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Resumen

El presente trabajo tiene como objetivo implementar un control de actitud y de
trayectoria para un cuadricoptero, para ello se ha disefiado una plataforma hibrida
donde se trabaja con el dron y en simulacién simultdneamente. El control ha sido
realizado en Simulink, donde el programa se divide en dos: por un lado, uno que
funciona en modo externo se utiliza para controlar y obtener lecturas de los estados del
dron, este realiza el control de actitud y se encarga de enviar informacién al PC; por otro
lado, se realiza una simulacién en vuelo libre del dron con los datos recibidos en tiempo
real, estos se emplean para el control de trayectoria el cual envia las referencias de
orientacién al dron. Se necesita de una comunicacion bidireccional eficaz entre los dos
programas, lo cual se ha realizado via protocolo UDP debido a la disposicién del dron. La
estructura de ambos controladores se basa en reguladores PID, donde se pueden utilizar
tanto trayectorias preprogramadas como referencias de orientacidén con un joystick. La
herramienta desarrollada muestra mayor potencial en aplicaciones docentes, donde en
ocasiones no es posible realizar el control de trayectoria debido al espacio disponible o
por razones de seguridad. El modelo que se ha utilizado para la implementacion es el
AR.Drone 2.0, siendo un vehiculo aéreo no tripulado (UAV) con una configuracién de

cuatro rotores en X.

Palabras clave: cuadricoptero ; AR Drone 2.0 ; Simscape Multibody ; control de actitud ;

control de trayectoria



Abstract

The objective of this work is to implement an attitude and trajectory control for a
quadcopter, for which a hybrid platform has been designed where the drone and
simulation are worked on simultaneously. The control has been carried out in Simulink,
where the program is divided into two: on one hand, one that works in external mode
is used to control and obtain readings of the states of the drone, it performs the attitude
control and is responsible for sending information to PC; on the other hand, a free flight
simulation of the drone is performed with the data received in real time, these are used
for trajectory control which sends the orientation references to the drone. An efficient
two-way communication is needed between the two programs, which has been done
via UDP protocol due to the layout of the drone. The structure of both controllers is
based on PID regulators, where both pre-programmed trajectories and orientation
references with a joystick can be used. The developed tool shows greater potential in
educational applications, where the available space may prevent trajectory control or
due to security reasons. The model that has been used for the implementation is the

AR.Drone 2.0, being an unmanned vehicle (UAV) with a configuration of four rotors in X.

Keywords: quadcopter ; AR Drone 2.0 ; Simscape Multibody ; attitude control ; trajectory

control
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Capitulo 1 — Introduccidn y objetivos

1.1. Introduccion

El presente trabajo final de master tiene como objetivo desarrollar una
plataforma hibrida implementacién-simulacién a tiempo real, con la finalidad de
estudiar el control completo de un cuadricoptero en condiciones donde el vuelo libre
no sea posible. Se basa en buscar una soluciéon a medio camino entre la implementacion
completa en el cuadricéptero o el estudio a base de simulaciones. Debido a que el
control de trayectoria es el mas restrictivo frente a los requisitos de espacio y de
seguridad, se ha decidido desacoplarlo e incorporarlo como una simulacién en un PC.
No obstante, cabe resaltar que se implementa y trabaja con el control de actitud en el
cuadricdptero real, asi como se intercambia informacion en tiempo real con el modelo

simulado para llevar a cabo el control completo.

En primer lugar, repasaremos los conceptos que forman la base del trabajo. En Ia
Figura 1 se puede observar una estructura de control general para un cuadricéptero,
donde destacan los dos bucles de control: en el bucle interno, por medio del control de
actitud se consigue controlar la orientacién del dron en los tres angulos de alabeo (¢),
cabeceo (8) y guinada (J); mientras que, en el bucle externo, el de trayectoria se
encarga de enviarle las referencias para llevar al dron a las posiciones deseadas en el

espacio.

Figura 1. Estructura general del control de un cuadricéptero

PWM
Xr E. .
e - * 2 i Medidas
7+ = Controlador de + Eedi Controladorde =,
Generador de X ) . IMU
. E— ——» trayectoriao ———> — actitud o 3 Cuadricoptero ——
Y posicion ’ orientacion 4
- 8 - _—
wr
Estimador de
orientacion
Estimador de
posicion

Fuente: Elaboracion propia
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En este trabajo, se adapta el esquema anterior (Figura 1) para entornos de
espacio reducido, donde volar libremente con el cuadricéptero no es una opcidn para
testear diferentes tipos de control, como es el caso del laboratorio donde se realizaron
los ensayos. La solucién planteada es una plataforma hibrida de simulacién en tiempo
real y vuelo controlado del dron, cuya finalidad es principalmente educativa. En Ila
siguiente Figura 2, se distingue la separaciéon entre el control de actitud y el de
trayectoria, de esta manera, se controla 3 grados de libertad (g.d.l) con el cuadricéptero
real (orientacion) y los otros 3 g.d.l referentes a la posicion mediante los datos extraidos

de la simulacién en tiempo real.

Figura 2. Estructura planteada para el control del cuadricéptero

MICROCONTROLADOR DEL DRON
Xr PWM MU
v Controlador de — Pa— -
Generadorde | Z + — B ontroracor ce N E. | Controladorde ® ] . LG
; — trayectoria o ! Cuadricoptero | am .
trayectoria osicion actitud o 3 — —> + —a.,
P d orientacion 4 Est.| |¢m
B - —_—
r
m. Bm. Ym
Xon, Yom , Zom Cuadricoptero
simulado

Fuente: Elaboracion propia

En la estructura de la figura anterior, cabe destacar que el modelo del
cuadricoptero utilizado se adapta al dron empleado en el laboratorio, para ello se ha
desarrollado la simulacién a partir de los planos de CAD proporcionados por el
fabricante. El objetivo del simulador de vuelo es obtener la posicién del dron a partir
de los estados del cuadricdptero en tiempo real, ademas de permitir una visualizacion
de la trayectoria descrita por este. Dado que esta parte del programa se realiza en una
herramienta externa del microcontrolador del cuadricdptero (ej. PC), se necesita de una

comunicacion bidireccional entre ambas partes (Figura 3).

El proceso para llevar a cabo el desarrollo de esta plataforma es descrito en los
seis capitulos de esta memoria. En primer lugar, se detalla el desarrollo tedrico que se
utiliza para implementar el modelo del cuadricdptero en la simulacién y el control del

sistema, donde se plantea los controladores de actitud y de trayectoria que han sido
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implementados posteriormente. En segundo lugar, se procede al desarrollo del
simulador como base para el control de trayectoria del cuadricéptero. En tercer lugar,
fue la integracidn del controlador de actitud, tras lo cual se implementd el sistema de
comunicaciones entre el cuadricéptero y el simulador. En cuarto lugar, se cerrd el bucle
de control con el de trayectoria y se realizaron diversos ensayos para su validacién. Para
finalizar, se extraen las conclusiones de este trabajo, asi como posibles mejoras o
posibles trabajos futuros. En el anexo se ha dejado la informacion referente al modelo

de cuadricéptero que se ha utilizado en los ensayos y los resultados de estos.

En este trabajo final de Master en Ingenieria Mecatrdnica se ha realizado un
analisis multidisciplinar del sistema basandose en las cuatro ramas principales de esta
ingenieria (control, electronica, mecanica e informatica). Aunque los pilares
fundamentales de este trabajo son el control y la robdtica, las otra ramas estan
presentes en el trabajo. Por ejemplo, se ha ampliado el desarrollo tedrico con
conceptos del sistema electromecdnico del cuadricdptero, con la finalidad de poder
realizar estimaciones de |la descarga de las baterias en las simulaciones. Por otro lado,
en la implementacidn del controlador de actitud y de las comunicaciones destacan las

ramas de informatica y de la electrénica.

Se ha realizado una busqueda de trabajos que hayan propuesto ideas similares,
por ejemplo, en [1] se desarroll6 una plataforma de pruebas para el control de
trayectoria en laboratorio con camaras, mientras que en [2] se utilizaron las propias
camaras de cuadricoptero para el control de vuelo. Desde el punto de vista del
desarrollo tedrico de controladores para cuadricdpteros, en [3] se realizé un estudio en
detalle comparando diversas estrategias en un estado del arte, el cual fue
complementado con su disefio e implementacién en un simulador de vuelo. Sin
embargo, con este trabajo se aporta un punto de vista distinto a estos anteriores debido
a que se incorporan simulaciones en tiempo real que trabajan con el controlador
implementado en el dron. Esta estrategia de control no es una novedad, ha sido
aplicada en robots y drones previamente, pero desde este trabajo se le da un enfoque
diferente al tratar con simulaciones e implementaciones del control orientadas a la

docencia.
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1.2. Objetivos

El programa desarrollado estd pensado para que el cuadricodptero funcione con el
control de actitud mientras que, externamente, se realice una simulacién con el control
de trayectoria que interactia con el dron. Para ello es necesario una comunicacidn
efectiva bidireccional entre el dron y la herramienta externa (ej. PC). Dependiendo del
espacio disponible para las pruebas, se puede limitar a trabajar el dron real en 3 grados

de libertad (g.d.l) o con otras restricciones.

Figura 3. Estructura de la plataforma del trabajo

Control de trayectoria ! Referencias de Control de actitud
- - = orientacion — -
Seguimiento de trayectoria - posicion : ! Orientacién y empuje
- Simulacién con el estado - _ Actuacién sobre los
del dron actual { [ Comunicacién 4 motores
o via UDP !
- Monitorizacion ==t | -LecturadelaIMU

- Control manual opcional ey - Control definido por

Q 0 Estado actual G

Referencias de
Control manual orientacién o
de posicion

Fuente: Elaboracion propia

Entre los beneficios que puede aportar esta plataforma, destaca que aumenta la
flexibilidad en el aprendizaje del manejo de cuadricépteros, ya que permite distintas
configuraciones adaptadas a cada usuario. En este trabajo se plantea un control de
actitud y trayectoria determinados, pero con esta herramienta se pueden implementar
y comparar distintas estrategias de control, desde una perspectiva mas segura para el
personal y el material empleado. Se espera que pueda resultar util en la docencia, asi

como en la implementaciéon para nuevos prototipos.

Por ultimo, se resaltan los hitos que se plantean conseguir con en este TFM. En la

siguiente lista se exponen los mas importantes:
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Disefio e implementacién de un controlador de actitud en el dron, comunicacién

con un PC para extraer los datos en tiempo real.

Simulacidn del cuadricdptero, primero con datos simulados y posteriormente a

partir de los estados actuales del dron.

Disefio e implementacién de un controlador de trayectoria, comunicacién con el

dron para enviar las referencias.

Integracion en una interfaz que permita monitorizar tanto los estados simulados

como los reales.
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En este capitulo se introducen las ecuaciones matematicas utilizadas para el
modelado del cuadricéptero en el simulador. En primer lugar, se describe el modelado
dinamico del dron y después, se amplia con las ecuaciones del sistema electromecdanico
que incluye a las baterias, los motores y los rotores. Para finalizar, se analiza la estructura
de los controladores empleados en la implementacién partiendo de los dos bucles de

control principales: el de actitud y el de trayectoria.

2.1. Modelado del sistema

2.1.1. Modelado dinamico del cuadricéptero

Las ecuaciones dindmicas para el modelo han sido adaptadas para el dron utilizado
a partir otros modelos [5][6]. En el modelo del cuadricéptero se utilizan las siguientes
hipdtesis:
e El cuerpo del dron es rigido y simétrico, se asume que las hélices no sufren
ninguna deformacion.

e El centro de masas coindice con el centro geométrico.

Figura 4. Sistema de referencia del dron y movimientos de rotaciéon

Fuente: D. Maravall [5]
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Tal como su nombre indica, esta clase de dron cuenta con 4 rotores como
actuadores, donde el control actua variado la velocidad de giro de estos de forma
independiente para conseguir el empuje deseado. Por ello, es considerado como una
aeronave subactuada, lo cual reduce el peso necesario de los actuadores [9]. Existen
dos tipos de configuraciones para los cuadricépteros comunes: en “x” o en “+”. En este
trabajo nos centramos en analizar la configuracion en “x” ya que es la que
posteriormente se utiliza en la implementacidon, esta suele ser empleada para dar
mayor estabilidad al sistema. En la Figura 5 se puede observar el sentido de giro de
cada rotor y los tres movimientos basicos de: alabeo (roll), cabeceo (pitch) y guifiada

(yaw).

Figura 5. Configuracion de los motores en un cuadricéptero en X

A
FRONT

+

~
. (G4

+ = =Y
RoLL Q AW

Fuente: autoquad.org

Con las hipodtesis realizadas, se puede asumir que la matriz de inercias es constante

y que los productos de inercia son nulos (lx=Ix=lyx=ly.=lzy=lx=0), debido a la simetria.

L, 0 O
I=10 L, 0 (1)
0 0 1,

El termino giroscépico (') no es nulo cuando las velocidades de los motores Ay C

no se cancelan con las del By el D (respecto a la Figura 5).
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Ik 0
y[=1 - (wp + wp —wa— @) - |—¢ (2)
[} 0
e Fuerza o empuje resultante de los cuatro rotores:
E‘totzFTA+FrB+FrC+FrD (3)
e Momento de alabeo o roll:
V2
My = (Fra+ Frp — Frp — Fr¢) - )
e Momento de cabeceo o pitch:
W2 (5)
Mg = (Fyp + Fr2p — Fre — Frp) T
e Momento de guifiada o yaw:
My = My + Myp — Myy — M (©)
e Las ecuaciones dindmicas de rotacién son:
I, —1 . . M,-T
b= (L) 0+t )
L L
.. I,—1 . My —T
9=<Z ">-<,')-z/)+u (8)
I L,
.. I, —1 . My, — T
§= () 0L )
L L

2.1.2. Sistema electromecanico

En este trabajo se amplia el modelo dinamico del cuadricéptero con las ecuaciones
del sistema electromecanico. El objetivo es poder realizar un balance de potencia entre
las distintas etapas en las simulaciones, desde la energia eléctrica que proporcionan las
baterias hasta la potencia propulsiva de los rotores. Otra finalidad es poder realizar
estimaciones de la descarga de las baterias, de esta manera, predecir el consumo en

funcién de la trayectoria de vuelo.
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En primer lugar, se describe el modelo utilizado para las baterias de LiPo a partir
de las ecuaciones eléctricas, se ha preferido optar por un modelo simple que tiene
menor coste computacional. En el modelo desarrollado en [6], se parte de las curvas de
descarga de manera experimental para determinar las ecuaciones de tensién y
corriente. Si bien este modelo genérico de bateria se ajusta a las expectativas del
trabajo, cabe destacar que no tiene en cuenta ni la temperatura ni el propio desgaste

de las celdas.

Figura 6. Modelo experimental de bateria con circuito equivalente
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Fuente: Tremblay et al. [6]

Las ecuaciones de la celda se presentan a continuacion, donde la parametrizacién

es similar a los valores propuestos por los autores para baterias de ion-litio:

Vpare(t) = E(t) — R - i(t) (10)
E(t) = Eo - KQ ? O+ ©) +A- e~ BHit(®) (11)
it(t) = J i(t) dt (12)
_ 1 (B® (13)
SoC(t) = 1 ( ; )

Siendo:
e V4t s latension en bornes de una celda (V).
e R eslaresistencia interna (Q).
e [/i*/it son la corriente de la celda (A), la corriente filtrada (A) y el estado actual

de carga (Ah) respectivamente.
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e [E, esla constante de tension en vacio (V).

e K esla constante de polarizacion (V/Ah).

e () eslacapacidad nominal de la bateria (Ah).

e A eslaamplitud de la zona exponencial (V).

e B eslaconstante de tiempo inversa de la zona exponencial (Ah1).

e SoC es el estado de carga de la bateria en tanto por uno.

En segundo lugar, se presentan las ecuaciones correspondientes a los motores
eléctricos. En el modelo se emplean motores BLDC, por lo que se puede aproximar su
comportamiento a un motor de CC si se engloba el motor con el controlador asociado,

siendo T, el par referente a la carga aplicada.

Tom() = K - (1) (14)
u(o =R-i(t)+L%+Kv-w(t) (15)
dw(t) (16)

Tn(®) = Ty(0) = ) —

Hay que tener en cuenta que con esta aproximacion se desprecia la etapa de
conmutacién de los convertidores, por lo que tampoco se puede apreciar las sefiales en

detalle. Por ejemplo, la forma trapezoidal de las tensiones aplicadas al estator.

Las siguientes ecuaciones corresponden a la etapa de la reductora, situada entre
el rotor y el motor. El par efectivo a la salida de la reductora se puede calcular con las
siguientes ecuaciones, dependiendo de la relacion de transmisidn (ired) y de las perdidas

debidas a la friccion:

Ty =lreq - (T — Tp,f) (17)

Tp,f = kf,v * Win + kf,S

10
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Por ultimo, se muestran las ecuaciones referentes a los rotores que se obtienen a
partir de la siguiente expresién. La ecuacidn de la resistencia aerodindmica o drag
depende fundamentalmente de la velocidad, asi como el coeficiente de drag (Cp). Este
coeficiente depende del objeto y la direccién, de manera similar a la inercia, se puede
asumir que la matriz de 3x3 se reduzca a la diagonal debido a la simetria del

cuadricéptero.

Fp==-p-A-Cp-v? (19)

N =

Siendo:
e pesladensidad del aire.
e A eslasuperficie de referencia
e (p es el coeficiente de drag.

e v eslavelocidad del objeto en la direccion estudiada.

La ecuacién anterior de la resistencia aerodindmica es aplicable tanto para el
calculo del par resistente de cada rotor en funcién de su velocidad de giro, como para la

fuerza que se opone al movimiento del cuadricéptero.

En cuanto a los ecuaciones de los rotores, el coeficiente ks relaciona la velocidad
de giro del rotor con el empuje generado por este, de manera andaloga, el coeficiente k:

relaciona esta velocidad con el par resistente.

E = ky - w? (20)
3 (22)

P=M, w, =k w;

Las ecuaciones anteriores se pueden restructurar en funcién de la sefial de PWM
de referencia, ya que es proporcional a la velocidad de giro de los motores. Estas
expresiones son aproximaciones, en un modelo mas completo pueden aparecer los

términos referentes a la friccion en la ecuacion de segundo grado. No obstante, en este

11
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modelo se ha preferido englobar la friccidn y la inercia del sistema (motor, reductora y

rotor) haciendo referencia al eje del motor, se resume en las siguientes expresiones:

Jrot
Jtot = Jmotor + Jrea + 7:0 = (23)

lred
T, r=T T Trrot (24)

v.f — f,motor+ f.red + =
lred
M, (t)
Tm(t) - iT P - p,f(t) :]tot ’ am(t) (25)
re

2.2. Control del sistema

2.2.1. Filtro de Kalman para la medicién de orientacidn

Antes de describir el controlador de actitud, es necesario destacar la importancia
del filtro de Kalman en el sistema de control del cuadricdptero. En nuestro sistema real,
existen estados (ej.: la orientacién) que no son posibles de medir fisicamente con
sensores de manera directa, sin embargo, es posible estimar sus valores mediante
observadores. En este trabajo se plantea el filtro de Kalman para medir los angulos de
alabeo y cabeceo del cuadricdptero, a partir del sistema lineal de ecuaciones con las
medidas del girdscopo y del acelerdmetro. Se parte de las aceleraciones para obtener
una estimacion inicial de la inclinacién, la cual es filtrada con las medidas de velocidad.
A continuacidn, se expone el desarrollo matematico [7][8] del filtro de Kalman para la
medicion de estos dos angulos, donde cabe destacar que se emplea un filtro para cada

uno.

El filtro de Kalman se compone de tres ecuaciones principales, las cuales se pueden
clasificar dentro de dos etapas: prediccién y correccidn. Se parte de las ecuaciones del
sistema lineal en espacio de estados, donde la matriz de estados del sistemaes [a@  ¢]5,
siendo a el angulo a medir con el filtro. La entrada del sistema es [?g], siendo wy la

medida de velocidad angular correspondiente al angulo. Por otro lado, A, By C son las

12
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matrices que definen al sistema; w y z son el ruido en el proceso y en la medida
respectivamente. Se trabaja en un sistema discreto con un tiempo de muestreo dt,

donde se indica el instante de tiempo con el subindice k.

e Ecuacion de los estados del sistema:

Xpe1 = A X + B -uy + wy (26)

e Ecuacion de las salidas del sistema
Vi =C-xy + 2 (27)

e Matrices del sistema
Matriz de transicion - A = [(1) dlt (28)
Matriz de entradas - B = [C(l)t] (29)
Matriz de medidas - C = [1 0] (30)
Covarianza del ruido del -8, = lW;f 0 l (31)
proceso W 0 w?

Covarianza del ruido de medida - S, = [z7] (32)
Estimaciéon de la medida — yi.1 = [@®ac] (33)
(34)

Matriz identidad — I = [(1) (1)

En la fase de prediccion, se obtienen las proyecciones para los estados (X;,,) y el

error de covarianza (Py ). Se parte de una estimacion inicial para X y Py.

e Prediccion de los estados del sistema:
5&;;4_1 =A£k+Buk
e Prediccion del error de covarianza del sistema:

Pioy=A P A4S,

13
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En la fase de correccién, se realiza el cdlculo de la ganancia de Kalman y se
actualizan las predicciones de los estados y del error de covarianza. A partir de las
medidas de aceleracién normalizadas se obtiene una estimacién de los dngulos de
inclinacion:

a
0. = arctan <_) (37)

a
6,. = arctan —y> (38)
Jaz + a?

e (Cdlculo de la ganancia de Kalman:
Kis1 = Piyy - CE(C-Plyy - Ct+5,)7 (39)

e Actualizacién de los estados del sistema con la medida y«:

~ s ok 40
X1 = Xpy1 + Kiwr 0k — C - Xpy1) (40)
e Actualizacidn del error de covarianza del sistema:
* 41
Pry1 = Pryq (I_Kk+1'C) (41)

En cuanto al angulo de guifiada, inicialmente se planted un filtro de Kalman similar
al anterior a partir de las mediciones del giréscopo y del magnetémetro, partiendo de
casos similares que han sido estudiados previamente. Finalmente se descartd esta
opcién, este se implementd a partir de la integracién de la velocidad angular del
girdéscopo, debido a que el magnetdmetro tiene fallos de medicién en el cuadricoptero
utilizado, este es susceptible a las perturbaciones electromagnéticas y necesita ser

reiniciado cada cierto tiempo.

2.2.2. Controlador de actitud

El objetivo del controlador de actitud es llevar al dron a la orientacidén deseada con
los angulos de Euler de referencia en el menor tiempo de establecimiento posible,
encargandose de la estabilizacion del cuadricéptero. Forma parte del bucle de control
interno, donde se emplean las salidas del control de trayectoria (ref. de orientacion)

para actuar sobre cada motor de manera independiente.

14
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El error de cada angulo se obtiene con las siguientes expresiones, siendo r la

referencia de orientacidn y d la medicién obtenida con el observador.

eg =19 — dg

ell,:np—dw

Se ha planteado una estructura de PID en paralelo, donde f es la medida de
velocidad angular del giréscopo tras filtrar. Cabe resaltar que los parametros utilizados
para el de cabeceo y alabeo pueden ser equivalentes, dado que se puede asumir que

tienen el mismo comportamiento si el dron es simétrico.

e 45

Up(s) = Kpp-eo + Ki,tp?(P —Kap fo el
€g 46

ug(s) = Kpg - eg + Ki o < Kap - fo (46)
(47)

ey
uy(s) = Kpy - ey + Kiy— = Kay " fyy

Ademas, el controlador de actitud también se encarga de ajustar la accion de
control referente al empuje en funcién de la inclinacién del cuadricéptero. Esta accién
de control se ha dividido en tres: la referente al control de altitud que viene dada por el
control de trayectoria (ur,), la de ajuste por inclinacidn (ur,) y la que hace referencia al
punto de equilibrio escogido (ur,0). Esta ultima es la accidon de control necesaria para

mantener al cuadricéptero sobrevolando a una altura constante sin inclinacion.
Ur = Urp +Ur; T Urp

El ajuste debido a la inclinacion del dron se realiza para que la proyeccidn vertical
del empuje total se cancele con el peso. Con una estimacién del empuje total, se puede

descomponer en su componente vertical conociendo los dngulos cabeceo y alabeo:

15
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— Ttot,e (49)
cos() cos (0)

T

Dado que la fuerza peso se puede considerar constante de valor -m-g, se propone
un controlador Pl para el control del hover del cuadricéptero. Hay que tener en cuenta
gue puede entrar en conflicto con el controlador de altura, en este trabajo solo se utiliza
cuando se trabaja en el plano XY. En las simulaciones o ensayos en los ejes XYZ se integra

dentro del controlador de altitud.

ér 50
Ur; = Kpr-ert+ Ki,T? (50)

Finalmente, se relacionan las acciones de control de orientaciéon con las
referencias de empuje de cada motor (F=k-w?). En el caso de un cuadricéptero en X

(Figura 5), la matriz de mezclado de los motores es la siguiente:

Fra 1 1 1 -1 Uy
Fel_[1 -1 1 1| (%
Fel |1 -1 -1 -1 Ug (51)
Frp 1 1 -1 1 Uy

2.2.3. Controlador de trayectoria

El controlador de trayectoria forma parte del bucle externo de control, se encarga
de actuar sobre el control de actitud con las referencias de orientacion y empuje, que

se obtienen a partir de las coordenadas (X, Y, Z) del trayecto a seguir.

Se ha planteado una estructura donde se controla el movimiento en el plano XY
con los angulos de inclinacion del cuadricéptero (cabeceo y alabeo), mientras que se
controla la altitud variando la referencia de empuje total. La estructura es similar al

controlador de actitud, donde se emplea un controlador PID para cada coordenada.

e
2
Uy (s) = Kp,x “ex t Ki,x?x — Kgx - fx (52)

16
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e
= . Y . f.
uy(s) = Kpy - ey + Ky S Kay - fy

€z 54

uz(s) :Kp,z'ez'i'Ki,z?_Kd,z'fz' (54)
Finalmente, se convierten las acciones de control referentes a los ejes de
coordenadas globales a las referencias que se han definido previamente en el control de

actitud. Para ello, se parte de la estimaciéon del angulo de guifiada (), donde se

relaciona con la siguiente matriz de rotacion:

Te cos(¢) sin(y) O Uy
( T ) = <sin (¢) —cos (P) 0) : (uy> (55)
0

Ut h 0 1 Uy

17
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En este capitulo se empieza describiendo el simulador que se ha utilizado como
base para el programa, este modelo es empleado para realizar el control de trayectoria
en simulacién a tiempo real. La finalidad de este simulador es realizar el control de
trayectoria a partir del estado del cuadricéptero del laboratorio, por este motivo nos
centramos en los aspectos del modelo tedrico que puedan ser utilizados posteriormente
en la plataforma hibrida. Por dltimo, se exponen los resultados obtenidos de un ensayo

simulado.

3.1. Desarrollo del simulador

Como herramienta para el desarrollo del simulador se ha escogido Simulink,
donde en este se emplea el CAD del AR.Drone 2.0 en Simscape Multibody. Estas piezas
de CAD son disponibles en la pagina del fabricante. A continuacién, se presentan unas
vistas que tiene el simulador finalizado con el dron, asi como los datos principales de las

piezas.

Figura 7. Vistas configuradas en el simulador

Fuente: elaboracion propia
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Hay que tener en cuenta que se utiliza la misma configuraciéon que la del
cuadricdptero del laboratorio, esto es sin cubierta exterior ni bateria por lo que el peso
total es de 253 g. Para ello, se ha empleado una densidad uniforme de 0,4768 g/cm?3

para las piezas.

Tabla 1. Caracteristicas de las piezas del CAD del cuadricéptero

Piezas | Volumen (cm3)| Peso (g)
Cuerpo 424,3 202,3
Cross-link 90,3 46,8
Rotor 4 1,91
TOTAL 530,6 253

Fuente: elaboracion propia

Dado que el objetivo del simulador es calcular la trayectoria que seguiria el
cuadricoptero a partir del control de actitud en tiempo real, el primer paso es definir
gue variables son necesarias para ello. En nuestro caso se plantean dos alternativas

principales:

e Emplear las velocidades de giro o empuje de cada rotor por separado.
e Utilizar los angulos que definen la orientacion del dron en el espacio y el empuje

total equivalente de los cuatro rotores.

Aunque en ambos casos se puede resolver el problema con 4 variables, en nuestro
caso se ha preferido utilizar la segunda alternativa, dado que con este método se
consigue que la simulacidn siga la orientaciéon del modelo real. Por otro lado, en este
simulador se han utilizado dos variantes segun se trabaja en el plano XY o en el espacio
XYZ, debido a que el principal objetivo es simular la etapa de vuelo normal, por lo que

los despegues/aterrizajes no son estudiados en detalle.

Simscape Multibody nos permite ensamblar las piezas de CAD descritas

previamente en nuestro esquema de Simulink, de esta manera, se puede simular el

comportamiento del cuadricoptero completo. En la Figura 8 se muestra el ensamble con
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las 3 piezas utilizadas, asi como los elementos basicos que son necesarios para la

simulacion.

Figura 8. Ensamble de las piezas y configuracidn basica en Simulink
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Fuente: elaboracion propia

Rotord

Los elementos que componen el programa para la simulacidn se pueden clasificar

en los siguientes grupos:

e Bloques basicos del solver: en estos se puede configurar la tolerancia del solver

empleado, la posicién del eje global de referencia y la configuracién del

mecanismo. En este ultimo se introduce la fuerza de la gravedad en el sistema.

o Blogues de CAD: en cada bloque file solid se puede montar una pieza de CAD del

cuadricoptero. Hay que tener en cuenta que estos usan el sistema de referencia

local con el que se realizé la pieza.

e Transformaciones rigidas: en cada una se puede configurar movimientos de

translacidn y de rotacion para cambiar el sistema de referencia de la entrada. En

conjunto con las articulaciones, son necesarias para realizar el ensamblaje de las

piezas. También se pueden utilizar para tener vistas adicionales del modelo 3D.
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Articulaciones: son las que otorgan los grados de libertad a las distintas piezas

del sistema. Por ejemplo, en los rotores se emplear pares de revolucién a
velocidad constante, para dar sensacion de movimiento de manera sencilla. Se
ha preferido separar el movimiento de guifiada del de inclinacidn, por ello se
emplean por un lado una de revolucién y por otro una junta universal en XY. Para
finalizar, dependiendo de si se quiere mover el cuadricéptero en un plano o en

el espacio, se pueden utilizar la junta rectangular o cartesiana respectivamente.

Actuadores y medidas: son el caso de las fuerzas externas aplicadas y de los

sensores. Por ejemplo, se utiliza una fuerza equivalente al empuje total de los
rotores en el centro de gravedad del cuadricoptero, siempre perpendicular al
cuerpo de este. En ese mismo punto, también se ha colocado un sensor para las

mediciones de posicién y velocidad.

Blogues auxiliares: para visualizar la trayectoria en el simulador, se emplea el

bloque spline el cual realiza una cuerva a partir de la interpolacién de los puntos
de referencia. Por otro lado, se ha colocado un suelo ficticio con rejilla 10 metros
por debajo del suelo real. Con estas dos medidas se puede apreciar claramente

el movimiento del cuadricoptero en el simulador.

Comunicaciones: en el caso en el que se realice la simulacion en tiempo real con

los datos del cuadricoptero, es necesario el bloque receptor con UDP. Este se
encarga de recibir periddicamente las cuatro variables de interés.
Posteriormente, cuando el controlador de trayectoria se encuentra en

funcionamiento se utiliza un bloque similar para el envié por UDP al dron.

A la hora de implementar la resistencia aerodinamica del dron en la simulacién,

partimos del problema de que se desconocen los coeficientes aerodinamicos del modelo
cuadricoptero utilizado, tampoco se ha podido utilizar ningin método empirico
mediante ensayos. Por este motivo, se ha realizado una estimacién a partir de otros
datos conocidos del cuadricéptero, se ha asumido que su valor es constante e igual en

todas las direcciones y se han utilizado las siguientes caracteristicas:
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e Velocidad en modo répido del dron: 18 km/h
e Inclinacién mdxima programable (pitch): 30°
e Peso en la versién outdoor: 400 g

e Estimacidn del empuje total necesario para mantener la altitud: 4,53 N

La solucidn se ha obtenido por convergencia con las ecuaciones dindmicas. Se han
englobado todos los coeficientes de la ecuacién (19) en un solo termino, este ha
resultado de 0,09 siendo la ecuacién resultante D, = 0,09 - v2. En la Figura 9, se expone
el método utilizado para su implementacién en el modelo. Debido a que es una fuerza

que se opone al movimiento, se parte de las mediciones de velocidad en cada direccién.

Figura 9. Subsistema para el cdlculo de la resistencia aerodinamica en XY
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Fuente: Elaboracion propia

Finalmente, la simulacion de la descarga de bateria se implementa a partir del
empuje total de los rotores. En primer lugar, se transforma esta fuerza en la potencia
eléctrica consumida por los motores, para ello, se emplean los parametros de la curva

de par-velocidad y una estimacién del rendimiento:
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Nmot

M-w FrtOt'CT'k1'<k2+\/k3+k4'Frt0t>

n n

P,; es la potencia eléctrica que absorben los motores.

M es el par equivalente generado por los rotores.

w es la velocidad de giro de los rotores.

F,tor €s el empuje total generado por los rotores.

7n es el rendimiento estimado en 0,8.

¢y es la relacién entre empuje y par con un valor de 0,036 Nm/N.
k, es el primer coeficiente de la curva con un valor de 4,54.

k, es el segundo coeficiente de la curva con un valor de -67.

k es el tercer coeficiente de la curva con un valor de 4489

k, es el cuarto coeficiente de la curva con un valor de 11000.

Mot €S €l nimero de motores con un valor de 4 unidades.

A partir de la ecuacién (13) y de estimacion de potencia anterior, se puede calcular

el estado de carga de la bateria (SoC) conociendo la capacidad nominal de la bateria. En

el caso del cuadricoptero estudiado, este cuenta con una de 1500 mAh, pero debido a

los siguientes motivos su capacidad efectiva disminuye:

Por motivos de seguridad, es recomendable dejar un margen de entre 5-10 %
de carga para realizar el aterrizaje final. De esta manera, la tensién minima de
corte es ligeramente superior a la de las celdas. Por otro lado, es posible que los
ESC tengan una tensién minima mas restrictiva lo que reduciria aun mas la
capacidad efectiva.

La tasa de descarga influye en la capacidad, con descargas en 10-15 minutos se

reduce frente a periodos mas largos.

Debido a estas razones, se ha utilizado una bateria con una capacidad equivalente

de 8,1 Wh. Los resultados que se obtuvieron en las simulaciones concuerdan con las

suposiciones realizadas, ajustandose al comportamiento de las celdas del modelo real.
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3.2. Resultados de las simulaciones

Los resultados que se exponen a continuacidn han sido obtenidos a partir de una
simulacidén con el cuadricéptero desplazdndose en el plano XY. Se han empleado datos
de orientacion de ensayos con el dron del laboratorio, de esta manera, se puede

comprobar el comportamiento del sistema para posteriormente implementar el control.

Figura 10. Orientacion del cuadricoptero durante la simulacién
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Fuente: Elaboracion propia

En cuanto a la velocidad lineal maxima que puede alcanzar el cuadricéptero
sobrevolando a una altura constante, esta converge a 14 km/h con un angulo de
inclinacion de 30°. Hay que tener en cuenta que el modelo del dron utilizado en las
simulaciones es mas ligero que el modelo convencional ya que se aproxima a la
disposicidon del usado en el laboratorio, por este motivo necesita menor empuje. Por
otro lado, esta velocidad maxima depende en gran medida de la resistencia
aerodinamica, donde la estimacidn realizada para su obtencion puede considerarse
aceptable, debido a que el resultado obtenido entra dentro del margen esperado (Figura

11).

La tasa de descarga de la bateria (Figura 12) concuerda con la reduccién de peso
del modelo simulado, en este caso la duracién de la bateria rondaria los 20 minutos. No
obstante, este valor puede variar en funcidon del peso del cuadricdptero, del control

empleado, asi como de la bateria seleccionada para la simulacién.
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Figura 11. Posicion y velocidad del cuadricdptero durante la simulacion
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Figura 12. Otros estados del cuadricéptero durante la simulacién
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Fuente: Elaboracion propia

Un aspecto importante que se deja como propuesta de mejora en trabajos futuros

es la validacién y ampliacién del simulador desarrollado, debido a que en el laboratorio

no se han podido realizar ensayos de vuelo libre con el cuadricéptero.
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En este capitulo se detalla el proceso seguido para realizar la implementacion de
los controladores en el cuadricoptero del laboratorio, en conjunto con el simulador que
trabaja en el PC. Los ensayos realizados en este proyecto se han hecho con el dron
situado sobre una base articulada, tal como se puede observar en la Figura 13. Se ha
preferido quitar la bateria y suministrar energia mediante una fuente de alimentacién
externa de 12 V, con el fin de evitar los tiempos de carga de la bateria que pueden durar

1h y media para un ciclo completo.

Figura 13. Disposicidn del dron sobre la base articulada

Fuente: Elaboracion propia

La articulacién en la base restringe los desplazamientos lineales del cuadricdptero
(Figura 14), por lo que el control del dron se limita a 3 grados de libertad (g.d.l). El
movimiento de cabeceo y alabeo del cuadricéptero queda limitado entre +25°
aproximadamente, debido a que la superficie de la base llega a tocar el anclaje. Por este
motivo, las referencias para estos dos angulos se han limitado en torno a £20°. Aunque
en principio el angulo de guifiada no presenta ninguna limitacidn, se ha limitado entre
+180° para no enrollar el cable de la fuente de alimentacién y no provocar tensiones
externas. Estas limitaciones anteriores entran dentro de los dngulos de trabajo normales

para un dron de estas caracteristicas.

26



Capitulo 4 — Implementacién

Figura 14. Articulacion de la base del dron

Fuente: Elaboracion propia

En el siguiente esquema de la Figura 15 se han separado los principales elementos

gue componen la planta del sistema estudiado. Las acciones de control son las sefales

PWM para cada motor, las cuales marcan una velocidad de giro de referencia para el

control de los motores mediante los ESC. El sistema solo esta activo si los motores se

encuentran armados y hay suficiente nivel de carga en la bateria. En la siguiente etapa,

se realiza la transformacién de la velocidad y par de salida de los motores a velocidad

de giro y empuje de las hélices, pasando por una etapa intermedia de las reductoras.

Por ultimo, en el dron real se obtienen las mediciones de los sensores de la IMU para

estimar la posicién y orientacién de este.

Figura 15. Diagrama de la planta del cuadricéptero
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4.1. Introduccion a la implementacion en el dron

En este trabajo se utiliza la siguiente libreria de Matlab para el AR.Drone 2.0 [10]

para ayudar a implementar el cédigo en Simulink, el cual trabaja en conjunto con el

simulador desarrollado en el capitulo anterior. En primer lugar, se describe el proceso

para empezar a usar esta libreria con el dron.

Se conecta al dron su fuente de alimentacion, puede ser la bateria por
defecto o en nuestro caso una fuente externa.

Se conecta el ordenador al Wifi del dron, deberd aparecer con el nombre
“ardrone2” seguido de seis numeros que dependen del modelo.

Si es la primera conexién, verificar que el dron se asigna la direccién IP
“198.168.111.1” y el PC la “198.168.111.2”. Se pueden cargar los
parametros de calibracion para los sensores del cuadricéptero o volver a
obtener.

Cargar el programa de Simulink con el control de actitud. El proceso para
gue se ejecute en modo externo en el dron es: compilar - conectar -
ejecutar.

Ejecutar el programa de Simulink con el simulador de trayectoria, se puede

seguir una preprogramada o controlar con un joystick.

La base de la libreria es un conjunto de funciones en lenguaje de programacién C,

las cuales han sido adaptadas para funcionar como blogues en Simulink. Esta libreria

permite cargar el cdédigo de Simulink en el microcontrolador del dron, de esta manera,

se puede sobrescribir un nuevo programa de control distinto al que lleva por defecto.

Cuando se ejecuta un programa en modo externo se pueden realizar cambios en tiempo

real, asi como monitorizar las sefiales de interés en el PC.

Los bloques de la libreria que se han empleado se pueden clasificar dentro de los

siguientes grupos, se han dejado a parte los correspondientes al procesado de video.
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Actuadores: para que los bloques de salida de los motores y LEDs funcionen, es
necesario colocar el que hace referencia a la funcién de inicializacion de estos.
Por un lado, el bloque de los motores recibe las sefiales de PWM deseadas para
cada uno (0-100 %) y las pasa a una trama que envia al controlador. La trama
(Figura 16) es un conjunto de 5 numeros de 8 bits (40 en total), donde el principio
es de 3 bits (001) y el final en un Unico bit (0). Por tanto, cada sefial de PWM se

convierte en un numero de 9 bits.

Figura 16. Formato de la trama para controlar los motores

Inicio de
la trama PWM del motor 2 PWM del motor 4

0O01aaaaa aaaabbbb bbbbbccc cccececedd dddddddo

PWM del motor 1 PWM del motor 3 Fin de

la trama

Fuente: Elaboracion propia

Sensores: la libreria engloba la informacidn que proviene de la IMU (giréscopo,
acelerémetro, magnetdometro y ultrasonido) en un bloque. El ajuste de la lectura

de cada sensor depende de los parametros de calibracién del cuadricéptero.

Figura 17. Flujograma del bloque de la IMU con sus funciones
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Fuente: documentacién de la libreria “ARDrone Target”
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e Comunicaciones: se ha comprobado como la mayoria de los bloques de envio

por UDP de las librerias basicas de Simulink son compatibles con el compilador
utilizado. Sin embargo, para la recepciéon de informacién por UDP ha sido
necesario implementar el cédigo con una “S-Function”. De esta manera, se envia

y recibe datos con UDP en el cuadricdptero, el cual se comunica con el PC.

La frecuencia de muestreo de la IMU es de 400 Hz (T = 2,5 ms), se escoge esta
tiempo de muestreo ya que por debajo de 200 Hz se puede perder informacién
(recomendaciéon del autor de la libreria). Este tiempo de muestreo marca la
discretizacion de las funciones de transferencia realizadas, como por ejemplo para el

controlador o los filtros.

4.2. Comunicaciones

Tal como ya se ha mencionado previamente, existe una comunicacidn
bidireccional entre el programa que se ejecuta en el dron y el que hace de simulador en
el PC. La conexidn al AR.Drone 2.0 por wifi se puede realizar por medio de los protocolos
de TCP y UDP, donde la principal diferencia es que con TCP hay mayor control sobre los
paquetes para que lleguen a su destino, lo cual ocasiona menores perdidas que con UDP.
Sin embargo, por este mismo hecho la conexidon es mas lenta. Debido a que en los
ensayos realizados no se ha podido apreciar una desventaja clara con UDP, finalmente

se escogio este para realizar la implementacién.

En primer lugar, cabe destacar que el tiempo de muestreo utilizado para estas
comunicaciones es de 50 ms, esto es del orden de 20 veces superior al del controlador
de actitud. La trama de datos que va desde el simulador hasta dron contiene las
referencias de orientacién, de empuje (solo en control XYZ) y de marcha/paro (opcional

con joystick). El bloque de envio tiene las siguientes caracteristicas:

e |Premota: 192.168.1.1
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e Puerto: 15200

En cuanto al bloque receptor en el Simulink que funciona en modo externo, se han
tenido que realizar una serie de modificaciones dado que los que vienen por defecto no
funcionan correctamente. Al final se utilizé6 un bloque “S-Function” para cargar una
funcién analoga a la de envio de datos por UDP en cédigo C. Los pardmetros necesarios

de este bloque receptor son:

e Puerto: 15200
e Tamafo del buffer: 8 x n bytes (siendo n el nimero de variables de tipo double)

e Timeout: 25 ms

La decodificacion de los bytes que provienen de este bloque depende de la
configuracion del bloque de envio, en nuestro caso, se utiliza un bloque “Byte Unpack”

con byte de alineamiento 1.

La otra trama de datos que va desde el dron hasta el PC contiene la estimacién de
los tres angulos de Euler y de empuje total, el bloque receptor tiene las siguientes

caracteristicas:

e |Premota: 192.168.1.1
e Puerto local: 50000

e Tamaro del buffer: 4x8 bytes

La libreria empleada para el AR.Drone 2.0 en Simulink dispone de un bloque de
envio por UDP, este funciona de la misma manera que los que vienen por defecto y no
genera errores como en el caso del blogue receptor. Este bloque de envio tiene las

siguientes caracteristicas:

e |Premota: 192.168.1.2
e Puerto: 50000
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4.3. Controlador de actitud

4.3.1. Filtrado del ruido de alta frecuencia

Las mediciones de velocidades angulares que provienen del giréscopo tienen un
ruido caracteristico de alta frecuencia, en la Figura 18 se muestra un ejemplo con los
datos extraidos sin procesar. Los datos se extrajeron de un experimento donde solo se

estabilizaba el dron (con referencias en 0° para los 3 angulos de Euler).

Estas medidas de velocidad son empleadas en el controlador para la accidn
derivativa, por lo que reducir el ruido mejora el comportamiento de este. La solucién
para reducir este ruido ha sido implementar un filtro paso bajo, aunque también se han

explorado otras alternativas como un filtro de media movil.

Figura 18. Sefial de velocidad angular correspondiente al alabeo (sin filtrar)

Velocidad angular (phi)
T

omega (rad/s)

it W;\ |

tiempo (s)

Fuente: Elaboracion propia

En primer lugar, se han disefiado tres filtros paso bajo de primer orden con
distintas frecuencias de corte. La principal ventaja de este filtro es su sencillez, pero
requiere de una buena eleccidn de la frecuencia de corte para no perder informacion de
la sefial original. La funcién de transferencia en tiempo continuo se presenta a

continuacion, siendo w¢ la frecuencia de corte:
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We (57)

H(s) =
(s) s+ w,

Para discretizar las funciones de transferencia se emplea el método de Euler,

conociendo que el periodo de muestreo es de 2,5 ms.

z—1
6= (58)
T

Las funciones de transferencia resultantes son:
15.71 0.03851

Hy 5 45(s) = Sr1571 Hysp,(2) = ~ 09615
He o (s) = 31.42 S Hy 0 (2) = 0.07553
s+ 3142 z z —0.9245
Hyg pz(s) = ﬂ - Hygp,(2) = ﬂ
s+ 62.83 z z — 0.8546

A continuacién, se expone los diagramas de Bode de los filtros disefiados (Figura
19) y el resultado de aplicar estos filtros a la sefal mostrada previamente (Figura 20).
Por un lado, se puede apreciar como el filtro con una frecuencia de corte a 10 Hz no
consigue eliminar el ruido en su totalidad. Por otro lado, aunque el de 2.5 Hz elimine el
ruido, se esta atenuando la sefial mas de lo necesario si se compara con el de 5 Hz. En
definitiva, se escoge el filtro paso bajo con una frecuencia de corte de 5 Hz como el
mejor candidato, debido a que es una buena solucién de compromiso entre la

eliminacidn del ruido y la posible pérdida de informacidn de la sefial original.
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Figura 19. Comparativa de los diagramas de Bode de los filtros paso bajo disefiados
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Fuente: Elaboracion propia

Esta clase de filtro paso bajo de primer orden tiene una pendiente de -20 dB por
década, ver Figura 19. Los resultados experimentales muestran como es suficiente para
eliminar el ruido de alta frecuencia, no obstante, se podria haber empleado filtros de

mayor orden en el caso de ser necesario.

Figura 20. Comparativa de la sefial con los filtros paso bajo disefiados

Velocidad angular (phi)
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Fuente: Elaboracion propia
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En cuanto a la otra alternativa, se han comparado tres filtros de media mévil con
tamafios de ventana distintos. Una ventaja de este filtro es que se puede obtener una
sefial con menor ruido sin apenas atenuar la sefial original, no obstante, para ello es
necesario un tamano de banda mayor lo cual puede producir un retardo. En |a Figura 21
se muestran los resultados obtenidos, donde el filtro que presenta un mejor

comportamiento es el que tiene un tamafno de ventana de 15 muestras.

Figura 21. Comparativa de la sefial filtrada por media mévil de 5, 10 y 15 muestras
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Fuente: Elaboracion propia

Para finalizar, se validan los filtros disefiados con los datos de otro ensayo distinto
del anterior, se han empleado los dos filtros que han mostrado mejores resultados
previamente: el filtro paso bajo a 5 Hz y de media mévil con 15 muestras. En la Figura
22, se muestran los resultados tras filtrar la sefial en un intervalo de 2.5 segundos.
Ambos filtros consiguen eliminar el ruido de alta frecuencia, se puede apreciar como el
de media movil tiene un buen seguimiento de la sefal y atenia menos los picos. No
obstante, en las pruebas realizadas con el controlador no se ha podido percibir una
diferencia notable entre los dos filtros, en ambos se obtuvieron errores cuadraticos

similares
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La solucién adoptada ha sido el filtro paso bajo, debido a que ofrece mayor
robustez del sistema frente a mediciones erréneas o perturbaciones. Con la frecuencia
de corte a 5 Hz se consigue eliminar el ruido de alta frecuencia, suavizando la sefial de
velocidad y obteniendo un comportamiento similar con el controlador que para el caso

con el filtro de media movil.

Figura 22. Comparacion del filtro paso bajo y el de media movil
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Fuente: Elaboracion propia

4.3.2. Parametrizacion y validacion

El controlador recibe las referencias de orientacién en grados (saturada entre
+20°), asi como las medidas de velocidad angular en grados/segundo. A la salida de cada
uno, se obtiene la accién de control referente al porcentaje de velocidad de giro de
referencia del motor (0 - 100 %), la cual se transforma en un valor entero de 8 bits (0 —
255) como referencia para los ESC. Debido a que se emplean 4 controladores en
paralelo, se han tenido que parametrizar de manera que la accion total no llegue a

saturar a los motores.
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En la siguiente tabla se resumen los parametros de los reguladores PID empleados,
se puede comprobar cémo se han utilizado ganancias idénticas en el de cabeceo y

alabeo ya que presentaban un comportamiento muy similar.

Tabla 2. Ganancias de los reguladores PID utilizados en el control de actitud

Ganancia Roll Pitch Yaw Hover
Kp 2,600 2,600 0,300 15,0
Ki 1,560 1,560 0,300 3,0
Kd 0,208 0,208 0,020 -

Fuente: elaboracion propia

Los datos que se presentan a continuacion fueron extraidos de un ensayo donde
las referencias de orientacién provenian de un joystick. En el caso del controlador de
guinada, se utilizd una accién de control en bucle abierto para girar de forma mas

sencilla en el eje Z de forma manual, por lo que no hay seguimiento de referencia.

Figura 23. Control de actitud con referencias del joystick
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Fuente: Elaboracion propia

Del mismo ensayo anterior, se han obtenido las sefales de las velocidades
angulares tras pasar por el filtro paso-bajo disefiado. Se puede comprobar como son

sefiales adecuadas para su uso en la accidn derivativa.
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Figura 24. Sefales de velocidad angular tras el filtro paso-bajo
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Fuente: Elaboracion propia

En el anexo se pueden encontrar los resultados de los ensayos realizados para

validar este controlador.

4.4. Controlador de trayectoria

4.4.1. Generador de trayectoria

El generador de trayectoria que se ha implementado en este trabajo funciona a
partir de una lista preprogramada con las coordenadas en XYZ (eje global). Por tanto,
solo se utiliza una referencia de posicién y la velocidad se controla indirectamente a

través del regulador PID. El funcionamiento es el siguiente:

e Se empieza por el primer punto de la lista y se envia la referencia al generador
de trayectoria con una limitacién de pendiente de 2 m/s.

e Se calcula la distancia entre el punto de la lista y la posicion del cuadricéptero en
un bucle, si en algin momento esta es menor que un valor predefinido (dmin) se

pasa al siguiente punto de la lista.
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e Una vez se alcanza el ultimo punto de la lista y se vélida la condicidn, se vuelve
al primer punto. Se ha configurado de esta manera para trabajar con trayectorias

cerradas.

4.4.2. Parametrizacion y validacion

En el bucle externo de control, los reguladores reciben referencias de posicidon que
convierten en orientaciones de referencia para el control de actitud. La entrada viene

definida en metros, mientras que la salida en grados.

Tabla 3. Ganancias de los reguladores PID utilizados en el control de trayectoria

Ganancias X Y Z
Kp 3,0 3,0 1,5
Ki 0,1 0,1 -
Kd 3,0 3,0 3,0

Fuente: elaboracion propia

A diferencia de los resultados que se exponen en el anexo con un controlador PD,
en el siguiente ensayo se afiadié la accidn integral y se comprobd en funcionamiento del
control frente a pequefias perturbaciones externas. Se puede observar como a los 16
segundos se introdujo la perturbacién, provocando un alabeo que se tradujo en un
incremento de la posicion en el eje Y. No obstante, se puede comprobar como el

controlador corrige el desvio y sigue la trayectoria cuadrada marcada.

Figura 25. Control de trayectoria con PID y perturbacién, seiiales temporales
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Fuente: Elaboracién propia

39



Capitulo 4 — Implementacién

Figura 26. Control de trayectoria con PID y perturbacién, grafica en XY

Trayectoria en XY
T T

Est.
Ref.

Fuente: Elaboracion propia

En el anexo se encuentran los diversos ensayos realizados para validar el

controlador, las trayectorias se dividen en dos clases segln se trabaja en un plano o en

el espacio.
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Las conclusiones que se pueden extraer de este trabajo han sido obtenidas

repasando los objetivos iniciales planteados en este TFM, se resumen en los siguientes

puntos a continuacién. También se destacan aquellos aspectos del trabajo que pueden

utilizarse en para desarrollar otros en un futuro.

Se ha disefiado e implementado el control de actitud para el cuadricéptero del
laboratorio, cumpliendo con las especificaciones marcadas de tiempo de

respuestay error.

Se ha desarrollado el simulador en Simulink para estimar el movimiento del dron
con 6 g.d.l. y se analizado la respuesta del sistema con ambos controladores
coordinados. En trabajos futuros, se propone ampliar este simulador con
ecuaciones referentes a otros fendmenos o perturbaciones aerodinamicas (ej.
efecto suelo o corrientes de aire), ademads, se podria llevar a cabo una validacidn

de este comparando con otros simuladores y con datos en vuelo libre.

Se ha disefiado e implementado el control de trayectoria basado en la inclinacién
del cuadricoptero. A partir de los conocimientos adquiridos en el desarrollo de
este trabajo, se puede ampliar el control de actitud y de trayectoria para utilizar
controladores al nivel del estado del arte actual en cuadricépteros o
implementar nuevas ideas o algoritmos. El programa estd pensado para ser

facilmente modificable y ajustable al nivel que desee cada usuario.

El programa se lleva a cabo en dos ventanas de Simulink, donde se pueden
monitorizar las variables de interés y realizar algunos cambios en tiempo real.
Como propuesta de mejora, la interfaz podria ser modificada para trabajar en
una ventana y resaltar los aspectos modificables de los de monitorizacion, de

cara a usuarios que desconozcan el comportamiento del programa.
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6.1. Datos del cuadricdptero

6.1.1. Caracteristicas generales

En este apartado se describen los elementos que componen al dron estudiado,
destacando los actuadores y sensores del sistema, y dejando a un lado el sistema de
camaras y de procesamiento de video ya que no se utiliza en este proyecto. La
informacién ha sido extraida de la guia para desarrolladores del AR.Drone 2.0 [11] y del

manual de usuario.

El sistema propulsivo cuenta con hélices acopladas a los motores brushless
inrunner mediante reductoras (i = 1/8.5). A su vez, cada uno es controlado por un
microcontrolador ATMEGASL de 8 bits (control de velocidad a partir de las PWM de
referencia). Se puede actuar sobre cada motor por separado para lograr que el dron se

mueva en el espacio con 6 g.d.l.

Tabla 4. Parametros de los motores

Magnitud Valor ud.

Potencia 15 wW

Velocidad maxima 41400 rpom

Bits de control 9 bits
Sensibilidad del control por PWM 0.195 %

Fuente: documentacion de la libreria “ARDrone Target”

El dron cuenta con tres celdas de polimero de litio (LiPo) en serie para formar una
bateria de 1000 mAh y 11.1 V nominales. No obstante, hay que tener en cuenta que la
tension de la bateria varia fundamentalmente con la profundidad de descarga. Con las
celdas cargadas al maximo la tension ronda los 12.5 V, mientras que se consideran
descargas si alcanzan los 9 V. Por este motivo, el sistema de control monitoriza la tensién

a la salida de la bateria para calcular su nivel de carga (SoC), cuando se alcanzan niveles
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bajos el sistema avisa al usuario y es capaz de realizar aterrizajes de emergencia. Por

otro lado, el fabricante estima que la autonomia media de vuelo es de 12 minutos.

El dron por defecto, sin tener en cuenta el hull externo, pesa 366 g. En la
configuracion en la que realizaron los ensayos no se conectd la bateria, por lo que el
peso total desciende hasta los 253 g. Sin embargo, al tener en cuenta el peso adicional
gue supone la base, se ha llegado a la conclusion de que no hay una diferencia

significativa sobre los momentos de inercia respecto a la configuracion previa.

El sistema cuenta con un procesador ARM Cortex A8 de 1 GHz 32 bit, un DSP para
el procesado del video TMS320DMC64x de 800 MHz y una memoria RAM DDR2 de 1 GB

a 200 MHz. El sistema operativo es Linux 2.6.32 con BusyBox.

En cuanto a las vias de comunicacion con otros dispositivos existen dos
alternativas: el puerto USB 2.0 o transmisién por Wifi. Para este trabajo se ha empleado
esta Ultima opcién, la conexidén inalambrica puede realizarse por medio de los
protocolos TCP/IP y UDP. Por defecto el dron crea su propia red Wifi con nombre
“ardrone2” seguida de unos numeros que dependen del modelo, este se asigna la IP
“192.168.1.1” y se utilizan las siguientes direcciones para los dispositivos que se

conecten.

Por ultimo, se presenta la informacidn que se ha podido recopilar de los sensores

principales de la unidad de medida inercial (IMU) del cuadricéptero:

e Girdscopo de 3 ejes: su funcidn es medir las velocidades angulares del dron para
poder estimar la rotacion de este en conjunto con el acelerémetro, tiene una
precision de 2000°/s. Modelo InvenSense IMU-3000.

o Acelerdmetro de 3 ejes: se utiliza para estimar la rotacién del dron. Tiene una
precisidon de +10 mg. Modelo Bosch BMA150.

e Magnetdmetro de 3 ejes: es una brujula electrénica que indica la orientacion

relativa al campo terrestre. Como inconvenientes, debe de ser calibrado en cada
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lugar de trabajo debido a que es muy sensible a las interferencias y que depende

de nuestra localizacion geografica. Tiene una precision de 6°.

Ademas, el dron también dispone de un sensor de ultrasonido (hasta 6 m) para
medir la altura respecto al suelo y un barémetro (+10 pa de precision) para permitir
realizar medidas a mayor altitud. No obstante, no han sido empleados para este

proyecto debido a la disposicién del cuadricéptero.

6.1.2. Sistema electromecanico

En aplicaciones aeronauticas, el disefio y seleccién de los componentes vienen
restringidos por el peso ademas de los parametros de disefio tipicos. Por este motivo,
en este apartado se destacan las tecnologias que se utilizan. Tal como se ha comentado
previamente, los motores emplean variadores de velocidad electrénicos para el control
del dron, cominmente denominados Electronic Speed Controller (ESC). Para explicar la

etapa de control que realizan primero se debe de razonar que tipo de motor se emplea.

La relacién potencia entre el peso es un pardmetro critico en la seleccion de los
motores, por ello los mas empleados en el sector son los que incluyen imanes

permanentes. Debido a los imanes se obtienen una serie de beneficios:

e La disposicidn de los imanes en el rotor elimina la necesidad de escobillas para
la excitacion. Se mejora la eficiencia y la robustez de la maquina.

e Debido a la densidad energética de los imanes de tierras raras, se consiguen
altas potencias respecto a otros tipos de motores del mismo tamafio/peso.

e En el caso de que los imanes se situen en el interior del rotor (inrunner), se
reduce la inercia del motor lo que permite configuraciones para altas

revoluciones.

La familia de motores que incorporan imanes permanentes se divide en dos
grupos principales: los motores sincronos de imanes permanentes (PMSM) vy los
motores brushless de corriente continua (BLDC). A su vez, se subdividen en otros en

funcion de sus caracteristicas:
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e Direccidn del flujo magnético: axiales o radiales.

e Posicidon de los imanes en el rotor: inrunner o outrunner.

Las principales diferencias entre los PMSM y BLDC son las formas de sus fuerzas
electromagnéticas inducidas (PMSM — senoidal, BLDC — trapezoidal) y el control que
necesitan. Por otro lado, se puede demostrar que la densidad de potencia de los BLDC
es superior, mediante el siguiente desarrollo tedrico para las mismas perdidas en los
conductores (asumiendo factor de potencia unitario) [12]:

e Larelacidon entre la corriente pico del PMSM y del BLDC es:

V3 (59)

Ipico BLCD = 7 : Ipico PMSM
e Por tanto, se puede hallar la relacion de las potencias de cada motor:

PBLDC _ 2. Vpico : Ipico BLDC

Ratio de potencia = = 1.1547 (60)

PMSM B 3. Vpico . Ipico PMSM
V2 V2

Existen casos de aplicacion en motores para UAV tanto para PMSM como para

BLDC. No obstante, ente trabajo nos centramos en el control para los brushless de
continua ya que son los que utiliza el AR.Drone 2.0. En [13], el autor obtuvo las curvas
cuadraticas de par y de empuje frente a la velocidad (o en equivalencia la referencia de
PWM) del AR.Drone 2.0. Estas curvas (Figura 27) son de gran utilidad para modelar el

par resistente que aplican las hélices sobre los motores.

Figura 27. Curvas de empuje y par frente a PWM de referencia
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Fuente: Jeurgens [13]
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Para finalizar, se destacan los distintos tipos de tecnologias de baterias con
aplicaciones aerondauticas. En el caso de los UAVs de pequefio tamafio como el
estudiado, las celdas de LiPo son las que predominan en la actualidad. No obstante, se
estan empezando a introducir en el mercado otras tecnologias de interés como las de
estado sélido o Li-metal. Nos centramos en este tipo de celda y realizamos una breve
comparativa con las de ion-litio y las LiPo convencionales, aunque cabe destacar que hay

mas tecnologias pero que se encuentran en fases de desarrollo en laboratorios.

Las baterias de ion-litio presentan una desventaja critica en UAVs, debido a que la
mayoria de los drones necesitan un pico de potencia durante el despegue, lo cual
descarta las que tienen poca capacidad de descarga ya que se necesitaria

sobredimensionar el sistema de baterias.

Comparando las baterias LiPo frente a las de estado sélido (Li-metal), se puede
llegar a la conclusion de que en la actualidad hay una diferencia notable en la
rentabilidad de ambas, siendo las de estado sélido un mercado emergente cuya
tecnologia aun sigue desarrolldndose. No obstante, presentan unas buenas previsiones
a futuro en aplicaciones aeronauticas ya que permitiran disminuir el peso del sistema,
lo que puede emplearse en reducir el sistema propulsivo o en aumentar la autonomia

de vuelo.

Tabla 5. Resumen de la comparacion entre las baterias estudiadas

Tipo Densidad | Descarga Ciclos Seguridad Coste

LiPo - ++ + + +

Li-ion “F -- ++ - -
Li-metal ++ + - + ++

Fuente: elaboracion propia
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6.2. Resultados de los ensayos realizados

6.2.1. Ensayos de estabilizacion

Los siguientes ensayos fueron realizados tras ajustar el controlador PID para la
estabilizacién del dron, controlando los dngulos de cabeceo y alabeo. En estos se
comparan las referencias frente a las mediciones de los angulos estimadas con el filtro
de Kalman, asi como el calculo del error cuadratico medio (ECM) de cada sefial. Debido
a que se trabaja con vectores en Matlab, es mas sencillo realizar el célculo con la

notacion matricial de la formula:

i(e)? _e e (61)

ECM =
N N

Siendo:
e Nes el nimero de muestras de cada vector.
e ¢ es ladiferencia entre la sefial medida y la referencia para una muestra.

e e eslamatriz del error de todas las muestras, tiene dimension N x 1.

1) Referencia senoidal de cabeceo

En este ensayo se dejé una referencia de 0° de alabeo mientras que se varié la de

cabeceo con una senoidal de 15° de amplitud.

Figura 28. Ensayo de estabilizacién con referencia senoidal de cabeceo
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e El error cuadratico medio del ensayo es: Roll =0.6828 ; Pitch = 3.5936
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2) Referencia senoidal de alabeo

Similar al ensayo anterior, pero en este se cambian las sefiales de referencia para
el alabeo y el cabeceo. Se dejo una referencia de 0° de cabeceo mientras que se vario la

de alabeo con una senoidal de 15° de amplitud.

Figura 29. Ensayo de estabilizacién con referencia senoidal de alabeo
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e El error cuadratico medio del ensayo es: Roll = 3.4606 ; Pitch =0.2790

3) Referencias senoidales de cabeceo y alabeo

En este caso se vario los angulos de roll y pitch con dos senoidales. Se puede

comprobar como el ECM aumenta hasta un 16 % respecto a los casos anteriores.

Figura 30. Ensayo de estabilizacién con referencias senoidales de cabeceo y alabeo
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e El error cuadratico medio del ensayo es: Roll =3.7313 ; Pitch = 4.1867
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4) Referencias en escalon

Por ultimo, en este caso se vario los angulos de roll y pitch manualmente en la
interfaz de Simulink con escalones. Se pueden apreciar sobreoscilaciones considerables
en los escalones de mayor amplitud, esto es debido a que el controlador esta disefado
para seguir referencias que provienen de un generador de trayectorias. No obstante, se
tuvo en cuenta para la parametrizacion del controlador de actitud completo para reducir

las sobreoscilaciones.

Figura 31. Ensayo de estabilizacidn con referencias en escalén
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e El error cuadratico medio del ensayo es: Roll =5.5657 ; Pitch = 2.9508

6.2.2. Ensayos del control de actitud

A continuacion, se presentan los resultados con el controlador de actitud
completo. En los dos primeros ensayos se ha mantenido una referencia de guifiada nula,
para verificar que su controlador no afecte negativamente al seguimiento de los otros
dos angulos. En los tres ensayos finales, se puede comprobar como las perturbaciones
gue afiade este controlador sobre los otros dos pueden considerarse despreciables al
mantener una referencia constante, y de caracter ligero cuando este actia en mayor

medida (cambio notable de referencia).
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1) Referencias trapezoidales de cabeceo y alabeo

En este ensayo se marcan unas sefales de referencia para que el cuadricoptero

describa una trayectoria cuadrada en un plano, para ello la referencia de guifiada es

nula. Se puede ver como el seguimiento del angulo de guifiada se comprende en un

intervalo de £10°, esto es debido a que se le ha dado menor prioridad a este controlador

para no producir perturbaciones excesivas en los otros dos.

Figura 32. Control de actitud ante referencias trapezoidales
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2) Referencias senoidales de cabeceo y alabeo

El error cuadratico medio del ensayo es: Roll = 1.3712 ; Pitch = 1.6564; Yaw

En este ensayo se utilizaron las mismas referencias que en el de estabilizacion,

pero al afladir el control de guifiada se puede comparar si este afecta negativamente al

sistema. En este caso se mantiene la referencia constante en 0 grados y se puede ver

como el cambio es despreciable.
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Figura 33. Control de actitud ante referencias senoidales 1
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e El error cuadratico medio del ensayo es: Roll = 1.7758 ; Pitch = 2.3208; Yaw =

3) Referencias senoidales de cabeceo, alabeo y guinada

8.1518

Similar al anterior, pero en este caso la referencia de guifiada varia en el tiempo.

Debido a que se estdn controlando los tres angulos al mismo tiempo, se ha optado por

utilizar amplitudes reducidas para los dngulos de cabeceo y alabeo, asi como un giro

lento de guifiada.

Figura 34. Control de actitud ante referencias senoidales 2
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El error cuadratico medio del ensayo es: Roll = 0.5163 ; Pitch = 0.7059; Yaw =

207.95
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En este otro caso, se realiza un cambio mas brusco de guifiada mientras se sigue
un movimiento de alabeo. Las perturbaciones en el angulo de alabeo son notables, pero

tiene un buen seguimiento de la referencia de guifiada.

Figura 35. Control de actitud ante referencias senoidales 3
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e El error cuadratico medio del ensayo es: Roll = 1.7117 ; Pitch = 1.6892; Yaw =
372,49
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4) Estabilizacion y referencias en escalon de guinada

Para finalizar, en este ensayo se mantiene las referencias de cabeceo y alabeo
nulas. El control de guifiada se realiza con escalones para determinar el tiempo de

estabilizacidn y la sobreoscilacion de este controlador.

Figura 36. Control de actitud con escalones de guifiada
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e El error cuadratico medio del ensayo es: Roll = 0,1569 ; Pitch = 0,0991; Yaw =

118,00

Resumen de los ensayos de estabilizacion y del control de actitud

Tabla 6. Resumen del ECM en los ensayos realizados con el control de orientacion

Ensayo Roll Pitch Yaw
Estabilizacion con senoidal solo de pitch 0,6828 3,5936 -
Estabilizacidon con senoidal solo de roll 3,4606 0,2790 -
Estabilizacion con senoidales de roll y pitch 3,7313 4,1867 -
Estabilizacidon con escalones 5,5657 2,9508 -
Control de actitud con trapezoidales 1,3712 1,6564 4,8464
Control de actitud con senoidales 1 1,7758 2,3208 8,1518
Control de actitud con senoidales 2 0,5163 0,7059 207,95
Control de actitud con senoidales 3 1,7117 1,6892 372,49
Control de actitud con escalones de guifiada 0,1569 0,0991 118,00
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6.2.3. Ensayos del control de trayectoria

Al principio, los ensayos del control de trayectoria primero fueron realizados sin
controlador de altitud, es decir, simulando que el dron sobrevuela una altura fija y
controlando su posicion en los ejes X e Y. Posteriormente, se liberd la restriccion del eje
Zy se realizaron mds ensayos. Las graficas que se presentan a continuacién incluyen las

respuestas temporales de la posicidn y con respecto a los ejes de interés.

1) Trayectoria cuadrada

En este ensayo se siguié una trayectoria cuadrada en los ejes XY con un lado de 5
metros. La forma de las sefiales de referencia es trapezoidal debido a la limitacidon de
pendiente, para evitar que se produzcan escalones. Cabe destacar que en este ensayo
se utiliza un regulador PD para las coordenadas X e Y, nos sirve para comparar el efecto

de la accion integral.

Figura 37. Control de trayectoria cuadrada, sefiales temporales
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e El error cuadratico medio del ensayo es: X =2,3947 ;Y =2,2863
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Figura 38. Control de trayectoria cuadrada, grafica en XY
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En este ensayo se siguié una trayectoria a partir de una curva de Lissajous, donde

se utilizan sefiales senoidales de distintas amplitudes y frecuencias para obtener las

referencias.

X (m)

Y (m)

Figura 39. Control de trayectoria curva 1, sefiales temporales
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e El error cuadratico medio del ensayo es: X=0,1675y Y =0,3475
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Figura 40. Control de trayectoria curva 1, grafica en XY

Trayectoria en XY
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3) Trayectoria curva 2

En este ensayo se siguid otra trayectoria a partir de una curva de Lissajous. Aunque
el aspecto senoidal se ha perdido con los cambios, nos sirve como una buena referencia

para mostrar el seguimiento de trayectoria por puntos.

Figura 41. Control de trayectoria curva 2, sefiales temporales
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e El error cuadratico medio del ensayo es: X = 3,9441 ;Y = 5,3367
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Figura 42. Control de trayectoria curva 2, grafica en XY

Trayectoria en XY
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4) Trayectoria circular

En este ensayo se siguid una trayectoria circular con una radio de 5 metros. Hay

gue destacar que se realizaron mejoras para el seguimiento de trayectorias circulares

posteriormente, introducidas en el punto 8 de este subapartado.

Figura 43. Control de trayectoria circular, sefiales temporales
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El error cuadratico medio del ensayo es: X=0,4319 ;Y =0,3169
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Figura 44. Control de trayectoria circular, grafica en XY

Trayectoria en XY
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5) Trayectoria en ocho

En este ensayo se siguid una trayectoria con dos circulos de 2,5 metros de radio,

el recorrido hace una forma de ocho hasta volver a la posicidn inicial (0,0).

X (m)
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Figura 45. Control de trayectoria en ocho, sefiales temporales
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El error cuadratico medio del ensayo es: X=0,2610;Y =0,1317



Capitulo 6 — Anexo

Figura 46. Control de trayectoria en ocho, grafica en XY

Trayectoria en XY
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6) Trayectoria cuadrada con control de altitud

En este ensayo se emplea la misma trayectoria cuadrada que en el punto 1, pero

en este caso se le aflade el controlador de altitud para que siga una referencia constante

de 5 metros. Las oscilaciones del controlador de altitud se solucionaron en el punto 8.

Figura 47. Control de trayectoria cuadrada con altitud, sefales temporales
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El error cuadratico medio del ensayo es: X =4,2144 ;Y =3,7801;Z2=1,1016
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Figura 48. Control de trayectoria cuadrada con altitud, grafica en XYZ

7) Trayectoria en espiral

Al igual que en el ensayo anterior, en este se ha probado el comportamiento del
controlador completo, pero en este caso con una trayectoria en espiral de 2 metros de
radio. Debido a que se percibieron ciertas oscilaciones del cuadricdptero durante el
ensayo, se decidid repetir esta misma trayectoria con las modificaciones oportunas para

mejorar el control y comportamiento del sistema.

60



X (m)
L R SR B N}

Y (m)
O = T
I

Capitulo 6 — Anexo

Figura 49. Control de trayectoria en espiral, sefiales temporales
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e El error cuadratico medio del ensayo es: X =0,2049 ;Y =0,0916 ; Z=0,2291

Figura 50. Control de trayectoria en espiral, grafica en XYZ

X (m) 4 2
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8) Trayectoria en espiral suavizada

En el ensayo anterior y en los que se trabajoé con trayectorias circulares en un
plano, se detecté que el controlador respondia con ligeras oscilaciones. Para
solucionarlo, se redujo la distancia marcada en el generador de trayectoria (dmmn) y se
recalculd los parametros del controlador. Con estos cambios, se consiguié reducir el
tiempo del ensayo en 10 s (un 10 % mas rapido) sin perjudicar a la precisién del
seguimiento. Otra ventaja, es que el movimiento que describe el cuadricéptero ha sido

suavizado notablemente, lo que aumenta la robustez frente a perturbaciones.

Figura 51. Control de trayectoria en espiral 2, sefiales temporales

POSICION EN EL EJE X
I

5
Est.
4 - —— ) ——=_ Ref.
31— R S - S =
E L - . el N _
x N P B
1 T “~ - P e _
0|— = == — ~ ]
A | | | 1 | | | | |
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
tiempo (s)
q POSICION EN EL EJE Y
I I
Py ; - I _
L o S L = |
o - L S ~
E o}— - - SN p ~ =
= - .
-1 S ~ > SN ~ . Est
2 S S Ref.
3 | | | 1 | | | | |
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
tiempo (s)
POSICION EN EL EJE Z
20 I —
5= — : -
G =
£l - _
= Est.
i Ref.
51— I -
b—m1 \ \ I \ \ \ \ \
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

tiempo (s)

e El error cuadratico medio del ensayo es: X=0,2312;Y=0,1084;Z=0,1888

62



Capitulo 6 — Anexo

Figura 52. Control de trayectoria en espiral 2, grafica en XYZ
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Resumen de los ensayos con el control de trayectoria

Tabla 7. Resumen del ECM en los ensayos realizados con el control de trayectoria

Trayectorias realizadas X Y Z
Cuadrada de 5 metros de lado con PD 2,3947 2,2863 -
Cuadrada de 5 metros de lado con PID 2 2 -
Curva de Lissajous 1 0,1675 0,3475 -
Curva de Lissajous 2 3,9441 5,3367 -
Circulo de 5 metros de radio 0,4319 0,3169 -
Ocho con circulos de 2,5 metros de radio 0,2610 0,1317
Cuadrada con control de altitud 4,2144 3,7801 1,1016
Espiral de 2 metros de radio 0,2049 0,0916 0,2291
Espiral de 2 metros de radio suavizada 0,2312 0,1084 0,1888
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Pliego de condiciones

El presente Pliego de Condiciones establece las condiciones (técnicas, econdmicas,
administrativas y legales) que deben existir en el contrato entre contratista y propiedad

en la ejecucién del proyecto desarrollado en este TFM.

En este trabajo se ha generado un programa que permite simular el control de
trayectoria de un cuadricoptero a partir de un modelo real, el cual se complementa con
la implementacion del control de actitud sobre este. Los programas desarrollados estan

disefados para funcionar simultaneamente en tiempo real con el AR.Drone 2.0.

La regulacidn que se utiliza este TFM se corresponde con las condiciones de uso
de la plataforma Riunet. El contenido que ha sido creado durante el desarrollo de este

proyecto se corresponde con (sin incluir la memoria):

e Programa en Simulink para la implementacién del control de actitud en el
cuadricoptero.

e Simulador en Simscape/Simulink para el control de trayectoria del dron, este
actua enviando referencias de orientacion al modelo real y puede recibir

informacién de este para el calculo de trayectorias.
Este trabajo se plantea con un uso principalmente para la docencia, donde es

posible utilizar una licencia de estudiante de Matlab y Simulink. En cualquier otro caso

es necesario disponer de una licencia individual.
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Presupuesto

El siguiente apartado contiene el presupuesto del proyecto, en el cual se realiza
un desglose en cuatro subapartados con: costes materiales, costes de los programas,
costes de la mano de obra y costes complementarios directos. En el caso de los costes
materiales y de licencias, se emplea el coste proporcional a la duracién del trabajo (300

h) en funcién de la vida util de cada concepto.

1) Costes materiales

El principal coste material del proyecto es el ordenador empleado, teniendo en
cuenta sus periféricos. Las especificaciones del PC utilizado son: CPU i7-7700 3.6 GHz,
GPU AMD Radeon R5 M435 y 8 GB de RAM. Se recomienda utilizar estas especificaciones
como minimo, teniendo en cuenta que el principal coste computacional y grafico son las

simulaciones de Simulink.

Por otro lado, hay que anadir los costes que se atribuyen al cuadricoptero y los
sistemas que se utilizan de apoyo. Si bien el programa desarrollado estd pensado para
el estudio de cuadricdpteros en general, gran parte del cdédigo en la implementacién del
control depende del modelo utilizado. Por consiguiente, se recomienda utilizar el
modelo de AR.Drone 2.0. El importe proporcional se ha calculado con una previsién a 5

afnos de vida util de los materiales.

Tabla 8. Costes materiales del proyecto

Importe
N2 Concepto Importe .
proporcional
1 |Torre PC de gama media 1.500 € 30,82 €
2 | Periféricos del PC (raton, teclado, pantalla) 200 € 4,11 €
3 | Gamepad compatible con XInput 20 € 0,41 €
4 | Cuadricoptero (ARDrone 2.0 o similar) 300 € 6,16 €
5 |Base para el cuadricéptero 15 € 0,31€
6 |Fuente de alimentacion de 12 V 10 € 0,21€
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2) Costes de los programas
El dnico programa utilizado para el proyecto que necesita licencia para usos
profesionales es Matlab y Simulink, se puede estimar como un coste de 2000 € fijo o 800

€/afo. El importe proporcional a la duracion del trabajo es de 82,2 € (precio anual).

3) Costes de la mano de obra

Este proyecto tiene una duracién aproximada de 300 horas, en base a 12 créditos
ECTS. El coste total de la mano de obra, a cargo de un ingeniero mecatrdnico recién

titulado, alcanza los 5.400 € (18 €/h).
4) Costes directos complementarios
Estos se estiman como el 3 % de la suma de los costes materiales y de software,

que incluye el coste del pequefio material y de la energia.

Resumen del presupuesto

Tabla 9. Resumen del presupuesto del proyecto

Ne Descripcion Importe (€)

1 |Costes materiales 42,02

2 | Costes de los programas (licencias) 82,20

3 | Coste de la mano de obra 5.400,00

4 | Costes directos complementarios (3 %) 3,73
TOTAL PRESUPUESTO DE EJECUCION MATERIAL 5.527,95

El presupuesto de ejecucion material de este proyecto asciende a la expresada
cantidad de CINCO MIL QUINIENTOS VEINTISIETE EUROS CON NOVENTA Y CINCO
CENTIMOS (5.527,95 €).
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