2 =10
Una vez conocido el valor anterior para calcular las variables de interés se hace uso de:
weight spe = 2 — pitch _speed _weight 2 (6.21)
weight ske = pitch _speed weight 2 (6.22)

Al igual que aparecen variables nuevas, también se observan constantes que aun no
han sido definidas:

Tras estas definiciones ya son conocidas todas las entradas del sistema, por lo que se
procede con su anélisis.
Se comenzara como en el caso anterior por la determinacion de la variaciéon del balance

de energia especifica de la aeronave.

En el se encuentran numerosas similitudes con el de variacién de energia especifica, la
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Variables Valor Unidades

pitch max 30 deg
pitch _min -30 deg
vert _accel limit 7 m/s?

Tabla 6.3: Constantes Total Energy Balance Control Loop

1

kinetic

< <
i Tﬁ ;T
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x
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X
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Figura 6.14: Diagrama variacién balance de energia estimado. Fuente: propia

diferencia se centra en la incorporaciéon de las ponderaciones en ambas energias y que,
como se especifica en la parte tedrica del control de energia, el balance se obtiene como
la diferencia entre energia potencial y cinética a diferencia del caso anterior en el que
se sumaban para obtener la energia total.

Prosiguiendo con el célculo de la variacién de balance de energia especifica de refe-
rencia, para ello el esquema implementado es:

Al igual que en el esquema superior, las diferencias con la variaciéon de energia especifi-
ca se encuentran en la incorporaciéon de las ponderaciones y en la resta de las energias
para obtener el balance; también se observa que no se encuentra la correccién en giros
incorporada en la variacion de energia especifica, esto se debe a que el aumento de re-
sistencia inducida se compensa solo con la palanca de gases y no con la determinacién
de angulo de cabeceo de referencia.

Ya se ha establecido la parte inicial del diagrama, lo siguiente a abordar es el contro-
lador formado por tres partes.

La primera de ellas la accién integral esta compuesta por una ganancia, una trans-
formacion de balance a angulo de cabeceo, una limitacién de ese d4ngulo y una acciéon
integral discreta.
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Figura 6.15: Diagrama variaciéon balance de energia referencia. Fuente: propia
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Figura 6.16: Diagrama Integrador Total Energy Balance Control Loop. Fuente: propia

La senal de entrada de esta parte del diagrama corresponde al error en la variacién del
balance de energia especifica, este error es multiplicado por una ganancia KI = 0,1.
El valor requerido de salida es un angulo de cabeceo por lo que es necesario transfor-
mar el error de la variacién de balance energético, para ello se hace uso de la funcién
seb_to_ pitch en la que estan implementadas las ecuaciones:

climb_angle to_seb_rate=V _ TASxg (6.23)

seb_rate_correction

pitch _setpoint = (6.24)

climb_angle to_ seb rate

Para este calculo se asume que:

o La angulo de ascenso sigue el angulo de cabeceo con un retraso lo suficientemente
pequeno para no desestabilizar el sistema.
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o La diferencia entre el angulo de ascenso y el angulo de cabeceo es constante, ex-
cluyendo los efectos transitorios de cabeceo durante las acciones de control o tur-
bulencias.

Tras esto hay que limitar el valor de la parte integral para evitar que el integrador
cambien en la direccién en la que aumente la saturaciéon del cabeceo demandado, esto
se realiza por la funciéon p integ.

La explicaciéon restante se realiza de manera conjunta por la simplicidad de la misma,
el diagrama conjunto de parte derivativa y ganancia feedforward.

TEBCL.KD 1
—|_P +
+ SEB_rate_correction
‘ pitch_setpoint_1f——

[V_TAS] vV TAS seb_to_pitch
— Bdot SP pitch_FF _ > B

pitchdotsp - pitchFF

Figura 6.17: Diagrama Derivador y ganancia feedforward Total Energy Balance Control Loop. Fuente: propia
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La entrada de la parte derivativa corresponde, al igual que la integral, al error en la
variacion del balance de energia; a esta entrada se le aplica una ganancia KD = 0,1.
La parte relacionada con la ganancia feedforward se toma como entrada la variacién
de balance energético de referencia y se multiplica por una ganancia rate ff = 1.

A estas dos salidas hay que aplicar una transformaciéon para pasar a de energia a dngulo
de cabeceo, para ello se hace uso de la funcién antes definida seb to  pitch.
Obtenidas las partes del controlador, se suman obteniendo un angulo de cabeceo de
referencia, esta referencia se limita con un incremento de cabeceo, esto se establece en:

La funcién pitch incre establece un valor del incremento de cabeceo a partir de un
limite de aceleraciéon vertical y velocidad:

vert _accel _limit
max(V_TAS,10-9)

pitch _increment = (6.25)
A este incremento se le aplica un integrador en tiempo discreto. Para establecer los
limites se suma y se resta este incremento al dngulo de cabeceo de referencia, esto se
realiza en la funcién pitch_incre_ lim.

Este angulo final se satura entre las constantes pitch _max y pitch_min, y es el utili-
zado en el posterior control de actitud de la aeronave para obtener la posicion de los
controles.

Con la definicion de este sistema se completa el bloque de control de energia obteniendo
los valores de referencia de palanca de gases del motor y de angulo de cabeceo.
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P pitch_setpoint

‘ pitch_setpoint ——@

pitch_incre_lim Pitch setpoint
pitch_increment

TEBCL.vert_accel_limit P vert_accel_limit

KTs

‘ pitch_increment »
[V_TAS] V TAS pitch_incre z-1

Figura 6.18: Diagrama correccion incremento pitch. Fuente: propia

Con todo esto queda definido al completo el control de posicion.

6.1.2 Attitude control

Una vez es conocida la teoria que determina el esquema se prosigue con la implementacién del
esquema en Simulink:

Bucle externo

=_:“ - Roll_control

e e st

“ Euler rate Bucle interno
[t Dot et e et —_—r

[y —— . ! T

- = pn_on

=g

-
" Pitch_control
]
e

[ D Yaw_control

By vty rate_swetron
B e

Figura 6.19: Diagrama Attitude Control. Fuente: propia

Antes de comenzar con el desarrollo de los bloques es necesario conocer las entradas de este

sistema

= 70ll_sp: &ngulo de alabeo de referencia obtenido del controlador L1.

= pitch _sp: dngulo de cabeceo de referencia obtenido del bucle de control de balance de

energia.
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roll_est, pitch_est, yaw_est: valores de angulos de alabeo, cabeceo, guinada obtenidos del

bloque de dindmica de la aeronave.

wb: variaciéon de angulos de actitud en ejes cuerpo obtenidos del bloque de dindmica de la

aeronave.
V_TAS: velocidad de la aeronave.

VTAS sp: velocidad de referencia obtenida del bloque de seguimiento de waypoints.

Por otro lado existen variables constantes que determinan los valores de control del sistemas,

para esta definiciéon se divide en funcién del angulo que controla:

Variable Valor‘ ‘Variable Valor‘ ‘Variable Valor

tc_roll 0.45 tc_ pitch 0.4 - -
roll ff 0.4 pitch ff 0.4 yaw_ff 0.3
roll P 0.085 pitch P 0.05 yaw P 0.05
roll 1 0.13 pitch 1 0.05 yaw | 0.1
roll D 0 pitch D 0 yaw_D 0

Tabla 6.4: Valores Attitude Control

La explicacion detallada de la implementacién comenzara con los bloques del bucle externo for-

mado por la parte izquierda del diagrama.

o4

= Bucle externo

Esta parte del controlador de actitud esta formada por diferentes bloques de funcion de
Matlab, dicha implementacion es realizada de esa forma para facilitar la utilizacion de las
ecuaciones necesarias.

Comenzado por la funciéon euler rate:

En el interior de esta funcion se realiza el cdlculo de la variaciéon del error de cabeceo utili-

zando las siguientes ecuaciones:

pitch__error = pitch_sp — pitch (6.26)

itch error
j, — bitch_

euler rate_setpoint pitc (6.27)

tc_pitch

La variable tc_ pitch es una ganancia que permite establecer el punto de ajuste de la velo-
cidad de cabeceo.

A la hora de obtener el error en guinada se aplica la ecuacion de giros coordinados comen-
tada con anterioridad, restringiendo el alabeo entre [—abs(roll _sp), abs(roll _sp)].
Conocidas las salidas del bloque anterior se procede con la funcién roll_crtl:

Lo obtenido tras esta funcién es un punto de ajuste de la velocidad de alabeo transformada
a ejes cuerpo, en primer lugar se procede con el célculo del error en el 4ngulo de alabeo:

roll _error = roll _sp — roll (6.28)
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[roll_est] P roll

L

[roll_sp] roll_setpoint

euler_rate_setpoint_yaw —/ [euler_rate_setpoint_yaw]

[pitch_est] pitch
[V_TAS] >—P| airspeed suler_mte
[pitch_sp] pitch_setpoint euler_rate_setpoint_pitch / [euler_rate_setpoint_pitch]

AT.tc_pitch tc

Figura 6.20: Diagrama Euler Rate Setpoint Pitch y Yaw. Fuente: propia

[roll_sp] roll_setpoint

N

[roll_est] roll
[euler_rate_setpoint_yaw] P euler_yaw_rate_setpoint ‘ roll_body_rate_setpoint_raw |—
roll_crtl
AT.tc_roll tc

[pitch_est] pitch

:

Figura 6.21: Diagrama Roll Body Rate Setpoint. Fuente: propia

A este error se le aplica una ganancia para generar un punto de ajuste de velocidad de
alabeo:

roll _error

euler rate_setpoint roll = (6.29)

tc_roll

Este punto de ajuste se encuentra en un sistema de referencia NED y es necesario transfor-
marlo a coordenadas centradas en el cuerpo de la aeronave, para ello se hace uso de:

roll _body rate setpoint raw = euler rate setpoint roll
- - - - - - - (6.30)
—sin(pitch _est) x euler _rate_setpoint _yaw
Este es el punto de ajuste de velocidad de alabeo.
La siguiente funcion a desarrollar es pitch_ crtl.

Este bloque tiene como entrada el punto de referencia de velocidad de cabeceo, dentro se
realiza la transformacion de coordenadas NED a cuerpo, para ello se aplica:

pitch_body rate setpoint raw = cos(roll _est) x euler rate setpoint pitch

(6.31)

+cos(pitch _est) x sin(roll _est) x euler _rate_setpoint yaw
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[pitch_est] >—] pitch

[euler_rate_setpoint_yaw] | euler_yaw_rate_setpoint

‘ pitch_body_rate_setpoint_raw f——
[roll_est]  >—»]rol pitch_crtl

[euler_rate_setpoint_pitch] P euler_rate_setpoint_pitch

Figura 6.22: Diagrama Pitch Body Rate Setpoint. Fuente: propia

Este es el punto de ajuste de velocidad de cabeceo.
El dltimo bloque del lazo externo es la funcion yaw  crtl.

[roll_est] >—p| roll
[pitch_est]  >—] pitch
‘ yaw_body_rate_setpoint_raw f——
. i . yaw_crtl
[euler_rate_setpoint_pitch] P euler_pitch_rate_setpoint

euler_rate_setpoint_yaw

A 4

[euler_rate_setpoint_yaw]

Figura 6.23: Diagrama Yaw Body Rate Setpoint. Fuente: propia

Al igual que la funcién anterior, el punto de referencia de velocidad de guinada ya esta
establecido en la funcién euler rate pero es necesario un cambio de coordenadas, para ello
se hace uso de la transformacion:

yaw body rate setpoint raw = —sin(roll _est) x euler rate setpoint pitch

(6.32)

+cos(pitch _est) x cos(roll _est) x euler _rate _setpoint _yaw

Este es el punto de ajuste de velocidad de guinada.
Con todo lo anterior queda totalmente definido el bucle externo de control de actitud
obteniendo las entradas del bucle interno que se desarrolla a continuacion.

= Bucle interno
El bucle interno del diagrama es el encargado de obtener las deflexiones de las superficies
de control a partir de los puntos de referencia de las velocidades de variacion de los angulos.
Comenzando por la parte superior se observan dos bloques, el primero de ellos corresponde a
las ganancias feedforward de cada uno de los d&ngulos cuya utilidad ha sido antes mencionada

El segundo bloque, llamado Scaler 1, se utiliza para escalar la senial de salida del contro-
lador feedforward con la velocidad para mejorar el rendimiento del control. El diagrama en
este caso es bastante sencillo:
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Figura 6.24: Diagrama ganancia feedforward. Fuente: propia

VTAS_sp

Gy

V_TAS

Figura 6.25: Diagrama Scaler 1 ganancia feedforward. Fuente: propia

Una vez concluida con la parte superior del diagrama se procede con la inferior en la que
se implementa el controlado PI.

El primer bloque que se encuentra es el encargado de obtener el error entre las velocidades
de referencia obtenidas del bucle externo y las velocidades de variacion de los dngulos de la
aeronave, provenientes del bloque de din&mica.

En el segundo bloque se aplican los controladores PI para cada uno de los errores:

» PID(z) »

1) > » PID(z) > »( 1)

L » PID(z) ——P]

Figura 6.26: Diagrama Control PI. Fuente: propia

Los bloques aplicados corresponden a un PID en el que se ha establecido una ganancia
derivativa nula para transformarlo en un PI como se establece en la teoria. Los valores de
cada controlador se han especificado en tablas anteriores.

El dltimo bloque de esta parte corresponde a Scaler 2, al igual que el primero, se utiliza
para escalar la salida del controlador con la velocidad, en este caso es la salida del contro-
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lador PI; la estructura es ligeramente diferente a la anterior
En esta caso las velocidades se encuentran al cuadrado.

PI
P X
2 ) P x »( 1 )
VTAS_sp

Figura 6.27: Diagrama Scaler 2 Control PI. Fuente: propia

La parte final del control de actitud esta formada por dos bloques, el primero de ellos
se llama Miz (Control allocation), este bloque es el encargado de con los comandos de tor-
que deseados de los controles, traducirlos a comandos de actuador que controlan los servos;

para los usos destinados a este proyecto se supone como una matriz identidad:

100
u u

010
0 01 >

Figura 6.28: Diagrama Mix (Control Allocation). Fuente: propia

Matrix ) -
Multiply

MatrixMultiply

Para finalizar con este controlador se encuentra un ultimo bloque en el que se limitan las
acciones de los controles para que las deflexién no sean superiores a las méximas estableci-
das en el bloque de dindmica.

Con esta tltima definicién, el control de actitud queda totalmente definido.

Con todo lo desarrollado anteriormente, el diagrama de controladores esta implementado al com-
pleto en Simulink; resumiendo el sistema, a partir de una trayectoria definida por la posicion
de waypoints y por la dindmica de la aeronave es posible obtener los valores de los controles
necesarios para que el sistema siga la referencia establecida.
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6.2 Validacion Simulink

Tras el desarrollo de la implementacién es necesario realizar una validacién del modelo realizado

para comprobar que el grado de similitud entre ambos es grande y que el modelo de Simulink

pueda ser utilizado para remplazar al de PX4 resolviendo determinados problemas. Este punto

es de especial importancia ya que sin él el modelo implementado no tiene validez ni puede ser

utilizado.

Para realizar esta validacién se requiere de simular ambos modelos y comparar las respuestas

obtenidas de una serie de valores criticos del modelo.

Para la validacién se establece una trayectoria comtn a ambos sistemas, esta trayectoria se define

en QGroundControl, esta trayectoria incluye giros a derecha e izquierda, de mayor y menor radio,

cambios de altitud y cambios de velocidad, para asegurar que la referencia establecida de vuelo

se cumple correctamente en todos los &mbitos. La trayectoria definida es la siguiente:

Figura 6.29: Trayectoria QGroundControl. Fuente: propia

Las altitudes y velocidades de referencia de esta trayectoria son:

Waypoint Latitud NED [m| Longitud NED |m| Altitud [m| Velocidad |[m/s]
1 0 0 25 15
2 203.7 253.2 25 15
3 39.9 414.7 25 15
4 259.8 709.6 37.5 20
) 479.6 1004.6 50 25
6 368.1 1119.7 50 25
7 131.9 823.5 37.5 20
8 -98.7 531.5 25 15
9 459.9 473.1 25 15

Tabla 6.5: Waypoints Trayectoria Validacién
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Con todo esto la trayectoria queda totalmente definida.

6.2.1 Comparacion resultados modelo tmplementado Simulink vs PX),

Como ha sido antes mencionado, la validacién del modelo implementado tiene gran importancia
a la hora de uso, para realizar esta validacién se comparan diferentes variables importantes del
sistema a la hora de realizar una trayectoria y se observan si las seniales que se obtienen de salida
coinciden y si los valores se encuentran en un rango aceptable.

Una observacion a tener en cuenta a la hora de comparar las graficas es que para la senal de PX4
se parte de una posicién en tierra y se realiza un despegue mientras que en Simulink la aeronave
se parte de un vuelo a una altitud y velocidad establecidas, por ese motivo las sefiales iniciales
de algunas variables difieren.

La primera comprobacion a realizar es la mas visual, rapida y facil de observar, consiste en la
representaciéon de la trayectoria en ejes x-y:

Trayectoria x-y
T

600 T T T T
Simulink
PX4
500 - wp1 .
O wp2 O
wp3 Q —
wpd \
400 O wp5 ) : 7
O wpb \o
O wp7 / |
o e Zam
300 O wp9 [ / )
E | ’ ’
200 o : 1
100 - 4 /] S .
0¥ [ -
“ d
-100 I I e I I
0 200 400 600 800 1000 1200

X [m]
Figura 6.30: Validacion Trayectoria x-y. Fuente: propia
A primera vista se observa que el seguimiento de waypoints se realiza correctamente, la tra-
yectoria también es significativamente similar sin producirse sobre-oscilaciones tras los giros o

desplazandose en gran medida de la trayectoria de referencia, aunque si que se observan ligeras
desviacién con respecto a la trayectoria estimada por PX4.
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Los siguientes parametros importantes a observa son el seguimiento de referencia en altitud

y velocidad:

Altitud
60 T T T T T
Simulink
I~ PX4
55 |- / ~— Altitud_sp | 7
50 - —f b\ -
| [ \
[ ] \

45 1‘ .
Easot f - 1
N [

| /
35 [ .
[l
l’:‘:
30 - . ]
—A Y \ ~
| B N\
25
20 | | 1 1 |
0 20 40 60 80 100 120
Tiempo [s]

Figura 6.31: Validacion Altitud. Fuente: propia

Observando la grafica de altitud se puede ver que en general la forma obtenida por ambas res-
puesta es similar pero existen zonas en las que la diferencia notable por lo que requieren de una
explicacion. En la fase inicial del vuelo [0,30] segundos, el modelo de PX4 tiene un pico de altitud
y el modelo de Simulink no, esto es debido a que con PX4 se realiza el despegue de la aeronave
y un ascenso hasta la altitud de referencia mientras que con Simulink se parte de una condicién
en vuelo a una cierta altitud, estas dos definiciones iniciales de misién provocan la diferencia
inicial de las senales. Posteriormente, otras diferencias observables son los ascenso y descensos,
en el caso del modelo de PX4 las altitudes son proporcionadas por QGroundControl, sistema
en el que al establecer una diferencia de altitud entre dos waypoints divide este segmento en
un numero x de subsegmentos para realizar un ascenso gradual que es lo que se observa, en el
caso de Simulink para simplificar la definicion de waypoints los cambios de altitud se dividen
solo en dos segmentos, lo que produce cambios més pronunciados. A parte de dichas diferencias,
lo importante del modelo reside en un buen seguimiento de la referencia que en este caso es

correcto.
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Figura 6.32: Validacién Velocidad. Fuente: propia

La gréafica de velocidad es més confusa que las vistas anteriormente, se observa una gran os-
cilacién de la velocidad obtenida de PX4 aun asi se observa que la tendencia a seguir es similar
a la senial de Simulink y las velocidades de referencia se establecen correctas sin obtener valores
anémalos de velocidades excesivamente grandes o pequena; el error con respecto a la referencia
es asumible teniendo en cuenta el caso en el que esta configurada la parte de navegacion.

El modo de seguimiento de la referencia establecido en el bloque de navegacion pretender seguir
con el minimo error tanto la velocidad como la altitud, por ese motivo la respuesta difiere lige-
ramente de la referencia, en el caso de establecer que se siga fielmente una de las variables, el
sistema se centra en seguir ese valor y se olvida de corregir lo demaés.

Ya conocidas las variables que se encargan de definir la trayectoria de la aeronave y comprobando
que se ajustan tanto a la misién establecida como al modelo de PX4 se puede proceder con los
valores dngulos de actitud de la aeronave.

Como se observa las referencias de control lateral de la aeronave se siguen de manera bastan-
te precisa, lo que comprueba el buen seguimiento obtenido en la grafica de la trayectoria x-y,
el control lateral se encuentra definido por el alabeo y la guinada; por otro lado, centrando la
atencion en el control longitudinal, el seguimiento de la referencia no se realiza tan fielmente
como en los otros dos casos, esto se debe a las diferencias antes mencionadas en las gréficas de
altitud y velocidad entre el sistema PX4 y Simulink en el control de posicién de la aeronave;
aun con estas diferencias se puede observar que la tendencia en cada fase del vuelo es similar,
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Figura 6.33: Validaciéon Actitud. Fuente: propia

para tiempos menores de 60 se producen los ascenso que como se ve para el caso de Simulink
se realizan con dos escalones de dngulo de cabeceo positivos mientas que en el caso de PX4 los
escalones son mayores en niimero pero de menor amplitud; lo mismo se puede observar en la zona
central, entre 60 y 100 segundos, donde para el descenso donde para ambos casos los angulos
de cabeceo son negativos pero el procedimiento seguido de descenso es ligeramente diferente.
Un punto muy notable a primera vista es el desfase entre las senales, este efecto es igualmente
observable en las graficas de trayectoria, altitud y velocidad, y es debido a ligeras diferencias
en el modulo de navegaciéon comentadas previamente, aun asi los d&ngulos obtenidos por ambos
modelos son iguales. Como condicién global se puede observa que para ninguno de los angulos
antes mostrados la senal de salida obtiene valores anémalos, entendiendo por estos dngulos muy

elevados tanto positivos como negativos.

La tultima comprobacién a realizar son las seniales de salida del sistema de controladores, es-
ta parte es de gran importancia ya que es la encargada de suministras al sistemas de dinamica
las actuaciones que tiene que llevar a cabo. Las comparaciones de resultados es la siguiente:

A primera vista se puede ver que los seguimientos de todas las seniales de salida se encuentran
entre unos valores aceptables de palancas de control, estableciendo que un valor de 1 o -1 corres-
ponden con las maximas deflexiones de los controles. Para comentar los resultados se procede de
igual forma que anteriormente, diferenciando entre componentes que determinan fuerzas latera-
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Figura 6.34: Validacion Controles. Fuente: propia

les y los que determinan fuerzas longitudinales; comenzado por la parte longitudinal se pueden
encontrar la deflexion del estabilizador horizontal y la posicion de la palanca de gases, para la
primera variable las deflexiones son muy pequeiias y similares a las de referencia, sin embargo
fijando la atenciéon en la palanca del motor se observan una serie de picos diferentes a los del
sistema de PX4, las anomalias de esta variable se deben a lo antes mencionado en el error de
la altitud y velocidad ya que esta es la encargada, en parte del seguimiento de esas referencias.
Pasando a las componentes longitudinales, el error entre ambas respuestas es pequeno, siendo el
modelo de Simulink fiel al de PX4, la conclusiéon extraible de estas dos graficas es que a la hora
de realizar giros o equilibrar componentes laterales, la superficie que mas acttia son los alerones,
muy por encima del timon de cola en el que las deflexiones son mucho menores. Al observar glo-
balmente las cuatro graficas se ve también el mismo desfase comentando en el punto de angulos
de actitud.

Con todo lo anterior comentado sobre las grafica se llega a la conclusién de que el modelo im-
plementado no es totalmente idéntico al modelo de PX4 pero puede ser utilizado para simular

vuelos en su lugar ya que las referencias se siguen de manera correcta y las diferencias entre
modelos son despreciables para casos generales.
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Capitulo 7

Implementacién auto-ajuste

La segunda parte del proyecto consiste en el desarrollo de una herramienta que permita ajustar
los valores de los controladores de antes de realizar el primer vuelo de la aeronave, de esta forma
es posible realizar un ajuste inicial de dichos valores en tierra a través de simulaciones y luego
terminar el ajuste en vuelo reduciendo los riesgos y el tiempo necesario de pruebas de vuelo.
Antes de comenzar a desarrollar el proceso de auto-tuning es necesario definir como se va a
abordar el problema, en este caso debido a numerosas limitaciones computacionales y de tiempo
la eleccion se ha decantado por realizar una implementacion de un algoritmo genético para realizar
el ajuste de los valores de control. El ajuste también a sido limitado a un ajuste inicamente del
control de actitud de la aeronave.

Una vez realizada una introduccion del procedimiento a realizar se comienza con el desarrollo de
esta implementacion.

7.1 Algoritmo genético

La definicién de algoritmo genético ha sido mencionada con anterioridad, pero aun asi se va
ha volver a comentar brevemente; un algoritmo genético es una técnica de optimizacién basada
en la evoluciéon natural de las especies, esta formado por una poblaciéon de individuos con una
serie de capacidades, estos individuos se relacionan entre ellos o mutan para pasar a la siguiente
generacion, lo que se busca es obtener el individuo que méas adaptado al medio este (los valores
que minimicen la funcién objetivo).

El algoritmo genético a utilizar en este proyecto es el desarrollado por F. Xavier Blasco Ferragud
en "Control predictivo basado en modelos mediante técnicas de optimizacion heuristica. Aplicacion
a procesos no lineales y multivariables” [3].

Para comenzar con la explicacion de la funcién es necesario comentar las variables de entrada
que se requieren:

= gaDat.FieldD define un vector en el que se encuentran los valores maximos y minimo de las
variables, esto define el espacio de busqueda de los valores 6ptimos. Este parametro es de
obligada definicion.
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= gaDat. Objfun constituye la funcién objetivo a minimizar, esta funciéon varia dependiendo
del problema.

= gaDat. NVAR no es definida por el usuario pero establece el nimero de variables a optimizar
(namero de caracteristicas de cada individuo).

= gaDat. MAXGEN define el ntiimero méaximo de generaciones que realiza el algoritmo, si no
esta establece un valor se define por: gaDat. MAXGEN = gaDat. NV AR %20+ 10 .

s gaDat. NIND establece el ntimero de individuos de cada poblacion, si no se define se establece
por defecto: daGat. NIND = gaDat.NV AR * 50.

» gaDat.alfa establece un parametro de cruce lineal de individuos, por defecto se establece a

0.
= gaDat.Pc se refiere a la probabilidad de cruce de los individuos, por defecto es 0.9.

= gaDat. Pm es la probabilidad que tienen los individuos de mutar, se establece por defecto a
0.1.

= gaDat. Objfunpar define parametros adicionales de la funcién objetivo, no es necesario su
definicion.

» gaDat.indini inicializa unos individuos iniciales para la primera poblacién, si no se define
se toman individuos con caracteristicas aleatorias.

Una vez definidas las variables se procede comentando rapidamente el procedimiento seguido para
obtener los valores 6ptimos; la parte més importante de este algoritmo se encuentra desarrollada
por la funcién gaevolution, inicialmente en esta funcién se evalta la funcién objetivo con los
valores de todos los individuos de la poblacion, tras eso se ordenan de menor valor de funcién
objetivo a mayor con la funcién ranking, una vez ordenados se proceden con 3 modificaciones de
estos individuos que permiten generar una nueva generaciéon:

» Seleccion (funcion select): es la encargada de seleccionar los individuos que pasan a la
siguiente generacion, esta selecciéon puede ser realizada por dos métodos:

e Mecanismo de ruleta simple (funcion rws): simula una ruleta dividida en porciones con
los individuos, en funcion del valor de la funcién objetivo la porcién sera més grande
0 méas pequena para cada individuo; finalemente se hace girar la ruleta tantas veces
como individuos se quieran seleccionar para la siguiente generacion.

e Stochastic Universal Sampling (funciéon sus): el mecanismos de ruleta es similar al
anterior, pero la diferencia reside en que ahora no existe un tinico puntero que selecciona
si no tantos como individuos se quieran elegir para la siguiente simulacién por lo que
de un solo giro se seleccionan todos.

» Cruce (funcion lzov): esta funcion es la encargada de mezclar las caracteristicas de los
individuos creando de esta forma otros nuevos diferentes. Esta operacién no se realiza a
todos los individuos si no cada uno tiene una probabilidad de cruce definida anteriormente.

» Mutacion (funcion mutbga): realiza una variacion aleatoria de las caracteristicas de los
individuos de una poblacion, esta variacion se rige por la probabilidad de mutacién definida
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con anterioridad. Esta operacion es complementaria al cruce ya que permite generar nuevas

caracteristicas para los individuos.

Con estas variaciones se produce una nueva generaciéon de individuos mejor adaptados y se vuelve
a repetir el proceso hasta obtener un solucion lo més 6ptima posible. [2]
Con esto queda explicado brevemente el funcionamiento de evoluciéon de este algoritmo.

7.2 Planteamiento del problema

Pasando ahora a centrar la atencién en el problema a desarrollar en este proyecto se comienza
por definir como se va ha plantear el problema, para ello es necesario conocer cuales son las
variables a ajustar.

El auto-tuning planteado centra su atencién solamente en el control de actitud de la aeronave,
este control esta compuesto por 14 variables, un ntimero muy grande para realizar una tnica
simulacion. Partiendo de la premisa anterior y del conocimiento de la poca influencia de la
dindmica lateral en la longitudinal se divide el problema en una primera resolucién solo de los
controles longitudinales, con estos valores se realiza un primer ajuste de la dindmica lateral y
posteriormente tomando los valores obtenidos por en el ajuste de cada dindmica por separado
como iniciales se ajusta el conjunto de todo el sistema para tener en cuenta las influencias entre
ellas.

Esta divisién permite reducir tiempos de simulacién del algoritmo de auto-tuning ya que es
posible simular trayectorias mas simples que reduce el tiempo de simulacién de cada individuo y
tener que ajustar un menor nimero de pardmetros que permite reducir el ntiimero de iteraciones
necesarias.

El sistema completo se implementa en un tnico scrip de Matlab que permite la ejecucién total
de las tres partes y el muestreo de los resultados obtenidos intermedios y finales.

Parametros
) Ajuste longitudinal Ajuste lateral (ajuste ) control de
Referencia parametros laterales Ajuste global actitud
—> (solo fuerzas E— —*| (interferenciasentre |———»

partiendo de la

longitudinales
e ) solucion anterior)

dinamicas)

Figura 7.1: Diagrama planteamiento algoritmo genético. Fuente: propia

La estructura global del sistema viene definida por:
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Figura 7.2: Flujograma sistema algoritmo genético. Fuente: propia

7.3 Funcién objetivo

Una de las partes mas importantes de esta implementacion es la funciéon objetivo, esta es la
condicién a minimizar por el algoritmo genético y permitiendo obtener los mejores valores para
las variables.

Para el caso de estudio el objetivo de la funcién es obtener el error medio cuadratico entre unos
angulos de actitud de la aeronave y su velocidad de variacién con respecto a los resultados obte-
nidos simulando los valores de controlador establecidos por el algoritmo genético.

Antes de comenzar con el desarrollo es necesario conocer en que consiste una funcién que calcula
el error medio cuadratico, el error medio cuadratico mide el promedio de los errores al cuadrado,
es utilizado para medir la cantidad de error que hay entre dos conjuntos de datos, su valor es
siempre positivo siendo el minimo 0 que significa que los dos conjuntos de datos son iguales. Este
error se define por la siguiente férmula:

n

1
ECM = = Y est;—Y )2 1
C n*;( _es _ref;) (7.1)

68



Diseno e Implementacion de un sistema de auto-tuning mediante optimizacién numérica para
autopilotos basados en el stack de control PX4

Siendo n el numero de datos a comparar |[13].

El codigo desarrollado para esta funcién se puede dividir en dos parte claramente diferenciadas.
La primera de ellas es la encargada de definir las dos matrices de valores a comparar, en primer
lugar se asignan los valores de entrada de la funcién a cada una de las variables del sistema a
utilizar en la simulacién y se guardan en el workspace

Posteriormente simula el modelo con las nuevas variables de entrada del algoritmo genético
y se cargan los resultados obtenidos obteniendo de esta forma los valores de referencia y los
estimados.

Una vez se tienen todos los pardmetros obtenidos se procede con el calculo del error medio
cuadréatico, aplicando la formula antes mencionada que lo define, para establecer el sumatorio
se establece un bucle for que calcula el error de cada una de las variables, finalmente los suma
todos obteniendo un error total, este error es el valor que devuelve la funcién objetivo y el que
se debe minimizar por el algoritmo genético.

Para cada parte del problema (longitudinal, lateral y total) se establece una funcién objetivo en

la que se varian las variables a comparar.

7.4 Ajuste dinamica longitudinal

Como se ha comentado en el planteamiento del problema, el ajuste se comienza por las compo-
nentes longitudinales, esta dindmica es gobernada por el &ngulo de cabeceo por lo que establece
que parametros de control seran los necesarios a ajustar en este caso. El resto de parametros de
control correspondientes a angulo de alabeo y guinada se establecen a un valor inicial de 0.
Los parametros a ajustar son los siguientes definidos junto con su rango:

Conocidos los parametros se define la referencia a seguir, esta es establecida como una senal

Parametro Rango

pitch P [0,10]
pitch T [0,10]
pitch_ D [0,10]
tc_ pitch [0.2,1]
pitch_ff [0,10]

Tabla 7.1: Rango valores control pitch

escalon con diferentes cambios de referencia tanto positivos como negativos y de diferentes ampli-
tudes, esto permite un buen ajuste ante diferentes referencias; esta entrada puede ser modificada
a gusto del usuario para modificar la trayectoria a seguir.

También se establece en este caso una senal de entrada de velocidad variable para ajustar el
comportamiento ante este tipo de variaciones.

La posicién de la palanca de gases de establece a un valor de crucero de 0.6 ya que su estable-
cimiento depende del modulo de navegacién y para estas simulaciones se encuentra desactivada
para evitar influencias en el ajuste y simplificar el célculo.

Con las referencias establecidas, es necesario tener en cuenta un ultimo detalle, para evitar ines-
tabilidades laterales, en el modelo de estimacién de la dindmica de la aeronave se desactivan las
componentes de fuerzas y momentos laterales dejando tinicamente las longitudinales.
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Como parametros del algoritmo genético a definir se establece un ntimero de individuos de cada
poblacion de 175 (valor intermedio entre 150-200), y un ntiimero de iteraciones de 50, este valor
de iteraciones se establece por experiencia para evitar un tiempo excesivo de simulacién pero a
la vez obtener un buen resultado. Si se requiere de unos resultados més precisos sin limitacion
temporal se aumentaré tanto el nimero de iteraciones como de individuos.

Con todo lo anterior establecido queda totalmente definida el ajuste longitudinal del sistema.

7.5 Ajuste dindmica lateral

La segunda parte del ajuste de los pardmetros del controlador de actitud corresponde a la dina-
mica lateral de la aeronave gobernada por los d4ngulos de alabeo y guinada.

Los parametros de control a ajustar y sus rangos se determinan en la siguiente tabla:

Para este caso no se puede desacoplar el sistema ya que la influencia de la dindmica longitudi-

Parametro Rango ‘ ‘ Parametro Rango
roll P [0,10] yaw P [0,10]
roll 1 [0,10] yaw I [0,10]
roll D [0,10] yaw D [0,10]
tc_roll [0.2,1] - -
roll ff [0,10] yaw _ff [0,10]

Tabla 7.2: Rango valores control roll y yaw

nal en la lateral es elevada, en el modelo de estimaciéon de dindmica se vuelven a conectar las
influencias de las fuerzas y momento laterales. Para los pardmetros de control de la dindmica
longitudinal se toman los obtenidos en el ajuste anterior.

Para ajustar los parametros se requiere de una referencia a seguir, para este caso se establece
un senal escalon para el dngulo de alabeo, esta referencia esta compuesta por angulos de alabeo
positivos, negativos y de diversas amplitudes, para que el ajuste sea lo mejor posible. Las demés
variables (dngulo de cabeceo, velocidad y posicion de la palanca de gases) se establecen constan-
tes en el tiempo, en el caso del angulo de cabeceo nulo.

Para el algoritmo genético de este ajuste se establecen los mismos valores de las variables de en-
trada que para el caso anterior; para este ajuste el nimero de variables es mayor por lo que serian
necesarias més iteraciones que en el ajuste longitudinal, pero para evitar un tiempo excesivo se
establece igual. Otro cambio con respecto al caso longitudinal se encuentra en la funcién objetivo
del sistema en la que ahora se han modificado las entradas correspondiendo a los parametros de
control de la dindmica lateral y las componentes del error..

70



Diseno e Implementacion de un sistema de auto-tuning mediante optimizacién numérica para
autopilotos basados en el stack de control PX4

7.6 Ajuste global

El dltimo paso del proceso del auto-tuning consiste en un ajuste conjunto de dindmica lateral
y longitudinal partiendo como poblaciéon inicial los valores de los pardmetros obtenidos en las
simulaciones anteriores, con este ajuste total se pretende tener en cuenta las influencias entre
dinamicas para obtener los parametros finales del sistema.

En este ajuste final se establecen variaciones en las referencias tanto en el angulo de alabeo como
en el de cabeceo y en la velocidad, tomando conjuntamente las senales establecidas para cada
caso, el valor de la palanca de gases se mantiene constante, ya que como se ha explicado en el
ajuste longitudinal esta parametro se define en el control de posicidén que para el caso de estudio
se encuentra desactivado.

Con las referencias establecidas, la siguiente modificacién se encuentra en la funcién objetivo en
la que se toman las 14 variables de los controladores como entrada y las variables con las que se
calculan el error son édngulos de cabeceo y alabeo y velocidades de variacion de alabeo, cabeceo
y guiniada.

El ntmero de iteraciones e individuos por poblacién es el mismo que en los casos anteriores
al tratarse de un caso final, estos niimeros aumentaran o disminuiran en funcién del grado de
influencia entre la dindmicas.

El codigo completo de la funcién se muestra en el anexo del documento.

7.7 Interfaz grafica

Una vez el sistema implementado es el correcto, se puede realizar una interfaz grafica que permita
obtener un planteamiento y visualizacién de los datos méas visual que el observable a través de
un scrip de Matlab.

La interfaz grafica esta compuesta por seis apartados:

1. Definicién de variables de entrada: se establecen como entrada las referencias a seguir como
senales escalon definiendo el tiempo de cambio y la amplitud de la senal. También se definen
las iteraciones y el ntumero de individuos de cada ajuste.

2. Resultados ajuste longitudinal: graficas y tablas con los parametros de control longitudinales
y seguimiento de referencias.

3. Resultados ajuste lateral: graficas y tablas con los parametros de control laterales y segui-
miento de referencias.

4. Resultados numéricos de ajuste global: tablas con los resultados de los parametros de control
totales del sistema de actitud.

5. Resultados graficos de los parametros de control de ajuste global: graficas con la evolucién
de los parametros de control con las iteraciones.

6. Resultados graficos seguimiento de referencia: graficas de seguimiento de referencias con los
pardmetros obtenidos del ajuste global.
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(4] MATLAB App — a X
D lateral global graficos global R actitu >
Definicion de variables
TiempoRoll |01 13 55779915 _ Individuos longitudinal [:]
Amplitud Roll | 00202000 " lteraciones fongitudinal | 1]
Tiempo Pitch 01 1 10102020 3030 Individuos lateral l:
Amplitud Pitch Meraciones lateral | 1]
Tiempo Velocidad indviduos Glopal | 1]
Ampiitud Velocidad lteraciones Global | 1]
Simulando ...
Figura 7.3: Interfaz: Definicién variables. Fuente: propia
[4] MATLAB App - m] X
D lateral global gréficos global actitu >
Resultados Ajuste Longitudinal
. Parametros de control Error
pitch_P 1
pitch_I
5 pitch_D
tc_pitch 0
pitch_ff
0 -1
1 12 14 16 18 2 1 12 14 16 18 2
Iteraciones Iteraciones
Angulo cabeceo Velocidad Cabeceo
10 - 20
g =]
_ Te =
g5 =
= 20
= s
2, -
= S0
o
-5 -20
0 20 40 60 80 20 40 60 80
Tiempo [s] Tiempo [s]
Pitch_P_ite Pitch_D_ite Pitch_|_ite tc_Pitch_ite Pitch_ff_ite Error_iteraciones
23433 9.9781 0.1149 0.5453 1.2786 5.5076e-04
23433 9.9781 0.1149 0.5453 1.2786 5.5076e-04
Pitch_P Pitch_I Pitch_D tc_Pitch Pitch_ff Error
23433 9.9781 0.1149 0.5453 1.2786 5.5076e-04

Figura 7.4: Interfaz: Resultados ajuste longitudinal. Fuente: propia
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[4 MATLAB App - (u] X

Definicio i itudi R lateral a global graficos pard global actitu >

Resultados Ajuste Longitudinal

10 Parametros Control Roll - Parametros Control Yaw 15 Error
roll_P yaw_P 1
roll_l [~ yaw_|
roll_D yaw_D 0.5
5 te_roll 5 yaw_ff 0
roll_ff |-
-05
0 0 -1
1 12 14 16 18 2 1 12 14 16 18 2 1 12 14 16 18 2
Iteraciones lteraciones Iteraciones
Angulo alabeo Angulo guiiiada Velocidad alabeo Velocidad guifiada
30 100 — 40
= — est = - Ed 20 >
@ 10 o =, \ =
= ] = 50 A\ ° 0 2
30 H 5 g
3 s =
-10 520 :
= >
-20 0 -40
20 40 60 80 0 20 40 60 80 0 20 40 60 80 0 20 40 60 80
Tiempo [s] Tiempo [s] Tiempo [s] Tiempo [s]
Roll_P_ite  |Roll_I_ite Roll_D_ite |tc_Roll_ite |Roll_fi_ite |Yaw_P_ite |Yaw_l_ite Yaw_D_ite |Yaw_ff_ite Error_ite
7.7560 9.1684 0.1967 0.6349 3.1450 9.7847 9.9334 0.2680 1.4988 0.0045
7.7560 91684 0.1967 0.6349 3.1450 9.7847 99334 0.2680 1.4988 0.0045
Roll_P Roll_I Roll_D tc_Roll Roll_ff Yaw_P Yaw_| Yaw_D Yaw_ff Error
7.7560 9.1684 0.1967 0.6349 3.1450 9.7847 99334 0.2680 1.4988 0.0045
Figura 7.5: Interfaz: Resultados ajuste lateral. Fuente: propia
[4] MATLAB App - [m] X
Definicio i itudi lateral 4 global gréaficos para global actitu >
Resultados parametros ajuste global
Roll_P_ite |Roll_l_ite  |Roll_D_ite |tc_Roll Roll_ff_ite
5.3848 3.0674 0.1809 0.6560 2.8481 Roll_P Roll_l Roll_D tc_Roll Roll_ff
5.3848 3.0674 0.1809 0.6560 2.8481
5.3848 3.0674 0.1809 0.6560 2.8481
Pitch_P_ite |Pitch_I_ite |Pitch_D_ite |tc_Pitch_ite |Pitch_ff_ite
Pitch_P Pitch_I Pitch_D tc_Pitch Pitch_ff
22897 4.9061 0.0222 0.6643 1.5746
2.2897 4.9061 0.0222 06643 1.5746
22897 4.9061 0.0222 0.6643 1.5746
Yaw_P Yaw_| Yaw_D Yaw_ff
Yaw_P_ite Yaw_|_ite Yaw_D_ite Yaw_ff_ite 27887 72698 0.0052 18174
27887 7.2698 0.0052 1.8174
27887 7.2698 0.0052 1.8174
Error
0.0055
Error_ite
0.0055
0.0055

Figura 7.6: Interfaz: Resultados parametros ajuste global. Fuente: propia
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[4] MATLAB App — (] X
Definicion variables lateral global graficos global actitu >
Resultados graficos parametros ajuste global
G Parametros Control Roll : Parametros Control Pitch
roll_P pitch_P
5 ol | 4 pitch_I
roll_D pitch_D
4 tc_roll 3 —— tc_pitch
roll_ff pitch_ff
3
2
2
1 1
0 0 - - - -
1 12 14 16 18 2 1 12 14 1.6 18 2
Iteraciones Iteraciones
8 Parametros Control Yaw 15 Error
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6 yaw_D
ff
I os
4
0
2 05
0 -1
1 12 14 16 18 2 1 12 14 16 18 2
lteraciones Iteraciones
Figura 7.7: Interfaz: Resultados graficos parametros ajuste global. Fuente: propia
{4 MATLAB App — a X
<1 lateral global graficos global | Ri actitud global
Resultados actitud ajuste global
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Figura 7.8: Interfaz

: Resultados actitud ajuste global. Fuente: propia



Capitulo 8

Resultados

Como apartado final del proyecto desarrollado se exponen los resultados obtenidos del proceso,
principalmente en esta secciéon se van a comentar las soluciones obtenidas del auto-tuning de
valores para los diferentes controladores.

Partiendo del primer caso, el ajuste de la dindmica longitudinal ha resultado en los siguientes
parametros de control:

Parametro Valor estimado

pitch P 2.3433

pitch I 9.9781

pitch_ D 0.1149

tc_ pitch 0.5453

pitch ff 1.2786
Error 5,5076 x* 104

Tabla 8.1: Valores estimados control pitch

Al igual que los valores final también es interesante observar si el modelo se encuentra estabiliza-
do a los valores finales para ello es necesario conocer su evolucién con a lo largo de las iteraciones.

De las representaciones de estas variables se observa una buena convergencia de los resultados
a un valor final junto con una disminucién del error hasta un valor significativamente pequeno.
Con esto se comprueba que el nimero de iteraciones e individuos seleccionados es correcto para

obtener un buen resultado.
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Figura 8.1: Iteraciones parametros pitch. Fuente: propia
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Figura 8.2: Error longitudinal. Fuente: propia
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Otra buena comprobacién a realizar es si se realiza un buen seguimiento de la referencia es-

tablecida por parte de las seniales estimadas.

10

w

Pitch [deg]

o

-5

20

10

Pitch rate [deg/s]
o

Angulo cabeceo
h _

ref
est

"‘ -
1 L 1 1 1 1
10 20 30 40 50 60 70
Tiempo [s]
Velocidad cabeceo
T T T T T T
ref
est
(' r
1 1 1 1 |
10 20 30 40 50 60 70
Tiempo [s]

Figura 8.3: Comparacion referencias longitudinales. Fuente: propia

Estas dos graficas son de gran importancia porque permiten observar como se va ha realizar el

seguimiento de la referencia, en este caso para el angulo de cabeceo. En ambas representaciones

se observa un fiel seguimiento de la senal de referencia, sin producirse sobre-oscilaciones en la

senal, con un error de establecimiento aproximadamente nulo y un tiempo de establecimiento

pequeno. Estas caracteristicas determinan como de brusco es control aplicado, en funcion de las

aplicaciones del vehiculos seran necesarios unos requerimientos de control u otros.

Con esto el ajuste longitudinal queda comentado y se proceden con los resultados del ajuste

lateral.
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Los valores de control obtenidos para este ajuste son los siguientes:

Parametro Valor estimado ‘ ‘ Parametro Valor estimado
roll P 7.7560 yaw_P 9.7847
roll I 9.1684 yaw | 9.9334
roll D 0.1967 yaw_D 0.2680
tc_roll 0.6349 - -
roll ff 3.1454 yaw _ff 1.4988
Error 0.0045

Tabla 8.2: Valores estimados control roll y yaw

Roll_P tc_roll
8 T T = T
\ A
il —\ /
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0 10 20 30 40 50 60 0 10 20 30 40 50 60
lteraciones lteraciones
Roll_I Roll_ff
10 at - . - . R ; -
[\A Ay e 35f \
[NMY [ e
|l H n ‘ I' | l'f’ \ - .
& I [\ L ) VYV VA A—
N 3rd W | [
T v l”l
6 | 1 1
' : : - 25 : - :
0 10 20 30 40 50 60 0 10 20 30 40 50 60
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Roll_D
06 ll
04 l
0.2} ‘ \ e EL S —
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0 LA’A';“ l‘._._JI v 1 "
0 10 20 30 40 50 60
lteraciones

Figura 8.4: Iteraciones pardmetros roll. Fuente: propia

Las representaciones de las pardmetros de control sirven como comprobacién de convergencia de
las soluciones, observando las graficas se puede ver que esta comprobacion es correcta obteniendo
un valor para cada control aproximadamente convergido. Otro parametro a destacar reside en
la apariciéon de un error mayor que en el caso longitudinal, esto se debe a un mayor ntimero de
variables que contribuyen al error lo que hace que la suma total sea més elevada.

78



Diseno e Implementacion de un sistema de auto-tuning mediante optimizacién numérica para
autopilotos basados en el stack de control PX4
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Figura 8.5: Iteraciones pardmetros yaw. Fuente: propia
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Figura 8.6: Error lateral. Fuente: propia
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También es interesante observar como se realiza el seguimiento de la referencia.

Angulo alabeo
20 T T T 7 T T T
—_ / \ ref
o 7 | \
Q / \ | \ est
N 7 N N : |
3 '\ - ‘\ /
3 N’
.20 1 L 1 1 1 ) S
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Angulo guifada
100 T T T T — T 1
'a /7’,”‘ o~ - - -
g — —— R e — /-/.
% w g —
>
. 1 | 1 1 . |
] 10 20 30 40 50 60 70
Tiempo [s)
Velocidad alabeo
w 0 T T T T T T
: \ N =2
= N
2 oA Vv Vv - — §
: o
00: ~50 1 1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60 70
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T T 1 T

_(-L_kr__(’u‘;ﬁ L 7 \— \?h_ P,_‘ -

w

w
1

1 1 1
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7 )

Figura 8.7: Comparacion referencias laterales. Fuente: propia

Las conclusiones obtenidas de estas graficas son similares a las del caso longitudinal, el segui-
miento de la referencia es correcto sin sobre-oscilaciones y con un error de establecimiento muy
pequeno; por lo que se puede concluir que el ajuste realizado es correcto. De este esquema puede
llamar la atencion la grafica del angulo de guinada ya que no existe referencia, esto se debe a
que la velocidad de guinada se obtiene por la férmula de giro coordinado y no por el error entre
adngulo de guinada de referencia y el estimado.
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Una vez realizas las primeras estimaciones de los parametros de control por separado se ajustan
conjuntamente para observar influencias entre dinamicas.

Parametro Valor est. | Parametro Valor est. | Parametro Valor est.

roll P 5.3848 pitch P 2.2897 yaw_P 2.7887

roll 1 3.0674 pitch 1 4.9061 yaw I 7.2698

roll_D 0.1809 pitch_ D 0.0222 yaw_D 0.0052

tc_roll 0.6560 tc_ pitch 0.6643 - -

roll ff 2.8481 pitch ff 1.5746 yaw _ff 1.8174
Error 0.0055

Tabla 8.3: Valores estimados control final

. Roll_P_final ; tc_roll_final
| |
6 | —1 N\ A ——
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|| 1 | ‘4 I
4 [ |
| — A
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0 10 20 30 40 50 60 0 10 20 30 40 50 60
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10 [ | 10
— \ |
[ VI ‘\ ",
| h [ 8 \
| [ Il \
5 | i . 1\
Il W =
V 4 | L A
— J N o
0 -
0 10 20 30 40 50 60 0 10 20 30 40 50 60
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|
|
04 I
J— | /)
[ — |
02t/ \ ~A TN A
/ Vy ; —
0 ! N
0 10 20 30 40 50 60
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Figura 8.8: Iteraciones parametros roll finales. Fuente: propia

Como en los casos anteriores se estudia la convergencia, para este ajuste final la estabilidad de
alguno de los controles no es tan clara como en los casos anteriores, para observar una mejor
convergencia serfan necesarias un mayor ntmero de iteraciones para terminar de ajustar mas
fielmente el sistema. Aun asi la respuesta obtenida se puede tomar como correcta ya que el error
es pequeno y aproximadamente estabilizado, el valor es mayor a los anteriores porque tiene un
mayor ntamero de contribuciones.
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Figura 8.9: Iteraciones parametros pitch finales. Fuente: propia
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Figura 8.10: Iteraciones parametros yaw finales. Fuente: propia
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Figura 8.11: Error global. Fuente: propia

Observando finalmente el seguimiento de las referencias con los parametros globales:

Angulo alabeo final
T T
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Figura 8.12: Comparacion referencias en dngulos. Fuente: propia
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Figura 8.13: Comparacioén referencias en velocidades. Fuente: propia

Para finalizar, el seguimiento de las referencias globales, al incorporar variaciones tanto en an-
gulo de alabeo como de cabeceo, se realiza de forma fiel al igual que en los casos de desacople
del sistema. Una conclusién global del sistema ya desarrollada en el comentario longitudinal es
el tipo de respuesta obtenida, en este caso es una respuesta rapida que pretende alcanzar lo
més rapido posible el nuevo valor de referencia, esto provoca que las acciones sean muy bruscas,
dependiendo de la aplicacién esto sera bueno o malo.

Con todo lo desarrollado anteriormente se verifica el correcto funcionamiento de ajuste del sis-
tema implementado de auto-tuning.

El co6digo completo de este sistema se puede encontrar en el anexo del documento.
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Para terminar de verificar los datos anteriores se realizan varias simulaciones con los resulta-
dos anteriores.

En la primera de ellas se compara el modelo de PX4 con ambos valores de controladores para
observar como varia la trayectoria con el nuevo ajuste y verificar el seguimiento de las referencias
en el modelo global:

500 I T T T T
PX4_auto-tuning O
PX4 | C
wp1 o
wp2 N 1
400 wp3 \‘".,\ y, L~ ~ . -
wp4 \\ /
wps \ 1l
| , I
300 |- wps / -
wpd /1 7 /
. ‘ l 7/
E 200} \ -
= S .
/
100 |- | -1
/ /
/ '.‘l‘l
0 -
' /
100 1 1 | I 1
0 200 400 600 800 1000 1200
x [m]

Figura 8.14: Trayectoria PX4 vs PX4 auto-tuning. Fuente: propia

Observando los resultados, se puede ver una gran relaciéon entre ambas trayectorias, las diferen-
cias se deben, a como ha sido antes mencionado, el modelo ajustado por el sistema de auto-tuning
establece un control méas brusco ante respuestas por ese motivo los giros se realizan con anterio-
ridad ya que en el instante en el que se cambia de waypoint intenta seguir lo antes posible al
siguiente, al igual que en los ascensos y descensos la pendiente es ligeramente méas pronunciada.
Aun asf se observa que en el modelo de auto-tuning se producen menos oscilaciones lo que lleva
a un mejor seguimiento de la referencia y un control mas robusto.
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Figura 8.15: Altitud PX4 vs PX4 auto-tuning. Fuente: propia
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Figura 8.16: Velocidad PX4 vs PX4 auto-tuning. Fuente: propia

La segunda comprobacion ha realizar se centra en una comparaciéon entre los resultados ob-
tenidos por el modelo implementado de Simulink y el modelo de referencia de PX4 estableciendo
en ambos los parametros de control obtenidos mediante el proceso de auto-tuning. Las graficas

obtenidas son:
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Figura 8.17: Trayectoria Simulink auto-tuning vs PX4 auto-tuning. Fuente: propia
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Figura 8.18: Altitud Simulink auto-tuning vs PX4 auto-tuning. Fuente: propia

87



Diseno e Implementacion de un sistema de auto-tuning mediante optimizacién numérica para
autopilotos basados en el stack de control PX4

Velocidad
35 T T T T

PX4_auto-tuning
Simulink_auto-tuning

30 | h I

N N
o [6)]
T T

Velocidad [m/s]
o

—_
o
T

L

0 | ’I L 1 I 1 I I
-20 0 20 40 60 80 100 120 140

Tiempo [s]

Figura 8.19: Velocidad Simulink auto-tuning vs PX4 auto-tuning. Fuente: propia

Obviando las diferencias entre los modelos establecidas en el punto de validacién del sistema
implementado en Simulink, se observan que las referencias se siguen correctamente en todos los
casos obteniendo aproximadamente los mismos resultados con ambos modelos.

Como conclusién global de este apartado, se ha logrado obtener un sistema que permite estimar
los parametros de control de actitud de una determinada aeronave con un sistema de auto-piloto
PX4 mediante optimizacion global. Este proceso es realizado en tres fases permitiendo disminuir
el tiempo necesario y se establece una validacién comparando las soluciones con diferentes casos.
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Conclusiones

9.1 Conclusiones

El objeto principal del proyecto era el desarrollo de un sistema de auto-tuning del control de
actitud de un auto-piloto PX4 mediante optimizaciéon global. Para llevar a cabo este desarrollo se
opto por la implementacion del sistema de control al completo (control de posiciéon y de actitud)
en un esquema de Simulink permitiendo obtener un tnico sistema se simulacién de trayectorias
al incorporar el diagrama de estimaciéon de la dindmica. Con esto se obtiene un sistema de control
equivalente a PX4 pero implementado en Simulink facilitando la tarea de aplicaciéon de métodos
de auto-tuning.

Para cumplir el objetivo principal del proyecto de obtener un sistema de auto-tuning se hace
uso de una optimizacién global a partir de algoritmos genéticos, este sistema de optimizaciéon se
encuentra definido en Matlab por lo que gracias a la implementacién del sistema de control en
Simulink la conexién entre ambos se realiza de manera rapida y sencilla, obtenido en sistema
robusto.

Todos los sistemas implementados requieren de sus respectivas validaciones para comprobar que
en todos los casos los modelos son correctos y equivalentes a los de referencia, por este motivo se
comprueba tanto la implementaciéon en Simulink de PX4 como las soluciones del auto-ajuste de
los parametros de control, concluyendo en ambos casos que las soluciones obtenidas se pueden
tomar como correctas.

Para finalizar el proyecto, se destaca que se han cumplido todos los objetivos establecidos al
inicio del proyecto, concluyendo con un sistema de auto-tuning que es capaz de ajustar el control
de actitud de una determinada aeronave.

89






Capitulo 10

Anexo

10.1 Objetivos del desarrollo sostenible agenda 2030

Objetivos de Desarrollo Sostenibles Alto Medio Bajo No Procede

ODS 1. Fin de la pobreza X

ODS 2. Hambre cero X

ODS 3. Salud y bienestar X
ODS 4. Educacién de calidad X

ODS 5. Igualdad de género X
ODS 6. Agua limpia y saneamiento X

ODS 7. Energia asequible y no contaminante X
ODS. 8 Trabajo decente y crecimiento econémico

"

ODS 9. Industria, innovacién e infraestructuras X

ODS. 10 Reduccién de las desilguadas b
ODS 11. Ciudades y comunidades sostenibles
ODS 12. Produccién y consumo responsables

ODS 13. Accién por el clima
ODS 14. Vida submarina

ODS 15. Vida de ecosistemas terrestres

ODS 16. Paz, justicia e instituciones solidas X

I I R T

ODS 17. Alianzas para lograr objetivos X

Tabla 10.1: Caption

Este proyecto se relaciona en mayor medida con el ODS 9. Industria, innovacion e infraestructu-
ras, ya que supone un desarrollo en el mundo de los UAVs que pueden ser implementados para
diversas aplicaciones tecnolégicas optimizando los trabajos.
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10.2 Funciones variables de entrada

function [ste_rate_to_throttle,ste_rate_max,ste_rate_min] = ste(max_climb_rate,min_sink_rate)
% Cambio de ste_rate a throttle

g = 9.81;

ste_rate_max = max(max_climb_rate,10"-6)*g;

ste_rate_min = -max(min_sink_rate,10"-6)*g;

ste_rate_to_throttle = 1/(ste_rate_max-ste_rate_min);
end

Figura 10.1: Funcién ste

function airspeed_rate_output = V_rate(ste_rate_max,ste_rate_min,V_TAS,airspeed_rate)
% Limitacion variacion velocidad (aceleracion)

max_tas_rate_sp = @.5*ste_rate_max/max(V_TAS,10"-6);

min_tas_rate_sp = 0.5%ste_rate_min/max(V_TAS,10"-6);

airspeed_rate_output = min(max(airspeed_rate,min_tas_rate_sp),max_tas_rate_sp);
end

Figura 10.2: Funcién V_rate

function [weight_spe,weight_ske] = weight(ratio_undersped,pitch_speed_weight)
% Factores ponderacion balance de energia
pitch_speed_weight = min(max(pitch_speed_weight,8),2);

if ratio_undersped>18"-6
pitch_speed_weight = 2*ratio_undersped+(1-ratio_undersped)*pitch_speed_weight;
end

weight_spe = min(max(2-pitch_speed_weight,0),1);
weight_ske = min(max(pitch_speed_weight,8),1);
end

Figura 10.3: Funcion weight

function ratio_undersped = ratio_underspeed(tas_error_percentage,equivalent_airspeed_trim,tas_min,tas)
% Ratio underspeed

tas_error_bound = tas_error_percentage*equivalent_airspeed_trim;

tas_undersped_soft_bound = tas_error_bound*equivalent_airspeed trim;

tas_fully_undersped = max(tas_min-tas_error_bound-tas_undersped_soft_bound,®);
tas_starting_to_undersped = max(tas_min-tas_error_bound,tas_fully undersped);

ratio_undersped = 1-((norm(tas)-tas_fully_undersped)/max(tas_starting_to_undersped-tas_fully_undersped,16”-6));
end

Figura 10.4: Funcién ratio underspeed
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function [course, gndspeed] = cour_gnds(vxyz)
% Rumbo estimado y groundspeed

vx = vxyz(1);

vy = vxyz(2);

course = atan2(vy,vx);
gndspeed = norm([vx,vy]);
end

Figura 10.5: Funcién cour gnds

10.3 Funciones Control de posicion

10.3.1 Seguimiento waypoints

function [wps, alt]= waypoints_alt(toWP, fromwWP)
% Waypoints y altitud de referencia

wps = zeros(2,3);
wps = [fromWP'; toWP'];
alt = -toWP(3);
end
Figura 10.6: Funcién waypoints_alt
function velocidad = vel(Vcruise, current_wp,poswp,nwap)

% Velocidad de referencia
velocidad = Vcruise(1l);
for i = l:nwap
if current_wp(1) == poswp(i,1)
velocidad = Vcruise(i);
end
end

Figura 10.7: Funcién vel

10.3.2 Total Energy Control Loop

function T_FF = T_predicted(ste_rate,ste_rate_max, ste_rate_min, throttle_max, throttle_min, throttle_trim)

% Throttle predecido

throttle_above_trim per_ste_rate = (throttle_max - throttle_trim)/ste_rate_max;
throttle_below_trim_per_ste_rate = (throttle_trim - throttle_min)/ste_rate_min;

if ste_rate >= 10"-6

T_FF = throttle_trim + ste_rate*throttle_above_trim_per_ste_rate;
else

T_FF = throttle_trim - ste_rate*throttle_below_trim_per_ste_rate;
end

Figura 10.8: Funcion T predicted
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function throttle_integ state = T_integ(throttle_max,throttle_min, throttle_integ_input)
% Limitacion integrador throttle
if throttle_integ_input >= throttle_max
throttle_integ_input = min(@,throttle_integ_input);
elseif throttle_integ_input<= throttle_min
throttle_integ_input = max(@,throttle_integ_input);
end
throttle_integ_state = throttle_integ_input;
end

Figura 10.9: Funcién T _integ

10.3.3 Total Energy Balance Control Loop

function pitch_setpoint_1 = seb_to_pitch(SEB_rate_correction,V_TAS)
% Balance de energia a pitch
g = 9.81;

airspeed_for_seb_rate = 15;
if V_TAS > 10"-6
airspeed_for_seb_rate = V_TAS;

end
climb_angle_to_SEB_rate = airspeed_for_seb_rate*g;

pitch_setpoint_1 = SEB rate_correction/climb_angle_to_SEB rate;
end

Figura 10.10: Funcién seb_to_pitch

function pitch_integ state = p_integ(pitch_max,pitch_min,pitch_integ_input)
% Limitacion integrador pitch
if pitch_integ_input >= pitch_max
pitch_integ_input = min(pitch_integ_input,9);
elseif pitch_integ_input <= pitch_min
pitch_integ_input = max(pitch_integ_input,9);
end
pitch_integ_state = pitch_integ_input;
end

Figura 10.11: Funcién p_integ

function pitch_increment = pitch_incre(vert_accel limit,V_TAS)
% Incremento de pitch

pitch_increment = vert_accel limit / max(V_TAS,18"-6);

end

Figura 10.12: Funcién pitch incre

94



Diseno e Implementacion de un sistema de auto-tuning mediante optimizacién numérica para
autopilotos basados en el stack de control PX4

function pitch_setpoint = pitch_incre_lim(pitch_setpoint,pitch_increment)

% Limitacidén pitch setpoint

pitch_setpoint = min(max(pitch_setpoint,pitch_setpoint-pitch_increment),pitch_setpoint+pitch_increment);
end

Figura 10.13: Funcién pitch _incre lim

10.3.4 L1 Control

function eta = fcn(eta)
% Correccidn eta
eta = mod(eta,2*pi);
if eta>pi
eta = eta-2*pi;
end

Figura 10.14: Funcién eta

10.4 Funciones Control Actitud

function [euler_rate_setpoint_yaw,euler_rate_setpoint_pitch] = euler_rate(roll,roll_setpoint,pitch,airspeed,pitch_setpoint,tc)
g = 9.81;

% Euler rate yaw

contrained_roll = min(max(roll,-abs(roll_setpoint)),abs(roll_setpoint)); % Limitacion roll

euler_rate_setpoint_yaw = tan(contrained_roll)*cos(pitch)*g/airspeed; % Turn coordination
% Euler rate pitch

pitch_error = pitch_setpoint-pitch; % Error pitch

euler_rate_setpoint_pitch = pitch_error/tc; % Control proporcional

end

Figura 10.15: Funcién euler rate

function roll_body_rate_setpeint_raw = roll_crtl(roll_setpoint,roll,euler_yaw_rate_setpoint,tc,pitch)
% Control rell

roll_error = roll_setpoint-roll; % Error roll

euler_rate_setpoint = roll_error ftc; % Control proporcional

roll_body_rate_setpoint_raw = euler_rate_setpoint - sin(pitch)*euler_yaw_rate_setpoint; % Roll rate en ejes cuerpo
end

Figura 10.16: Funcién roll crtl

function pitch_body rate_setpoint_raw = pitch_crtl(pitch,euler_yaw_rate_setpoint,roll,euler_rate_setpoint_pitch)
% Cambio pitch rate a ejes cuerpo

pitch_body_rate_setpoint_raw = cos(roll)*euler_rate_setpoint_pitch+cos(pitch)*sin(roll)*euler_yaw_rate_setpoint;
end

Figura 10.17: Funcién pitch crtl
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function yaw_body_rate_setpoint_raw = yaw_crtl(roll,pitch,euler_pitch_rate_setpoint,euler_rate_setpoint_yaw)
% Cambio yaw rate a ejes cuerpo
yaw_body_rate_setpoint_raw = -sin{roll)*euler_pitch_rate_setpoint+cos(roll)*cos(pitch)*euler_rate_setpoint_yaw;

end

Figura 10.18: Funcién yaw _crtl

10.5 Funciones auto-tuning

10.5.1 Algoritmo genético

Se va ha exponer el codigo del sistema longitudinal, sin embargo el auto-tuning de la dinamica

lateral y del modelo global se realizar siguiendo la misma estructura pero con las modificaciones

comentadas anteriormente.
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$% Codigo auto-tuning

$ En este cdodigo se realiza una implementacidén de un sistema de auto-tuning
$ para parametros de control de un auto-piloto PX4.

timestop = 65; % Define el tiempo final de la simulacidn

$% Ajuste dinamica longitudinal

% Se desactivan las fuerzas laterales del modelo, un valor de 1 indica
¥ que se activan y un valor de 0 que se desactivan.

F_lon 1;
F_lat = 0;

Define referencia a seguir

nav = 0; i nav = 0 se desactiva el control de posicidén, si nav = "4
se activa el control de posicidn
¥ Pitch ref: se establece como una entrada escalédn
tiempo_pitch = [0, 1, 1, 10, 10, 20, 20, 30, 30, 40, 40, 50, 50, 60]; 14
Tiempos de cambio de referencia
amplitud pitch = deg2rad((0, O, 5, 5, 0, O, -2.5, -2.5, 0, O, 10, 10, O, 0]); 14

Amplitudes correspondientes de angulo de cabeceo en grados
pitch_sp =timeseries(amplitud_pitch, tiempo_pitch);
¥ Roll ref: se establece como un valor constante y 0 para el caso
% longitudinal
tiempo_roll = [0]; % Tiempos de cambio
amplitud roll= deg2rad([0]); ¢ Amplitudes correspondientes«
de angulo de alabeo en grados

roll _sp = timeseries(amplitud roll,tiempo_roll);
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% Velocidad ref: se establece como una entrada escaldn

tiempo_vel = [0, 10, 10, 20, 20, 30, 30, 40]; % Tiempos de cambio de ¥
referencia
amplitud vel= [15, 15, 20, 20, 25, 25, 15, 15]; % Amplitudes :orrespcndientes(

de velocidad en m/s

velocidad sp = timeseries(amplitud_vel, tiempo_vel);

§ Throttle ref: se establece como un valor constante ya que este es

% calculado por el control de posicién.
throttle_sp = 0.6;

% Sistema simulado

% Controles laterales: se establecen a un valor inicial de 0
roll P = 0;
roll I= 0;
roll D=0

tc_roll = 1;
roll £ff = 0
yaw_P =
yaw_I =
yaw_D =

;

;

0
0;
O.

yaw_ff = 0;

§ Controles longitudinales

clear ("pitch_P","pitch_I",

'pitch_D","tc_pitch","pitch_ff");

lb pitch = [0 0 0 0.2 0]; $ Limite inferior de los parametros de control

longitudinales
ub_pitch = [10 10 10 1 10]; % Limite superior de los parametros de control«

longitudinales

% Algoritmo genético

InitSimulinkPlantVars $Inicializa los parédmetros del modelo de Simulink

gaDat.Objfun = 'Error_ Medio_Cuadratico_lon'; % Funcién objetivo dinamica¥
longitudinal

lb = 1lb_pitch;

ub = ub_pitch;

gaDat.FieldD = [lb; ub];

gaDat.indini = [];

gaDat.MAXGEN = 50; $ Maximo numero de iteraciones

gaDat.NIND = 175; % Numero de individuos por poblacién, su valor estandar«
entre 150-200

gaDat = ga(gaDat);

gaDat.xmin;

gaDat. fxmin;

Figura 10.19: Auto-tuning longitudinal

10.5.2 Funciones objetivo

Las funciones objetivo del sistema longitudinal y lateral se exponen a continuacién, la funcion

del modelo global se obtiene como la combinacién de la longitudinal y la lateral.
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function ECMt = Error_Medio_Cuadratico_lon(p)

% Dindmica longitudinal
% Valores controladores

pitch_ P = p(1);
pitch I = p(2);
pitch D = p(3);

tc_pitch = p(4);
pitch_f£f£f = p(5);
% Guardar variables en workspace para ser utilizadas en la simulacién
assignin("base","pitch_P",pitch_P);
assignin ("base","pitch_I",pitch_I);
assignin ("base","pitch D",pitch D);
assignin("base",“tc_pizch",tc_pztch);
assignin ("base","pitch_ff",pitch_£f£);
% Simular el sistema
sim('FixedWing Dynamic_Model SIL simulink');
% Cargar los resultados
Simulink_pitch_sp = load('simulacionSimulink pitch sp');
Simulink_RPY = load('simulacionSimulink RPY');
Simulink_rates_sp = load('simulacionSimulink ratesRPY_sp');
Simulink_rates = load('simulacionSimulink ratesRPY');
¥sp = [Simulink pitch_sp.ans.Data(:),Simulink_rates_sp.ans.Data(:,2)];
Yest = [Simulink RPY.ans.Data(:,2),Simulink rates.ans.Data(:,2)];
$Obtener error c:adrético medio -
[dimYrow,dimYcol] = size(Ysp);
ECM = zeros (dimYrow,dimYcol);
n = dimYrow;
for i = l:dimYrow
ECM(1i,:) = (Yest(i,:)-Ysp(i,:)).*(Yest(i,:)-¥Ysp(i,:));
end
ECMp = 1/n*sum(ECM);

ECMt = 0;
for i = 1l:dimYcol
ECMt = ECMt+ECMp(:,1);
end
end

Figura 10.20: Funcién objetivo longitudinal
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function ECMt = Error Medio Cuadratico_lat(p)
% Valores con:rolado;c: B B
roll P = p(l);
roll I = p(2);
roll D = p(3);
tc_:gll = p(d);
roll £f = p(5);
yaw_P = p(6);
yaw_I = p(7);
yaw_D = p(B);
yaw_££f = p(9);
% Guardar variables en workspace para ser utilizadas en la simulacién
assignin("base”,"roll P",roll P);
assignin("base™,"roll I",roll I);
assignin("base”,"roll D",roll D);
assignin("base","tc _roll”,tc_roll);
assignin("base™,"roll ff",roll_ ff);
assignin("base”,"yaw P",yaw_P);
assignin("base”, "yaw IV, yaw_I);
assignin("base”, "yaw D", yaw_D);
assignin("base”, "yaw_ £f",yvaw_££f);
% Simular el sistema
sim('Fixedwing_Dyn:mic_M:del_SIL_:imulink');
% Cargar los resultados
Simulink roll sp = load('simulacionSimulink roll sp');
Simulink RPY = load('simulacionSimulink RPY');
Simulink rates_sp = load('simulacionSimulink ratesRPY sp');
Simulink rates = load('simulacionSimulink ratesRPY');
¥sp = [Simulink_roll_sp.ans.Data(:),Simulink_rates_sp.ans.Data(:,1),Simulink_rates sp.«
ans.Data(:,3)];
Yest = [Simulink RPY.ans_Data(:,1),Simulink rates_ans._Data(:,1),Simulink rates_ans.
Data(:,3)]; - - -
tObtener error cuadratico medio
[dimYrow,dimYcol] = size (Ysp);
ECM = zeros(dimYrow,dimYcol);
n = dimYrow;
for i = l:dimYrow
ECM(i,:) = (Yest(i,:)-¥Ysp(i,:))."(Yest(i,:)-Ysp(i,:));
end
ECMp = 1/n*sum(ECM);

ECMt = 0;
for i = l:dimYcol
ECMt = ECMt+ECMp(:,1);
end
end

Figura 10.21: Funcién objetivo lateral
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Capitulo 1

Introduccion

En este documento se desarrolla el pliego de condiciones correspondiente al trabajo de fin de
grado de titulo "Diseno e Implementacién de un sistema de auto-tuning mediante optimizacién
numeérica para auto-pilotos basados en el stack de control PX4”.

El objetivo de este documento es recopilar las condiciones técnicas y legales que se deben cumplir
para el correcto desarrollo del proyecto.






Capitulo 2

Descripcion del proyecto

El proyecto establece el desarrollo de un sistema de auto-tuning de parametros de control me-
diante el uso de un algoritmo genético implementado en Matlab, el sistema a optimizar es un
auto-piloto implementado en Simulink, basado en el stack de control de PX4. El objetivo es
obtener un sistema implementado equivalente al auto-piloto PX4 por lo que para ello es nece-
sario la validaciéon del esquema de Simulink, esto es realizado mediante la simulacién SITL del
sistema de referencia: PX4 como auto-piloto con conexion con QGroundControl encargado de
la definicién de la trayectoria a seguir y con el diagrama de modelizacién de la dindmica de un
UAV en Simulink; esta sefial es comparada con la obtenida por el sistema implementado. Con el
sistema validado se aplica una optimizacién mediante algoritmo genético de los pardmetros de
control del sistema que establece el seguimiento de referencia de la actitud de la aeronave; para
este ajuste se establece que la funcién objetivo a optimizar es la del error medio cuadratico de
los dngulos de actitud y sus velocidades.






Capitulo 3

Pliego de condiciones generales

Este apartado tiene como objetivo describir las condiciones legales y administrativas del proyecto.

3.1 Documentacion

La estructura del documento esta definida por las siguientes partes:

= Memoria: dedicada al desarrollo del trabajo. Tiene que contener como minimo los siguientes

puntos:

e Objeto

Estudio de necesidades, factores a considerar: limitaciones y condicionantes.

e Planteamiento de soluciones alternativas y justificaciéon de la solucién adoptada.
e Descripcion detallada de la soluciéon adoptada.

e Justificaciéon detallada de los elementos o componentes de la soluciéon adoptada

e Anexos

= Pliego de condiciones: condiciones técnicas y legales. La estructura a seguir es la siguiente:
e Objeto
e Condiciones de los materiales: Descripcion y Control de calidad.

e Condiciones de la ejecucién: Descripcién y control de calidad.

e Pruebas y ajustes finales o de servicio.
= Presupuesto: establece el importe de realizaciéon del proyecto. Se divide en:

e Costes segin naturaleza.

e Precios descompuestos.
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e Secciones homogéneas.

Todos estos documentos son los requeridos para la presentaciéon correcta del proyecto.

3.2 Contratante

El contratante del proyecto debe presentar al Ingeniero Superior los siguientes documentos para

la realizacién del proyecto:

Modelo de la aeronave: geometria, aerodindmica y planta propulsora.

3.3 Obligaciones y derechos del contratista

Seré responsable de la organizaciéon del proyecto.

Seré conocedor de las leyes que estipulan el desarrollo del proyecto.

Seré responsable del cumplimiento de las leyes en los documentos del proyecto.

Seré encargado de gestionar y coordinar actividades con empresas subcontratadas.
Seré encargado de establecer a un delegado suyo en caso oportuno.

Sera encargado de comunicar la designacion del delegado suyo.

Debera presentar todos los documentos expuestos en el apartado de Documentacion.

Seré responsable del buen aspecto y desarrollo de los trabajos realizados, estableciéndose
dentro del presupuesto estipulado.

Seré responsable de las revisiones del proyecto junto con el Ingeniero Director.

Seré responsable de comunicar al Ingeniero Director las modificaciones o aclaraciones rea-
lizadas sobre el documento de pliego de condiciones.

Seré responsable de suministrar el Ingeniero Director las instrucciones o aclaraciones reque-
ridas por este durante el desarrollo del proyecto.

3.4 Ingeniero Director

El Ingeniero Director es el responsable del cumplimiento de los objetivos del proyecto. Para ello

sus derechos y deberes son:

Seré responsable de la supervision del proyecto.

Seré responsable de suministras ayuda en las tarea de mayor grado de dificultad durante el
desarrollo del proyecto.

Seré responsable de organizar y dirigir la realizacion del proyecto.

Sera responsable de certificar la documentaciéon del proyecto.
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3.5 Condiciones generales econémicas

En este apartado se establecen las condiciones econémicas.

3.5.1 Precios

Los precios se pueden dividir en:

= Costes directos: relacionados con la mano de obra, componentes técnicos y coste de sistemas

y dispositivos.

= Costes indirectos: se establecen como gastos generales en el presupuesto y representan en
13% de los costes directos.

» Beneficio industrial: se establece como el 6 % de los costes directos.

Cada uno de estos precios se especifica en el presupuesto del proyecto.

3.6 Condiciones generales de ejecuciéon

3.6.1 Ezxtension del proyecto

En caso de ser necesaria una extension del proyecto, los trabajos continuarén segtn las directrices
del Ingeniero Director mientras se realiza la reformulaciéon del proyecto.

En caso de un retraso en el inicio del proyecto seré posible el inicio de una prérroga si ambas
partes estan de acuerdo.

3.6.2 Recepcion del proyecto

= El certificado de entrega de los documentos y cddigos se expide con la firma entre contratante
y contratista.

= Tras la entrega del proyecto comienza el periodo de garantia.

= El contratista debera presenta toda la documentacién del proyecto junto con lo cédigos de
desarrollo al contratante.

= Los codigo se encuentras desarrollados en las plataformas Matlab y Simulink.

= El contratista no se haré responsable del funcionamiento del c6digo en otras aplicaciones
no estipuladas para la correcta ejecucion.






Capitulo 4

Pliego de prescripciones técnicas

Este apartado tiene como objetivo el desarrollo de los sistemas utilizados para la realizaciéon del
proyecto, tanto software como hardware.

4.1 Software

Para el desarrollo de este trabajo se requiere del uso de diferentes softwares:

= Matlab: la version utilizada en la R2023a junto con las herramientas Simulink, Aerospa-
ce Toolbox y UAV Toolbox para realizar las implementaciones del sistema. La licencia es
suministrada por la instituciéon en la que se desarrolla el proyecto (UPV).

= QGroundControl: software de estacion en tierra bajo una doble licencia como Apache 2.0 y
GPLv3, las contribuciones deben realizarse bajo ambas licencias.

= PXJ: software de coddigo libre de auto-piloto bajo la licencia BSD-3-clause. Es licencia
establece los términos bajo los que es posible realizar modificaciones en el coédigo del sistema
PX4.

= GitHub: plataforma responsable de generar documentacion para QGroundControl y PX4.
Las especificaciones técnicas de cada uno se encuentran en sus repositorios.

= Quverleaf: editor de texto online utilizado para desarrollar los documentos del trabajo. Sus
términos y condiciones se encuentran en el apartado legal de su pagina web.
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4.2 Hardware

El hardware necesario para este proyecto varia en funciéon de la parte a desarrollar, para la
primera parte del desarrollo (implementacion PX4 en Simulink) no se requiere muchos recursos
computacionales; sin embargo para la parte de auto-tuning mediante optimizacién global, se
requiere de una gran potencia de célculo por lo que se necesita un ordenador con mayor capacidad.
Para la primera parte se emplea:

= Ordenador Portatil HP 15s-fqlxxx
» Procesador: intel core 15 1.0GHz/1.2GHz
= Memoria RAM: 8 GB

Para la segunda parte el coste computacional es mayor y se emplea:

Ordenador de mesa

Procesador: intel core i5 2.5 GHz/4.6GHz
Memoria RAM: 16 GB

Disco duro SSD: 1 T

Tarjeta grafica: GeForec RTX 4060
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Capitulo 1

Introduccion

En este documento se desarrolla el pliego de condiciones correspondiente al trabajo de fin de
grado de titulo "Diseno e Implementacién de un sistema de auto-tuning mediante optimizacién
numeérica para auto-pilotos basados en el stack de control PX4”.

El desarrollo de este apartado se centra en el desglose del presupuesto requerido para la rea-
lizacién del proyecto.






Capitulo 2

Presupuesto parcial

2.1 Presupuesto software

En esta seccién se desarrolla el presupuesto necesario para realizar el proyecto. Gran parte
del software utilizado es de codigo abierto y no se requiere de licencia, para el desarrollo del
proyecto se estima un tiempo de cuatro meses en los que es necesario el uso de los programas.
Las licencias de cada software son necesarias durante la totalidad del desarrollo del proyecto ya

Programa Tipo de licencia Coste anual (€) Coste proyecto (€)
QGroundControl Permanente 0 0
PX4 Permanente 0 0
Ubuntu 20.04 Permanente 0 0
Matlab Anual 900 300
Simulink Anual 1360 453.33
UAYV toolbox Anual 900 300
Aerospace Blockset Anual 780 260
Aerospace toolbox Anual 560 186.67
Coste total 4500 1500

Tabla 2.1: Presupuesto Software

que el desarrollo requiere de diversas combinaciones entre ellos. Una estimaciéon del tiempo de
uso de cada software es:

‘ QGroundControl PX4 Matlab-Simulink
Tiempo de uso (h) ‘ 16 50 319

Tabla 2.2: Tiempo de uso de software
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2.2 Presupuesto hardware

En este apartado se establece el coste utilizado en hardware para el desarrollo del proyecto de
estudio. Para este proyecto se ha hecho uso de dos ordenadores diferentes, el primero de ellos
un portatil HP 15s-fqlxxx con un procesador intel core i5 con una memoria RAM de 8 GB, con
este se ha realizado la mayor parte del trabajo a excepcién de las simulaciones del sistema de
optimizaciéon que se ha hecho uso de un ordenador de mesa con un procesador intel core i5 con
una memoria RAM de 16 GB y un disco duro SSD de 1 T, este segundo ordenador solo ha sido
utilizado en el dltimo mes del proyecto. Se supone una amortizaciéon de ambos ordenadores de 5

anos.

Ordenador Adquisicién (€) Coste mensual (€ /mes) Coste proyecto (€)

Portatil HP 700 11.67 46.68
Ordenador de mesa 1231.22 20.52 20.52
Coste total del material 67.2

Tabla 2.3: Presupuesto Hardware

2.2.1 Presupuesto personal

Para el calculo de los costes personales se estima un sueldo promedio de 22 €/h que pertenece
a un ingeniero aeroespacial novato, el requerimientos de horas de cada proceso se establece a

continuacion:

Tarea Tiempo empleado (h) Coste (€)

Instalacion y primeras simulaciones PX4 20 440

Implementacion Simulink de los sistemas de control 200 4400

Implementar algoritmo genético 15 330

Optimizacién de parametros de control 150 3300

Redaccion documento 40 880

Total 425 9350

Tabla 2.4: Presupuesto Personal
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Presupuesto Total

En este apartado se resume el coste total bruto de la realizaciéon del proyecto como la suma de
los costes de software, de hardware y de personal; a esto se le suma el beneficio industrial (6 %)
y la adicion de gastos generales (13 %). El resumen se observa en la siguiente tabla:

Concepto Coste total (€)
Presupuesto software 1500
Presupuesto hardware 67.2
Presupuesto personal 9350

Coste total bruto 10917.2
Beneficio industrial 655.03
Gastos generales 1419.24

Coste total bruto + BI + GG 12991.47

Tabla 3.1: Presupuesto total bruto

Para obtener el coste total neto del proyecto es necesario incluir el IVA en el coste total bruto,
este impuesto es del 21 %. El presupuesto total se desarrolla a continuacion:

Concepto Coste total (€)
Coste total bruto 11474.22
IVA (21%) 2409.59
Presupuesto total neto 13883.81

Tabla 3.2: Presupuesto total neto

El presupuesto total neto del proyecto es: TRECE MIL OCHOCIENTOS OCHENTA Y TRES
EUROS Y OCHENTA Y UN CENTIMOS.






