
CENTRO DE INVESTIGACIÓN Y DE ESTUDIOS
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TESIS

Que presenta
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RESUMEN

En este trabajo de tesis se presenta un algoritmo de control para tratar el problema de

compensar las perturbaciones dadas por ráfagas de viento durante el vuelo de un helicóptero

miniatura de cuatro rotores en vuelos en exteriores. Este tipo de perturbaciones son un factor

importante a considerar durante el despegue, vuelo y aterrizaje de un helicóptero, debido al

hecho de que dichas perturbaciones son capaces de impedir el vuelo del helicóptero e inclusive

hacer imposible realizar o ejecutar algunas de las maniobras antes mencionadas. Por otro

lado, la técnica a utilizar en esta tesis consiste en implementar un observador generador de

residuos como el utilizado en los trabajos [31], [32] para poder estimar las fuerzas por ráfagas

de viento que afectan durante el vuelo a un helicóptero, además se realiza la compensación

de la perturbación para lograr un control robusto del helicóptero.

El capitulo 1 proporciona un resumen del estado del arte que tiene que ver con el tema de

las perturbaciones por ráfagas de viento en un Cuadrirrotor, se presentan diferentes trabajos

que se han realizado hasta el momento en los que muestran diferentes enfoques para tratar

el problema de las perturbaciones ocasionadas por el viento. En el capitulo 2 se muestra la

obtención del modelo dinámico del Cuadrirrotor, donde finalmente se propone trabajar con

un modelo reducido, debido al hecho de que se desea trabajar en una zona lineal, además de

que no se consideran maniobras bruscas del veh́ıculo durante las pruebas de vuelo. El capit-

ulo 3 trata sobre la plataforma experimental construida para implementar las diferentes leyes

obtenidas. En el capitulo 4 se presenta el observador lineal utilizado en este trabajo de tesis

y el análisis de estabilidad de dicho observador. En el capitulo 5 se presentan resultados de

simulación del observador lineal basado en el modelo dinámico reducido del Cuadrirrotor. Fi-
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nalmente, en el capitulo 6 se muestran los resultados experimentales realizados en tiempo real

de observado lineal para estimar la magnitud de las fuerzas por ráfagas de viento, se realizan

vuelos donde se muestra un vuelo con compensación de la perturbación y sin compensación

de la perturbación.
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ABSTRACT

In this thesis a control algorithm is presented to address the problem of compensating

disturbances given by gusts of wind during the flight of a miniature Quadrotor rotorcraft with

flight outdoors. Such disturbances are an important factor to consider during takeoff, flight

and landing of a helicopter due to the fact that these disturbance are capable of preventing

the flight of the helicopter and even make it impossible to perform or execute some of the

above maneuvers.Furthermore, the technique used in this thesis is to implement an observer

waste generator as used in the work [31], [32]to estimate the forces affecting wind while flying

a helicopter, in addition the disturbance compensation is made for obtain a robust control

of the helicopter.

The chapter 1 provides an overview of the state of the art that has to do with the issue

of wind disturbances in Cuadrirrotor, different studies that have been done so far in showing

different approaches to address the problem of exposed disturbance by wind. In chapter 2

obtaining the dynamic model of Quad-rotor where finally we proposes to work with a reduced

model, due to the fact that we want to work in a linear region, besides not considered abrupt

maneuvers the vehicle during the tests shown Of flight. Chapter 3 discusses the experimental

platform built implement different laws obtained. In chapter 4 the linear observer used in

this thesis is presented and the stability analysis of the observer is presented. In chapter 5

the linear simulation results are presented. Finally, in Chapter 6 the experimental results

performed in real-time of the linear observed to estimate the magnitude of the forces by wind

gusts are shown, fly test are made where is shown disturbance compensation and without

disturbance compensation of the disturbance is displayed.
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3.1 Piloto automático Pixhawk . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16

3.2 Diagrama de conexiones del piloto automático (Pixhawk). . . . . . . . . . . 17
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6.7 Comparacion de ángulo de roll con la velocidad de viento del tubo de Pitot en y. 47

6.8 Comportamiento del Cuadrirrotor ante ráfagas de viento. El viento ocasiona
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CAPITULO 1

INTRODUCCIÓN

1.1 Motivación

Un veh́ıculo aéreo no tripulado UAV 1 es una aeronave que vuela sin tripulación humana a

bordo. Son usados mayormente en aplicaciones militares, aunque recientemente han tenido

un alto crecimiento dentro del área de las aplicaciones civiles. Un UAV se define como

un veh́ıculo sin tripulación reutilizable, capaz de mantener un nivel de vuelo controlado y

sostenido, y propulsado por un motor o motores de explosión, de reacción o eléctrico.

El área de veh́ıculos aéreos no tripulados ha tenido un rápido crecimiento principalmente

por la capacidad que tienen para llevar a cabo una amplia gama de aplicaciones a bajos costos

y sin la necesidad de poner en riesgo vidas humanas. En nuestros d́ıas, los UAV tienen un

exitoso uso en diferentes tipos de misiones tales como investigación y misiones de rescate

entre otras.

Actualmente los UAV tienen una amplia gama de aplicaciones, tales como la agricul-

tura (generalmente son vuelos autónomos con sensores multiespectrales y/o térmicos con los

cuales se generan mapas aéreos con información relevante para toma de decisión posteriores.

Esta información es analizada estad́ısticamente para generar patrones de mismos estados,

1de sus siglas en inglés: Unmanned Aerial Vehicles. Nomenclatura internacional adoptada en el presente

trabajo

1
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similitudes del terreno, detección de patoloǵıas y anomaĺıas, identificación de objetos y for-

mas, etc.), fotogrametŕıa y ortofotograf́ıa (modelos 3D de terrenos), industria audiovisual

(engloba todas aquellas aplicaciones relacionadas con servicios de grabación aérea. Se enfoca

mayoritariamente a la comunicación, publicidad y mercadotecnia), inspección industrial (en-

globa todas aquellas aplicaciones relacionadas con servicios de mantenimiento y supervisión

predictivo, preventivo y correctivo en diferentes infraestructuras), estas son solo por men-

cionar algunas aplicaciones. Además, los UAV tienen numerosas aplicaciones en el ámbito

de la investigación donde los UAV son usados para procesamiento de imágenes, seguimiento

de trayectorias, en general desarrollo e implementación de algoritmos de control los cuales

se fundamentan matemáticamente y después son aplicados en tiempo real, entre otras. En

la teoŕıa de control automático, los UAV han adquirido singular importancia, debido a la

necesidad de probar diferentes algoritmos de control que han sido desarrollados teóricamente

y que, por lo tanto, se requiere saber cómo responden estos ante un ambiente natural donde

nada es ideal y/o controlado. En la UMI-LAFMIA 3175 CNRS CINVESTAV actualmente

se desarrollan diversas aplicaciones que involucran teoŕıa de control que posteriormente son

implementadas en plataformas UAV. Posteriormente se ejecutan vuelos en interiores (ambi-

entes controlados) o vuelos en exteriores (ambientes no controlados que son perturbados por

las inclemencias del tiempo) y estudiar el comportamiento de los algoritmos de control.
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(a) Helicóptero de rotor de cola uti-

lizado para fumigación en la agricul-

tura.

(b) Helicóptero de rotor de cola uti-

lizado en las fuerzas armadas.

(c) Avión utilizado para inspección. (d) Multi-rotor utilizado para fo-

tograf́ıa.

Figura 1.1: Veh́ıculos aéreos autónomos UAV’s.

En la Figura 1.1 se muestran diferentes UAV en aplicaciones como la agricultura, in-

spección en operaciones militares y aplicaciones de fotograf́ıa, estre otras. Por otra parte,

los UAV se pueden clasificar de diferentes maneras, es decir, por el tipo de misión, por su

tamaño, por el tipo de motor que usan, por la forma de despegue, por cota de vuelo, por

el tipo de control y por la forma de obtener la sustentación (ala fija o ala rotativa). Sin

embargo, cabe mencionar que en este trabajo de tesis se utiliza un UAV de ala rotativa,

en particular un helicóptero multi-rotor (en este caso, de cuatro rotores) o Cuadrirrotor2.

2En este trabajo se utilizará frecuentemente la palabra Cuadrirrotor para referirse al helicóptero de cuatro

motores utilizado en este trabajo.
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Este tipo de veh́ıculo es llamado de diferente manera, es decir, Cuadrirrotor, X4, helicóptero

multi-rotor, Cuadricóptero, solo por mencionar algunos. Dentro de las ventajas que tiene

este tipo de veh́ıculo aéreo (Cuadrirrotor) es que puede despegar de forma vertical, pueden

volar en modo estacionario, es decir, volar permaneciendo en un lugar en el espacio y pueden

aterrizar de manera vertical. Por otro lado, uno de los problemas a los que se enfrentan este

tipo de veh́ıculos (aśı como la mayoŕıa de los diferentes tipos de UAV) son las perturbaciones

dadas por las condiciones climáticas del tiempo. Cabe mencionar que este trabajo se centra

en el estudio de la estabilidad del veh́ıculo ante perturbaciones ocasionadas por las ráfagas

de viento.

1.2 Objetivo

El objetivo principal de este trabajo consiste en desarrollar un control robusto para estimar

perturbaciones dadas por ráfagas de viento y compensarlas durante el vuelo de un helicóptero

multi-rotor. Además dicho control debe ser sometido a pruebas de vuelo en ambientes reales

(en exteriores), es decir, ambientes que se dan por las inclemencias del tiempo.

Adicionalmente, para conseguir el objetivo antes mencionado, se proponen una serie de

objetivos particulares los cuales se consideran importantes para llevar a cabo la realización

satisfactoria de este trabajo.

• Desarrollo e implementación de un sensor para medir ráfagas de viento durante el

vuelo del helicóptero. Esta parte es importante, debido a que todo lo desarrollado por

el control robusto en tiempo real tiene que ser comparado con alguna medición directa

de los efectos que inducen las ráfagas de viento sobre el Cuadrirrotor.

• Diseño de un observador que permita estimar la perturbación (ráfagas de viento) aso-

ciado al sistema en cuestión y su prueba de estabilidad correspondiente.

• Construcción de una plataforma de pruebas, es decir, un helicóptero multi-rotor para

realizar los experimentos en tiempo real del observador diseñado.
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• Instrumentar el helicóptero con sensores que permitan un vuelo autónomo, tales como

sensor GPS 3, central inercial, brújula, barómetro, etcétera.

1.3 Contribución del Trabajo

La principal contribución de este trabajo es realizar un vuelo autónomo en exteriores, sometido

a perturbaciones como son en este caso particular las ráfagas. Este punto es de suma im-

portancia, debido al hecho de que en diferentes trabajos revisados en el estado de arte que

se presenta a continuación, la mayoŕıa de los autores sólo presentan resultados en simulación

otro tanto presentan resultados en tiempo real pero en ambientes controlados.

1.4 Estado del Arte

Actualmente se han hecho estudios de cómo compensar este tipo de perturbaciones en los

UAV mediante técnicas de control. A continuación se presentan algunos estudios realizados

en cuanto al tema de perturbaciones por ráfagas de viento en UAV’s.

Steven L. Waslander y Carlos Wang (2009) [41] proponen un algoritmo de control de

la posición de un helicóptero de rotor de cola, además se hace un modelado del viento y

los efectos que éste causa en la dinámica helicóptero, finalmente realizan la estimación de

la velocidad del viento en vuelo y lo realimentan al control para compensar las ráfagas de

viento. Nitin Sydney et al. (2013) [33] proponen un control en lazo cerrado para estimar

el modelo paramétrico del viento utilizando un filtro Bayesiano recursivo, en dicho art́ıculo

los autores realizan pruebas en simulación del viento, donde ellos calculan el campo del flujo

del viento. J. Escareño et al. (2013) [25] proponen un estimador de la perturbación dada

por el viento, dicha perturbación se realiza en 2 dimensiones, es decir, en x y y para después

compensarla, la compensación sólo se efectúa en el ángulo de yaw. Arain B. y Kendoul F.

(2013) [15] presentan el desarrollo y validación experimental de un sistema aéreo no tripulado

que estima y compensa una ráfaga de viento en x. Además utilizan un sensor tubo de Pitot

3Del inglés Global Positioning System o Sistema de Posicionamiento Global en español
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para medir la velocidad del viento. Realizan pruebas donde vuelan el veh́ıculo en el eje x

para tomar mediciones del sensor y después las comparan con la velocidad dada por el GPS.

Finalmente presentan resultados de la estimación y compensación de la ráfaga de viento en

tiempo real. Por otro lado, Am Cho et al. (2011) [14] proponen un método donde utilizan un

avión con una antena GPS y un sensor tubo de Pitot para estimar la dirección y velocidad

del viento, además utilizan un filtro de Kalman extendido para estimar parámetros como

la orientación del avión. Finalmente, presentan resultados en simulación con una ráfaga de

viento constante en 2D. Laura E. et al. (2011) [27] presentan un control no lineal robusto

para estabilizar un helicóptero de cuatro rotores ante ráfagas de viento. El control está

basado en la técnica de saturaciones anidadas. Además, presentan un análisis de estabilidad

y robustez de la perturbación del viento mediante la teoŕıa de Lyapunov. Finalmente los

autores presentan resultados en simulación y resultados en tiempo real.

A diferencia de los trabajos antes mencionados, en este trabajo se propone un estimador

lineal de la perturbación por las ráfagas de viento en vuelos en exteriores para un helicóptero

de cuatro motores. Por lo cual se propone un análisis de estabilidad del observador con la

teoŕıa de Lyapunov y las leyes de control para estabilizar el helicóptero en los seis grados de

libertad. Se hace la estimación y compensación de las perturbaciones en las coordenadas x y

y del helicóptero en tiempo real en vuelos en exteriores. Finalmente, se presentan resultados

de diferentes pruebas de vuelo en diferentes ambientes perturbados.



CAPITULO 2

MODELADO

2.1 Introducción

En este capitulo se presenta el modelo dinámico del Cuadrirrotor basado en el formalismo

de Euler Lagrange.

2.2 Descripción del Cuadrirrotor

El Cuadrirrotor es un prototipo muy completo y accesible para experimentar y observar sobre

los fenómenos aerodinámicos que ocurren en los veh́ıculos aéreos que pueden realizar vuelo

estacionario.

El Cuadrirrotor a diferencia del helicóptero clásico, no posee plato ćıclico y se controla

variando únicamente la velocidad angular de cada uno de sus cuatro motores. La fuerza

fi producida por el motor i es proporcional al cuadrado de la velocidad angular, esto es,

fi = kw2
i . Por otro lado, un motor sólo puede girar en una sola dirección fija, por lo cual la

fuerza será siempre positiva [18], [35].

7
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2.3 Modelo del Cuadrirrotor

Las coordenadas generalizadas del Cuadrirrotor están dadas como:

q = (x, y, z, ψ, θ, φ) ∈ R6 = (ξ, η)T (2.1)

donde ξ = (x, y, z)T ∈ R3 denotan la posición al centro de masa del Cuadrirrotor, relativo

al marco inercial I y η = (ψ, θ, φ)T ∈ S3 son los tres ángulos de Euler (ángulos de yaw,

pitch y roll) y representan lo orientación del Cuadrirrotor [22].

Por otra parte, la enerǵıa cinética traslacional del Cuadrirrotor está dada por:

Ttrasl =
m

2
ξ̇T ξ̇ (2.2)

donde m denota la masa del Cuadrirrotor. La enerǵıa cinética rotacional esta dada por:

Trot =
1

2
η̇TJη̇ (2.3)

La matriz J = J(η) actúa como matriz de inercia para la enerǵıa cinética total rotacional

del helicóptero expresada directamente en términos de las coordenadas generalizadas η.

La enerǵıa potencial del helicóptero está dada por:

U = mgz (2.4)

La ecuación de Euler Lagrange que se utiliza para obtener el modelo dinámico del Cuadrir-

rotor está dada de la siguiente manera:

d

dt

∂L

∂q̇
− ∂L

∂q
= F (2.5)

donde

F =

 Fξ

τ

 . (2.6)
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Figura 2.1: Cuadricóptero en el marco inercial

Fξ es la fuerza traslacional aplicada al helicóptero debido a las entradas de control y τ son

los momentos generalizados en roll, pitch y yaw. Por otro lado, el lagrangiano L se expresa

de la siguiente manera:

L = K − U (2.7)

es decir

L(q, q̇) = Ttrasl + Trot − U (2.8)
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de manera que el lagrangiano queda expresado de la siguiente manera

L =
1

2
mξ̇T ξ̇ +

1

2
η̇TJη̇ −mgz (2.9)

A continuación se obtiene la ecuación de Euler Lagrange para el movimiento de traslación

y rotación respectivamente.

d

dt

∂L

∂ξ̇
− ∂L

∂ξ
= Fξ (2.10)

realizando operaciones matemáticas se obtiene:

mξ̈ +mgk = Fξ (2.11)

con

Fξ = RFB (2.12)

donde FB representa las fuerzas que actúan respecto del marco en el cuerpo del helicóptero,

FB =


0

0

u

 (2.13)

además

u = f1 + f2 + f3 + f4 (2.14)

y

fi = kiw
2
i , i = 1, ..., 4 (2.15)

donde ki > 0 es constante y wi es la velocidad angular del i-esimo motor.
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R es la matriz de transformación que expresa al vector de fuerzas del helicóptero del

marco en el cuerpo al marco inercial (ver apéndice A).

R =


cθcψ sψsθ −sθ

cψsθsφ − sψcφ sψsθsφ + cψcφ cθsφ

cψsθcφ + sψsφ sψsθcφ − cψsφ cθcφ

 (2.16)

Los momentos en las variables η están dados por

τ =


τψ

τθ

τφ

 (2.17)

donde

τψ =
4∑
i=1

τMi
(2.18)

τθ = (f2 + f4 − f1 − f3)l (2.19)

τφ = (f1 + f4 − f2 − f3)l (2.20)

donde l es la distancia del centro del Cuadrirrotor a los motores, considerando la configuración

en “X” 1.

Por otro lado, la ecuación de Euler Lagrange para el movimiento de rotación es:

d

dt

∂L

∂η̇
− ∂L

∂η
= τ (2.21)

y realizando las operaciones matemáticas correspondientes se obtiene:

Jη̈ + J̇η̇ − 1

2

∂

∂η

(
η̇TJη̇

)
= τ (2.22)

1Para el caso de los Cuadrirrotores existen dos configuraciones para volar, (1) configuración “+” donde

el frente del veh́ıculo es un brazo de un motor, y (2) configuración “X” es el caso donde el veh́ıculo tiene el

frente entre dos brazos o rotores.



12 CAPITULO 2. MODELADO

Definiendo el vector de aceleración de Coriolis:

V̄ (η, η̇) = J̇η̇ − 1

2

∂

∂η

(
η̇TJη̇

)
(2.23)

se puede escribir la expresión (2.22) como:

Jη̈ + V̄ (η, η̇) = τ (2.24)

por otro lado, V̄ (η, η̇) se puede escribir como sigue:

V̄ (η, η̇) =

(
J̇− 1

2

∂

∂η

(
η̇TJ
))

η̇ = C(η, η̇)η̇ (2.25)

donde C(η, η̇) es la aceleración de Coriolis y tiene asociados los efectos giroscópicos y centŕıfugos

asociados con η.

Finalmente el modelo dinámico que describe el comportamiento del Cuadrirrotor es:

mξ̈ = u


−senθ

cosθsenφ

cosθcosφ

+


0

0

−mg

 (2.26)

τ = C(η, η̇)η̇ + Jη̈ (2.27)

La dinámica en la orientación se puede escribir de manera general como:

Jη̈ + C(η, η̇)η̇ = τ + δ (2.28)

donde δ es la perturbación generada por las ráfagas de viento y además se considera que

afecta a los pares en roll y pitch, posteriormente en el capitulo 4 se propone un observador

lineal para estimar la perturbación δ. J es la matriz de inercia.

Para simplificar el modelo matemático del veh́ıculo, se considera que los ángulos η son

pequeños y que además se puede considerar trabajar en una región lineal, por lo tanto, se
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propone un cambio de coordenadas para la entrada de control en (2.27) a través de la siguiente

expresión:

τ = C(η, η̇)η̇ + Jτ̃ (2.29)

donde

τ̃ =


τ̃ψ

τ̃θ

τ̃φ

 (2.30)

por lo tanto, las nuevas entradas de control son:

η̈ = τ̃ + δ (2.31)

Finalmente, las ecuaciones (2.26) y (2.27) se pueden escribir como:

mẍ = −usenθ (2.32)

mÿ = ucosθsenφ (2.33)

mz̈ = ucosθcosφ−mg (2.34)

Ixxψ̈ = τ̃ψ + v(t)ψ (2.35)

Iyyθ̈ = τ̃θ + v(t)θ (2.36)

Izzφ̈ = τ̃φ + v(t)φ (2.37)

donde x y y son las coordenadas en el plano horizontal, z es la posición vertical (ver Figura

3.1). ψ es el ángulo de yaw alrededor del eje z, θ es el ángulo de pitch alrededor el eje y y φ

es en ángulo de roll alrededor del eje x. Las entradas de control τ̃φ, τ̃θ, τ̃ψ son los momentos

de roll, pitch y yaw respectivamente. V(t)ψ, V(t)θ, V(t)φ representan las perturbaciones

ocasionadas por las ráfagas de viento.
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CAPITULO 3

DESCRIPCIÓN DE LA

PLATAFORMA EXPERIMENTAL

En este capitulo se describe la plataforma experimental utilizada para este trabajo de tesis,

también se describe el hardware desarrollado para el vuelo del helicóptero.

3.1 Plataforma Experimental

El prototipo consiste de un autopiloto basado en una minicomputadora Pixhawk de alto

rendimiento adecuado para trabajar con aviones, helicópteros multi-rotor, helicópteros de

rotor de cola, barcos, carros y cualquier plataforma robótica. El Pixhawk es un sistema

orientado hacia las necesidades de personas aficionados a sistemas robóticos aéreos, industria

aśı como a la investigación. El Pixhawk combina las funciones de PX4FMU (PX4FMU

Autopilot / Flight Management Unit) + PX4IO (PX4IO Airplane/Rover Servo and I/O

Module) [2], [3] , [4].

15
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Figura 3.1: Piloto automático Pixhawk

Este piloto automático esta basado en una plataforma de 32 bits STM32F427 Cortex M4

core con FPU a 168 MHz, 256 KB de memoria RAM, 2 MB de Flash y puerto de memoria

microSD. El Pixhawk además tiene incorporado sensores como giróscopo ST Micro L3GD20

3-axis 16-bit, acelerómetro y magnetómetro ST Micro LSM303D 3-axis 14-bit y Invensense

MPU 6000 3-axis y un barómetro MEAS MS5611 [5].

Por otro lado, se tiene incorporado un GPS (Sistema de posicionamiento global, por sus

siglas en ingles) 3DR uBlox GPS with Compass Kit el cual tiene incorporado una brújula, la

cual es utilizada para orientar al veh́ıculo aéreo con respecto al norte magnético de la tierra.

Dicho modulo GPS esta basado en un u-blox NEO-7 module, el cual trabaja a 5 Hz [6].

Por otro lado, se construyó una estructura en forma de cruceta en fibra de carbono para

montar cuatro motores brushless, la estructura tiene una longitud de 55 cm de motor a motor.

En la Figura 3.2 se muestra el diagrama de conexiones del piloto automático Pixhawk

con los componentes antes descritos.
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Figura 3.2: Diagrama de conexiones del piloto automático (Pixhawk).

Finalmente en en la Figura 3.3 se muestra la plataforma experimental construida para

las pruebas del observador lineal diseñado para estimar las perturbaciones originadas por las

ráfagas de viento. Como se observa en la figura, se decidió utilizar un helicóptero multi-rotor

de cuatro motores debido a que es la configuración más utilizada, es estable y es suficiente

para el objetivo de este trabajo, además de que una configuración que tenga más motores

representa un costo monetario mayor.
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Figura 3.3: Plataforma experimental.



CAPITULO 4

ESTRATEGIAS DE CONTROL

ROBUSTO

En este capitulo se presentan las técnicas de control diseñadas para la estabilización del

veh́ıculo en los seis grados de libertad para un vuelo estacionario utilizando controladores del

tipo PD. Además se presenta el observador lineal para estimar las perturbaciones originadas

por el viento que se diseñó para este trabajo. Cabe mencionar que las técnicas de control

diseñadas utilizan el modelo lineal del veh́ıculo, aśı como el observador de la perturbación.

Se presenta una breve teoŕıa sobre observabilidad con el fin de tener en cuenta la ob-

servabilidad del que se propone es esta tesis, por otro lado, se debe hacer énfasis de que el

observador propuesto para esta tesis en un observador lineal generador de residuos aplicado

a la estimación de perturbaciones ocasionadas por ráfagas de viento en un UAV como se

explica a continuación.

4.1 Teoŕıa de Observabilidad

El concepto de observabilidad se relaciona con la posibilidad de conocer el valor del estado de

un sistema, a partir del conocimiento de la evolución de la entrada y de la salida que genera.

Una vez conocido el estado en un sistema lineal, se puede determinar el estado en cualquier

19
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otro instante posterior utilizando la solución de la ecuación de estado.

Definición 1 Observabilidad: Se dice que un punto x0 del espacio de estado es observable

en [t0, t1] si, siendo éste el estado inicial en el instante t0, x0 = x(t0), el conocimiento de la

entrada u(t) en el intervalo [t0, t1] y de la salida y(t) en el mismo intervalo permite determinar

que el estado inicial del sistema en el instante t0 es x0.

4.1.1 Observabilidad en sistemas lineales

El objetivo es determinar bajo qué condiciones se puede obtener el estado inicial x0 = x(t0),

conociendo u(τ) e y(τ) con t0 < τ ≤ t. Si fuera conocido x(t0) y u(τ), se podŕıa obtener x(t)

con la expresión:

x(t) = Φ(t, t0)x(t0) +

∫ t

t0

Φ(t, τ)B(τ)u(τ)dτ (4.1)

En general es necesario conocer la evolución de la salida en un intervalo de tiempo para

poder calcular el estado del sistema. Este problema de la observabilidad se resuelve mediante

el siguiente teorema:

Teorema 1 Dado un sistema definido por las ecuaciones:

 ẋ(t) = A(t)x(t) +B(t)u(t)

y(t) = C(t)x(t) +D(t)u(t)
(4.2)

es observable en [t0, t1] si y sólo si la matriz W(t1, t0), conocida como gramiano de ob-

servabilidad y definida como:

W(t1, t0) =

∫ t1

t0

ΦT (τ, t0)C
T (τ)C(τ)Φ(τ, t0)dτ (4.3)

es no singular.

La demostración del Teorema 1 se muestra en [20]
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4.1.2 Sistemas lineales invariantes

Para los sistemas lineales invariantes, la observabilidad se define como:

Definición 2 Dado un sistema de dimensión n definido por las ecuaciones:

 ẋ(t) = Ax(t) +Bu(t)

y(t) = Cx(t) +Du(t)
(4.4)

es observable si y sólo si la matriz de obsevabilidad P definida por:

P =



C

CA

CA2

· · ·

CAn−1


(4.5)

es de rango máximo, es decir, n.

4.2 Observador Robusto Lineal para Estimación de la

Incertidumbre

A continuación se muestra el diseño y prueba de estabilidad de un tipo de observador de

incertidumbre a través de un observador generador de residuos tal como se muestra [32].

Además, este tema ha sido tratado en trabajos como [37] donde se utilizan observadores de

alta ganancia como los utilizados en [12], [13], [19], [38], [34], [36] y [30].

Se plantea el siguiente hecho, considerando la ecuación (2.31) y despejando

η̈ = τ̃ + v(t) (4.6)
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 ẋ1 = x2

ẋ2 = τ̃ + v(t)
(4.7)

definiendo ζ =

 x1

x2

, ahora se considera el sistema anterior en su representación en el

espacio de estados, teniendo lo siguiente:

 ζ̇(t) = Aζ(t) + Ψ(ζ, u) + E(ζ)v(t)

y(t) = h(ζ)
(4.8)

pero dado que la ecuación(4.7) es un sistema lineal Ψ(ζ, u) = Bu(t), por lo tanto la forma

de la ecuación (4.7) en ecuación (4.8) se obtiene:

 ζ̇(t) = Aζ(t) +Bu(t) + E(ζ)v(t)

y(t) = hζ(t)
(4.9)

donde A =

 0 1

0 0

, B =

 0

1

. La matriz E(ζ) en este caso es el vector constante

E(ζ) = [0 1]T y h = [1 1]. Además V = E(ζ)v(t) que es el vector de dinámicas no modeladas

ocasionadas por el viento.

De acuerdo a la expresión (4.5), y calculando la observabilidad de (4.9) según los valores

de la matriz A y el vector C = h se observa que el sistema es de rango máximo, es decir de

rango 2, por lo que se concluye que es sistema es observable.

En base a lo mostrado, se considera un observador lineal con acción integral [37], [31],

[17] de la forma (ver Figura 4.1):


˙̂
ζ(t) = Aζ̂ +Bu+ V̂ − k0Ce
˙̂v(t) = Ke

(4.10)



4.3. ANÁLISIS DE ESTABILIDAD DEL OBSERVADOR LINEAL 23

Figura 4.1: Diagrama del observador.

donde V̂ = E(ζ)v(t) es el vector perturbación estimada, A =

 0 1

0 0

, ζ̂ =
[
x̂1 x̂2

]T
, B =

[
0 1

]T
y K =

[
K1 K2

]T
= Γ−1(PB)T es la ganancia del estimador de perturbación,

k0 es la ganancia del estimador de estado, x̂ son los estados estimados.

Si se observa la expresión (4.10) se observa que la parte de la estimación de la incertidum-

bre (v̂(t)) consiste de un estado aumentado, por lo que es la principal diferencia a notar de

los observadores que se presentan en libros de texto.

Teorema 2 El sistema perturbado (4.9) donde V(t) indica la variable de perturbaciones de

viento, es observable utilizando el observador (4.10) logrando que el error e = ζ̂ − ζ sea

últimamente acotado.

4.3 Análisis de Estabilidad del Observador Lineal

Se propone la siguiente ecuación de error, siendo ζ̂ el estado estimado y ζ el estado medido.

La prueba se basa en los trabajos [32] y [17]. Sustituyendo las ecuaciones (4.9) y (4.10) en

el error y realizando operaciones algebraicas, es decir,
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e = ζ̂ − ζ (4.11)

ė =
˙̂
ζ − ζ̇ (4.12)

ė = Aζ̂ +Bu+ V̂ − k0Ce− Aζ −Bu− V (4.13)

ė = (A− k0C)︸ ︷︷ ︸
Ac

e+ V̂ − V . (4.14)

Se propone una función candidata de Lyapunov [26], [39]

Vob = eTPe+ V̂TΓV̂ (4.15)

derivando (4.15) se tiene

V̇ob = ėTPe+ eTP ė+
˙̂VΓV̂ + V̂TΓ

˙̂V (4.16)

sustituyendo (4.14) en (4.16) se tiene

V̇ob = eT [ATc P + P TAc]︸ ︷︷ ︸
−Q

eT + 2V̂TΓ
˙̂V + 2eTP V̂ − 2eTPV (4.17)

agrupando términos se tiene

V̇ob =− eTQe+ 2V̂ [
˙̂VΓ + Pe]− 2eTPV (4.18)

considerando que
˙̂V = Γ−1P T e, y reescribiendo la ecuación (4.18) en la siguiente forma

V̇ob =− eTQe− 2eTPV (4.19)

definiendo

V = V̂ − Ṽ (4.20)
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y sustituyendo en la ecuación (4.19):

V̇ob = −eTQe− 2eTP (V̂ − Ṽ) (4.21)

V̇ob = −eTQe− 2eTP V̂ + 2eTP Ṽ (4.22)

donde V̂ =
∫

Γ−1P T edt y ‖V̂‖ = Γ−1P T
∫
edt ≤ Γ−1P T

∫
‖e‖dt entonces, reescribiendo la

ecuación (4.22) se obtiene lo siguiente:

V̇ob ≤ −λmaxQ‖e‖2 − 2‖e‖T · ‖P‖ · ·‖Γ−1‖ · ‖P T‖︸ ︷︷ ︸
α1

∫
‖e‖dt+ 2eTP Ṽ (4.23)

realizando operaciones algebraicas y definiendo nuevas variables como a continuación se pre-

senta

V̇ob ≤ −λmaxQ‖e‖2 − 2α1‖e‖T‖e‖+ 2eTP Ṽ (4.24)

V̇ob ≤ − (λmaxQ+ 2α1)︸ ︷︷ ︸
α2

‖e‖2 + 2eTP Ṽ (4.25)

V̇ob ≤ −α2‖e‖2 + 2‖e‖T ‖P‖︸︷︷︸
α3

·‖Ṽ‖ (4.26)

donde ‖Ṽ‖ ≤ k2

V̇ob ≤ −α2‖e‖2 + 2‖e‖T · α3 · k2︸ ︷︷ ︸
α4

(4.27)

V̇ob ≤ −α2‖e‖2 + 2α4‖e‖ (4.28)

V̇ob ≤ −α2‖e‖ · [‖e‖ −
2α4

α2

] (4.29)

se concluye que: ∀ α2 > 2α4 el sistema estará dentro de una esfera B{e} = {‖e‖ ≤ 2α4

α2
}

por lo que se dice que es sistema es estable.
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4.4 Control de la Orientación

El objetivo del control de orientación consiste en que el veh́ıculo se mantenga en una ori-

entación deseada durante el vuelo. Para lograr dicho objetivo se tienen que controlar los

movimientos en los ángulos de roll, pitch y yaw.

Considerando el sistema:

J¨̃η + C(η, η̇) ˙̃η = τ̃ (4.30)

donde el modelo dinámico (4.30) tiene las siguientes propiedades:

- Propiedad 1: J es una matriz simétrica definida positiva.

- Propiedad 2: J̇ - 2C(η, η̇) es una matriz antisimétrica.

Se propone una función candidata de Lyapunov [28]

Vat =
1

2
η̇TJη̇ +

n∑
i=1

kai ln(cosh(kpiηi)), (4.31)

donde ηi representa el i-esimo elemento del vector de orientación, kai y kpi representan los

i-esimos elementos diagonal de la matriz positiva ka ∈ R3x3 respectivamente.

La función candidata de Lyapunov (4.31) es definida positiva ya que J > 0 y ln(cosh())

es una función positiva radialmente no acotada. Derivando respecto al tiempo (4.31) se tiene

V̇at =
1

2
η̇TJη̇ + η̇TJη̈ +

n∑
i=1

η̇ikaikpi tanh(kpiηi), (4.32)

reescribiendo (4.32) se tiene

V̇at =
1

2
η̇T J̇η̇ + η̇TJη̈ + η̇TkakpTanh(kpη) (4.33)

donde Tanh representa el vector de los ángulos de Euler saturados, es decir:

Tanh(kpη) = (tanh(kp1φ), tanh(kp2θ), tanh(kp3)ψ)T . (4.34)
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Usando (4.33) y (4.30)

V̇at = η̇T
(

1

2
J̇− C(η, η̇)

)
η̇ + η̇T (τ̃ + kakpTanh(kpη)). (4.35)

Aplicando la Propiedad 2 a (4.35) se tiene

V̇at = η̇T (τ̃ + kspTanh(kpη)). (4.36)

Por otro lado, se propone un control PD saturado como a continuación se muestra,

τ̃ = −kspTanh(kpη)− ksvTanh(kvη̇), (4.37)

donde ksp = kakp, ksv = kbkv son matrices diagonal positivas. Por otra parte, el nivel de

control de saturación es dado por ksp y ksv, mientras que la velocidad de convergencia de los

estados esta determinada por las ganancias kp y kv. Sustituyendo la ley de control (4.37) en

(4.36) se tiene:

V̇at = −η̇TksvTanh(kvη̇). (4.38)

Finalmente, V̇at ≤ 0. Por lo que se concluye que el origen es estable y las soluciones η(t)

y η̇(t) son acotadas.

4.5 Control de Posición

4.5.1 Control en z

Para estabilizar el veh́ıculo en altura se puede considerar la ecuación (2.34) del modelo

matemático del helicóptero simplificado y se propone la siguiente entrada de control:

u =
muz +mg

cosφ cos θ
. (4.39)

Sustituyendo (4.39) en (2.34), se tiene

z̈ = uz (4.40)
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donde uz es la entrada de control, uz se propone como un control PD de la siguiente forma:

uz = −kvz ż − kpz(z − zd) (4.41)

donde kvz, kpz > 0, zd es la altura deseada. De la expresión (4.39) se observa que la región

de estabilidad del sistema de control está restringida por −π
2
< φ, θ < π

2
.

4.5.2 Control en x− y

Sustituyendo la ecuación (4.39) en las ecuaciones (2.32)-(2.34) y asumiendo que z ≈ zd y que

uz → 0 se obtiene que

ẍ =
g tan θ

cosφ
, (4.42)

ÿ = −g tanφ. (4.43)

Para el modelo de movimiento horizontal ecuaciones (4.42) y (4.43), φ y θ representan las

entradas de control del sistema para controlar la posición x − y. Por otra parte, se definen

trayectorias deseadas como

θd ≈ arctan(
ux cosφ

g
), (4.44)

φd ≈ arctan(
uy
g

) (4.45)

donde θd y φd representan los ángulos en roll y pitch deseados, ux = −kdxẋ − kpxx con

kdx, kpx > 0 y uy = kdyẏ + kpyy con kdy, kpy > 0. Considerando que en un tiempo infinito

θ ≈ θd y φ ≈ φd entonces las ecuaciones (4.44) y (4.45) se convierten en

ẍ = ux, (4.46)

ÿ = uy (4.47)

Por lo que el control de posición en x− y esta definido por un controlador del tipo PD.
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4.6 Conclusiones

En este capitulo se han obtenido expresiones matemáticas para los controles de orientación,

posición y altura para el Cuadrirrotor. Aśı mismo, se presenta el análisis de estabilidad del

observador lineal integral de la perturbación de ráfagas de viento.

Para el caso del observador lineal integral, del análisis de estabilidad se observa que dicho

observador es estable dentro de una esfera de convergencia (ver ecuación 4.29). Por otro lado,

el observador lineal integral propuesto está diseñado para estimar perturbaciones constantes,

sin embargo, debido a una buena sintonización del mismo (es decir, debido a las caracteŕısticas

f́ısicas del veh́ıculo es necesario obtener ganancias adecuadas para el buen funcionamiento

del observador donde en simulación se obtiene una aproximación de las ganancias que se

utilizan en tiempo real), es posible estimar perturbaciones variables siempre que el error de

la ecuación (4.11) estén dentro de la esfera de convergencia como se verá en los caṕıtulos 5

y 6, que es el caso que se trata en esta tesis.
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CAPITULO 5

RESULTADOS DE SIMULACIÓN

En este capitulo se presentan los resultados de simulación del observador lineal propuesto en

el capitulo 4.

Las simulaciones de las leyes de control para estabilizar el Cuadrirrotor (control de ori-

entación y control posición que trabajan de manera conjunta con el observador para lograr la

compensación de perturbaciones por las ráfagas 1 de viento y la autonomı́a del Cuadrirrotor)

son presentadas en [24], por lo que en esta sección se limitará a presentar las simulaciones

correspondientes al observador de ráfagas de viento. Se presentan 3 pruebas de simulación

donde se cambian diferentes parámetros de ganancia para apreciar el funcionamiento del

observador lineal.

Por otro lado, se ha considerado un modelo de ráfagas de viento [1],[40] que es utilizado

1Según la Real Academia Española, define la palabra Ráfaga [7] como:

1. f. Viento fuerte, repentino y de corta duración.

2. f. Nube de poco cuerpo o densidad, especialmente cuando hay o va a haber mutación de tiempo.

3. f. Golpe de luz vivo o instantáneo.

4. f. Conjunto de proyectiles que en sucesión rapid́ısima lanza un arma automática, cambiando conve-

nientemente la punteŕıa para cubrir por completo el blanco del tiro.

Por lo que a partir de la definición 1, se considera prudente utilizar la palabra Ráfagas de viento para

referirse en esta tesis a vientos fuertes de aproximadamente 5 m/s repentinos y de baja duración.

31
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en las simulaciones de este apartado.

5.1 Modelos de Viento

El modelo de viento consiste en dos componentes, (1) Modelo estático de dirección y fuerza y

(2) Modelo de ráfagas de viento que depende de una densidad espectral de potencia (PSD).

El modelo estático se caracteriza por datos meteorológicos obtenidos de una estación

meteorológica. El modelo de densidad espectral de potencia se deriva del modelo Dryden.

El modelo estático proporciona parámetros para PSD.

En el modelo estático, la velocidad de viento vw se asume constante

vw(z) =
1

k
v∗wln(

z

z0
) (5.1)

Donde z es la altura del Cuadrirrotor respecto de la superficie de la tierra, z0 es una

constante de rugosidad, k es la constante de von Kármán (ver Tabla 5.1), v∗w es la velocidad

de fricción respecto de la superficie de la tierra y vw(z) es la velocidad del viento a una altura

z.

Type of Surface Z0[cm] k(103)

Sand 0.01-0.1 1.2-10.9

Snow 0.1-0.6 1.9-2.9

High Grass 4-10 5.2-7.6

Pine Forest (mean height 15m, 1 per 10m2) 90-100 28-30

Sparsely Built-Up Suburb 20-40 10.5-15.4

Densely Built-Up Suburb 80-120 25.1-35.6

Large City Centres 200-300 61.8-110.4

Tabla 5.1: Constantes de rugosidad (z0) y costantes de von Kármán para diferentes superfi-

cies.
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Modelo de rafagas de viento de Dryden se define como:

vw(t) = v0w +
n∑
i=1

aisin(Ωit+ ϕi) (5.2)

Donde vw(t) es el vector de viento estimado dependiente del tiempo, Ωi y ϕi se seleccionan

aleatoriamente, n es el numero de senoides, ai es la amplitud y v0w es el vector de viento

estático.

5.2 Simulación del Observador Lineal Integral

A continuación se presenta las simulaciones del observador lineal integral dado por las ecua-

ciones 4.10 y presentado en el capitulo 4. Los resultados de simulación se presentan en

las Figuras 5.1-5.5. Los parámetros utilizados para la simulación son k0 = [10 10]T y

K = [1000 1000]T , donde k0 es la ganancia del estimador de estado y K es la ganancia

de la estimación de la perturbación. Para la señal de la perturbación por el viento se toma

de la expresión (5.2) que representa el modelo del viento.

Los parámetros utilizados en la simulación correspondientes al prototipo real son los que

se muestran en la Tabla 5.2.

Parámetros Valor

Masa del helicóptero 1.0 kg

Aceleración de gravedad 9.81 m/s2

Ixx 0.0011 kg.m2

Iyy 0.00069 kg.m2

Izz 0.00039 kg.m2

Tabla 5.2: Parámetros f́ısicos del helicóptero.
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Figura 5.1: Perturbación a los 10 segundos del observador lineal integral.

La Figura 5.1 muestra la gráfica de simulación del observador lineal (linea color rojo) y la

perturbación (linea punteada color azul), además se induce una perturbación a los 10 segun-

dos de simulación para mostrar que el estimador de perturbación alcanza a la perturbación

nuevamente. Además de dicha Figura se observa que la estimación alcanza a la perturbación

con un error de 0.5x10−4N.m según la Figura 5.2 que muestra el error de estimación. En

la Figura 5.3 muestra un acercamiento asta antes de llegar a los 10 segundos de simulación;

esto es debido a que se muestra como converge la señal de perturbación (ĺınea roja) hacia la

perturbación (linea azul) en un tiempo de 2 segundos aproximadamente.

Figura 5.2: Error de estimación, se observa una perturbación inducida a los 10 s de simulación.
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Figura 5.3: Simulación del observador lineal.

Las Figuras 5.4-5.6 muestran resultados de simulación con los mismos parámetros que

el caso anterior. La perturbación se le ha agregado ruido aleatorio para tener una señal

más ruidosa que en el caso anterior y observar la robustez del estimador de perturbación

como se observa en la Figura 5.4. En dicha figura se observa la adición de una perturbación

a los 10 segundos de simulación, además de que el estimador de perturbación converge a

la perturbación en tiempo infinito con un error de [−40x10−4N.m, 40x10−4N.m.] como se

aprecia en la Figura 5.6.

Figura 5.4: Perturbación de viento ruidoso y observador de perturbación.
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En la Figura 5.5 se observa que la estimación de la perturbación converge en 1.5 segundos

aproximadamente considerando una perturbación ruidosa.

Figura 5.5: Simulación del observador lineal integral.

En la figura 5.6 se muestra el error de estimación, comparando dicha figura que considera

una perturbación más violenta con la gráfica de la Figura 5.2, se aprecia que en la primer

gráfica el error de estimación es de 30x10−4N.m., es decir, un error de estimación más grande

que el de la gráfica de la Figura 5.2, debido a que el observador de la perturbación está dentro

de una esfera de convergencia como se explicó en el Capitulo 4.

Figura 5.6: Error de estimación con una perturbación inducida a los 10 s de simulación.

Finalmente, se presenta resultados de simulación con parámetros k0 = [100 100]T y K =
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[1000 1000], además se considera que les señal de perturbación tiene ruido aleatorio de la

misma magnitud como en el caso anterior.

De la Figura 5.7 se observa que la estimación de la perturbación es mas “suave” debido

al incremente del parámetro k0 diez veces más que en el caso anterior.

Figura 5.7: Perturbación y estimación de perturbación con parámetros k0 = [100 100]T .

Por otro lado, el error de estimación converge a la perturbación en tiempo infinito, además

el error de estimación se encuentra dentro de [−40x10−4N.m, 40x10−4N.m], como se aprecia

en la Figura 5.8.

Figura 5.8: Error de estimación con una perturbación inducida a los 10 s de simulación y

parámetros k0 = [100 100]T .
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5.3 Conclusiones

Como se ha mostrado anteriormente, el estimador de la perturbación converge en tiempo

infinito a la perturbación con un error de eest ∈ [−40x10−4N.m, 40x10−4N.m] donde eest es

el error de estimación. Por otro lado, los parámetros de ganancia k0 y K son los parámetros

del estimador de estado y del estimador de la perturbación respectivamente y de acuerdo

a diferentes pruebas de simulación, dichos parámetros se recomienda que sean k0 < K, sin

embargo, cabe mencionar que esta suposición no se sustenta bajo ningún fundamento teórico

por lo que solo se deja como recomendación, sin embargo, esto se obtiene debido a infinidad de

pruebas de simulación realizadas. Por otro lado, según la simulación, la ultima cota según la

ecuación (4.29) es de eest ∈ [−40x10−4N.m, 40x10−4N.m], sin embargo, estos son resultados

de simulación tomando un modelo reducido de un Cuadrirrotor, por lo que se espera que los

resultados experimentales no sean idénticos a los presentados en simulación.



CAPITULO 6

RESULTADOS EXPERIMENTALES

En esta sección se presentan los resultados experimentales del observador, los controles de

orientación y de posición. Además se presentan resultados de pruebas fallidas para poder

medir la magnitud y dirección de la perturbación ocasionadas por el viento utilizando tubos

de Pitot que afecta el Cuadrirrotor en vuelos en exteriores.

6.1 Resultados Experimentales

Como primer paso, se consideró poder medir las ráfagas de viento en tiempo real durante

el vuelo para poder comparar dichas mediciones del viento con los resultados del observador

lineal, el sensor que se contempló para las mediciones de ráfagas de viento fue un tubo de

Pitot. Además se contemplaba hacer fusión de datos con los resultados obtenidos del tubo

de Pitot y los resultados del observador. Por tal motivo, se trabajo en la implementación de

software y hardware de un sensor tubo de Pitot en tiempo real montado en el Cuadrirrotor.

Por otro lado, Arain B. y Kendoul F. [16] muestran resultados experimentales de la medición

de la velocidad de viento de un helicóptero multirotor UAV utilizando un tubo de Pitot.

En dicho documento de presenta la validación del funcionamiento del sensor tubo de Pitot

comparándolo con las mediciones de velocidad de un GPS 1. Para ello, diseñan una plataforma

1De su siglas en inglés Global Positioning System
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que considera alejar el tubo de Pitot del veh́ıculo una distancia aproximada de dos metros

para que éste no se afecte por los fenómenos aerodinámicos propios de las hélices, además

consideran colocar un solo tubo de Pitot en el eje x, es decir, en el frente del helicóptero.

Diversas pruebas hechas en ambientes calmados, es decir, sin ráfagas de viento y en ambientes

con ráfagas de viento validan el buen funcionamiento del tubo de Pitot para medir ráfagas de

viento. Por otra parte, los autores realizan la compensación de la perturbación de ráfagas de

viento con los resultados obtenidos del tubo de Pitot. También los autores muestran gráficas

de posición del helicóptero con la compensación del tubo de Pitot y sin la compensación del

tubo de Pitot. Finalmente, concluyen que el uso de un sensor para medir las perturbaciones

generadas por ráfagas y posteriormente compensarlas en tiempo real mejora el desempeño

del vuelo de un helicóptero multirrotor UAV.

Por otro lado, en este trabajo de tesis de planteó trabajar con un sensor tubo de Pitot

para medir las perturbaciones generadas por ráfagas de viento, obteniendo los resultados que

se muestran a continuación.

6.1.1 Medición de la magnitud del viento utilizando tubos de Pitot

El tubo de Pitot

El tubo de Pitot se utiliza para calcular la presión total, también denominada presión de

estancamiento, presión remanente o presión de remanso (suma de la presión estática y de la

presión dinámica).

Lo inventó el ingeniero francés Henri Pitot en 1732, lo modificó Henry Darcy, en 1858.

Se utiliza mucho para medir la velocidad del viento en aparatos aéreos y para cuantificar las

velocidades de aire y gases en aplicaciones industriales.

Mide la velocidad en un punto dado de la corriente de flujo, no la media de la velocidad

del viento.
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Acondicionamiento del tubo de Pitot

Como se ha mencionado en la sección 3, la computadora que se utilizó para este trabajo es el

Pixhawk. Este piloto automático tiene software y hardware para el funcionamiento en tiempo

real de un tubo de Pitot. Cabe hacer mención de que dicho tubo de Pitot esta diseñado para

vuelos con aviones, por lo que para nuestra aplicación se desarrolló el software para funcionar

en un helicóptero. Por otro lado, dicho tubo de Pitot tiene un protocolo de comunicación

por I2C, además puede medir ráfagas de viento a partir de 5 m/s aproximadamente debido

a que cuenta con ADC 2 de 14 bits. Estas caracteŕısticas antes mencionadas, generaron un

problema de resolución, es decir, no es posible medir velocidades de ráfagas de viento menores

a 5 m/s aproximadamente debido a que dicho tubo de Pitot esta diseñado para aplicaciones en

aviones 3, además este tubo de Pitot trabaja de forma adecuada para velocidades mayores a 5

m/s aproximadamente, entonces, debido a que los aviones vuelan a velocidades relativamente

grandes respecto de un helicóptero, es decir velocidades a partir de 5 m/s dicho sensor opera

sin ningún problema en un avión. Como se mencionará después, las ráfagas de viento que se

compensan en este trabajo de tesis están en el orden de 0 m/s a 5 m/s. Por tal motivo se

decidió utilizar un tubo de Pitot analógico y acondicionar la señal con un ADC de 16 bits

para tener mejor una resolución.

Para el acondicionamiento de la señal se utilizó un ADC delta sigma de 16 bits de res-

olución (MCP3428)[8]. Dicho ADC tiene un protocolo de comunicación I2C el cual fue

léıdo con una tarjeta de propósito general Arduino nano[9], tal Arduino sólo funciona como

“puente” entre el ADC y el Pixhawk. Posteriormente el Arduino env́ıa la información en

paquetes de dos bytes al Pixhawk mediante el protocolo de comunicación serial.

En la Figura 6.2 se muestra un diagrama de la implementación del acondicionamiento

del tubo de Pitot analógico con el Pixhawk. De la figura se observa la interacción entre los

componentes utilizados.

2De sus siglas en inglés Analog to Digital Converter o en español Convertidor Analógico Digital
3Se habla de aviones miniatura, de tamaños a partir de un metro de envergadura por un metro de longitud

aproximadamente
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(a) Tubo de Pitot digital. (b) Tubo de Pitot analógico.

Figura 6.1: Sensores tubo de Pitot utilizados en el Pixhawk.

Figura 6.2: Diagrama de acondicionamiento del tubo de Pitot analógico.

En las Figuras 6.3 se muestran los resultados experimentales de los dos sensores digital

(14 bits) y analógico (acondicionamiento de 16 bits). En esta prueba se montaros los dos

tubos de Pitot (digital de 14 bits y el analógico de 16 bits) horizontalmente para medir el

mismo flujo de viento y al mismo tiempo, además se utilizó un ventilador para generar ráfagas

de viento. También se utilizo un anemómetro digital (ver Figura 6.4 4)[10] para comparar

las mediciones de los tubos de Pitot. De los resultados obtenidos con el anemómetro se

4La resolución del anemómetro es de 0.01 m/s
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obtuvieron mediciones de 4 m/s aproximadamente. Se concluye que el acondicionamiento

con el ADC delta sigma de 16 bits tiene mejor respuesta ante ráfagas de viento menores de

5 m/s.

(a) Tubo de Pitot digital de 14 bits.

(b) Tubo de Pitot analógico de 16 bits.

Figura 6.3: Señal de los tubos de Pitot.
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Figura 6.4: Anemómetro digital.

Finalmente, en la Figura 6.5 se muestran los tubos de Pitot para medir las perturbaciones

generadas por ráfagas de viento. Se colocaron dos tubos de Pitot a 90 grados, uno respecto

del otro, es decir, se midieron ráfagas de viento en el eje x y en el eje y.
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(a) Planta.

(b) Tubos de Pitot

Figura 6.5: Tubos de Pitot montados en la plataforma experimental.

Sin embargo, de las pruebas de vuelo para medir el flujo de las ráfagas de viento en el

Cuadrirrotor, se obtuvieron resultados no satisfactorios de acuerdo a lo presentado anterior-

mente. Esto se debe a que los tubos de Pitot no son recomendables para medir ráfagas de

viento que provienen de diferentes direcciones, es decir, los tubos de Pitot están diseñados

para medir fluidos que pasan a través de el de forma paralela. Razón por la cual los tubo

de Pitot pueden sensar satisfactoriamente los flujos de viento en un avión. Cuando se quiere

medir el flujo del viento en un helicóptero utilizando tubos de Pitot, la presión estática se ve

afectada cuando el viento ataca en ángulo distinto al de un flujo paralelo al tubo de Pitot,
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ocasionando errores de medición considerables. Las Figuras 6.6 y 6.7 muestran los resultados

obtenidos del comportamiento del tubo de Pitot en pruebas de vuelo en exteriores para medir

ráfagas de viento comparando con los ángulos de roll y pitch de la central inercial. Es es

porque, si una ráfaga de viento mueve la helicóptero, ésta genera directamente un movimiento

rotacional al rededor del helicóptero reflejándose en los ángulos de roll, pitch y yaw.

(a) Ángulo de pitch.

(b) Velocidad de viento en x.

Figura 6.6: Comparacion del ángulo de pitch con la velocidad de viento del tubo de Pitot en

x.



6.1. RESULTADOS EXPERIMENTALES 47

(a) Ángulo de roll.

(b) Velocidad de viento en y.

Figura 6.7: Comparacion de ángulo de roll con la velocidad de viento del tubo de Pitot en y.

Por otro lado, de las Figuras 6.6-a y 6.7-b se espera una relación en las gráficas debido

al hecho de que para que un helicóptero Cuadrirrotor se mueva en el plano x-y del marco

inercial necesita de un par para que éste incline al helicóptero y aśı se genere un movimiento

de traslación, por lo que se espera una relación entre las gráficas de los ángulos con las gráficas

de la velocidad del viento obtenida del tubo de Pitot. El par es generado por el viento como

se aprecia en la Figura 6.8. Sin embargo, en vuelos en exteriores no se garantiza que el flujo

de viento fluya de forma paralela al sensor.
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Figura 6.8: Comportamiento del Cuadrirrotor ante ráfagas de viento. El viento ocasiona

un momento en un eje inclinando al veh́ıculo para que éste experimente un movimiento de

traslación en el sentido del viento.

Adicionalmente, se realizaron diversos experimentos con ventiladores para medir ráfagas

de viento con los tubos de Pitot. En dichos experimentos se pod́ıa cambiar en ángulo de las

ráfagas de viento respecto del sensor y en tal caso se obtuvieron resultados no satisfactorios,

es decir, no es recomendable utilizar un sensor como lo es un tubo de Pitot para medir las

ráfagas del viento en un helicóptero, debido a que el viento proviene de diferentes direcciones

y por lo tanto el sensor no es capaz de registrar esas lecturas provenientes de diferentes

ángulos.

Por otra parte, como ya se menciono, en [16] realizan la medición y compensación de las

ráfagas de viento realimentando los datos del sensor de viento al control de orientación, sin

embargo, esto es posible debido al hecho de que en los experimentos realizados por los autores

se tiene un ambiente controlado, es decir, las pruebas se hicieron con el uso de ventiladores

para generar ráfagas de viento garantizando de esta forma la dirección del flujo del viento,

en particular que el viento fluyera paralelo al tubo de Pitot.

Finalmente en este trabajo de tesis se descarta la idea de medir las perturbaciones del

viento con tubos de Pitot, por lo ya mostrado anteriormente, por lo que se concluye que al
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menos para esta tesis, no se recomienda utilizar este tipo de sensores en un Cuadrirrotor.

6.1.2 Resultados del observador en tiempo real.

A continuación se presentan los resultados experimentales de tres pruebas de vuelos en tiempo

real de la estimación y compensación de viento en los ejes x y y, adicionalmente se muestran

gráficas de la posición del Cuadrirrotor adquiridas de un GPS para comprobar la compen-

sación de las perturbaciones generadas por ráfagas de viento.

Diferentes experimentos se realizaron en condiciones de ráfagas de viento moderadas,

pero sólo tres experimentos se mostrarán a continuación, debido a que se considera que es

suficiente para fines demostrativos del observador de perturbaciones por ráfagas de viento.

En estos experimentos el objetivo es mantener al Cuadrirrotor volando en un punto en

el espacio (vuelo en modo estacionario) ante ráfagas de viento en vuelo autónomo, es decir,

con controles de posición y orientación. Además se hace la realimentación del observador de

perturbación por ráfagas de viento para compensar dichas perturbaciones.

En la Figura 6.9 se muestra una gráfica de la posición en metros del Cuadrirrotor durante

el primer experimento de vuelo en un ambiente con ráfagas de viento con un rango de 0 a

5 m/s. En dicha prueba, se tiene al helicóptero volando en modo estacionario por lo que la

posición a mantener es la posición (0, 0) según el marco inercial definido en el Capitulo 2.

Además se muestra que inicialmente el helicóptero voló sin compensación de la perturbación,

es decir, sin la estimación de las perturbaciones por ráfagas de viento, donde en tal caso, se

observa un error de la posición de hasta ± 4 m aproximadamente para el eje y y de ± 5 m de

error aproximadamente para el eje x. Por otra parte, cuando se activa la compensación de la

perturbación disminuye considerablemente el error de posición, manteniendo al helicóptero

en un rango de error ± 2 m. Cabe mencionar que éste es un error aceptable considerando

que el sensor de GPS tiene un error en algunos casos de hasta 2 m, esto es debido a que se

debe de tener en consideración las condiciones meteorológicas, la geograf́ıa del lugar donde

se realizan las mediciones, etcétera.
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Figura 6.9: Posición del Cuadrirrotor en condiciones de viento sin compensación y con com-

pensación (prueba 1).

En la Figura 6.10 se muestra gráficas del control que es realimentado en la orientación

en pitch y roll. En dicha figura se observan gráficas donde el control tanto en pitch como

en roll consisten en un controlador del tipo PD que es el caso donde no tiene compensación,

sin embargo, cuando se hace la compensación de la perturbación, se tiene un controlador PD

+ v̂(t), donde v̂(t) es la estimación de la perturbación ocasionada por las ráfagas de viento

como se aprecia en el diagrama de la Figura 4.1 del Capitulo 4.



6.1. RESULTADOS EXPERIMENTALES 51

(a) Control de orientación en pitch.

(b) Control de orientación en roll.

Figura 6.10: Control de la orientción en pitch y roll, PD y PD + v̂(t) (prueba 1).

En la Figura 6.11 se muestra la estimación de la perturbación ocasionada por las ráfagas

de viento en pitch y roll. Esta gráfica muestra el valor que corresponde con v̂(t) según

el observador (ecuación (4.10)) propuesto en el Capitulo 4 y es la que contribuye con el

controlador del tipo PD para lograr la compensación de la perturbación. Por otro lado, para

obtener una mayor exactitud en cuanto a las unidades de la estimación de la perturbación

las cuales son un par o momento, se realizaron pruebas para caracterizar cada uno de los
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motores y obtener la fuerza de empuje de cada uno para aśı calcular el par que generan al

rededor de los ángulos de Euler, como se explica en el Apéndice B.

Figura 6.11: Resultados del estimador v̂(t) en pitch y roll.

Finalmente, en la Figura 6.12 se muestran gráficas en el plano x − y de la posición de

Cuadrirrotor tomadas del sensor GPS durante la primer prueba. Cabe mencionar que estas

gráficas son las mostradas en la Figura 6.9 sólo que aqúı se muestran en el plano x− y para

tener una mejor perspectiva de la posición de veh́ıculo. Se muestran dos gráficas, la primera

es sin compensación de la fuerza de perturbación y la segunda es con la estimación de la

perturbación. De las gráficas se aprecia que al ejecutar la realimentación de la perturbación,

es helicóptero se mantiene en una región mas estrecha, es decir, en ± 2 m tanto en el eje x

como en y. Sin embargo, sin realimentación de la perturbación el helicóptero vuela al rededor

de una región más grande, es decir, en ± 5 m tanto den el eje x como en el eje y.
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(a) Vuelo sin observador.

(b) Vuelo con observador.

Figura 6.12: Posición del Cuadrirrotor en condiciones de viento en el plano x-y (prueba 1).

A continuación se muestra la segunda prueba en vuelo en exteriores, en la Figura 6.13

se observa la gráfica de posición de veh́ıculo ante un ambiente con ráfagas de viento. A

diferencia de la Figura 6.9 mostrada anteriormente, el Cuadrirrotor empieza el vuelo sin

compensación, para después volar con la compensación de la perturbación y finalmente se

desactiva la compensación nuevamente. De la gráfica de observa que durante la compensación

de la estimación de ráfagas de viento, la posición tanto en x como en y según la señal de GPS

se mejora, es decir, el error de posición se acota en ± 2 m; sin embargo, durante el vuelo sin
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compensación el error de posición alcanza valores de ± 8 m.

Figura 6.13: Posición del Cuadrirrotor en condiciones de viento sin compensación y con

compensación (prueba 2).

La Figura 6.14 muestra la estimación de la perturbación en roll y pitch; igual que el la

Figura 6.10 se muestra la estimación de la perturbación comparando con los ángulos dados

por la central inercial. De las gráficas se observa que la estimación de la fuerza de perturbación

siguen la forma de la señal del ángulo.



6.1. RESULTADOS EXPERIMENTALES 55

(a) Estimación en x.

(b) Estimación en y.

Figura 6.14: Estimación de la perturbación de ráfagas de viento en el plano x-y (prueba 2).
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Figura 6.15: Resultados del estimador v̂(t) en pitch y roll.

La Figura 6.16 muestra la posición del Cuadrirrotor en el plano x − y. La señal se

obtuvo del sensor GPS; en las dos gráficas se muestran la posición de Cuadrirrotor con

compensación y sin compensación, se aprecia como se reduce el error de la posición de

acuerdo a lo mencionado en la Figura 6.13.
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(a) Vuelo sin observador.

(b) Vuelo con observador.

Figura 6.16: Posición del Cuadrirrotor en condiciones de viento en el plano x-y (prueba 2).

Finalmente se muestra la tercera y ultima prueba, donde el Cuadrirrotor realizó un vuelo

en modo estacionario sometido a ráfagas de viento dadas por las condiciones climatológicas.

Durante esta prueba se registraron ráfagas de viento de hasta 5 m/s según el anemómetro.

En la Figura 6.17 se muestra la posición del Cuadrirrotor, donde la posición de referencia es

0. Durante en vuelo sin compensación se registró un error de posición menor a ± 15 m, por

otro lado, durante la compensación se registró un error menor a ± 2 m, al igual que es las
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pruebas mostradas anteriormente, éste error durante la compensación de la perturbación es

aceptable considerando que el GPS tiene un error de ± 2 m.

Figura 6.17: Posición del Cuadrirrotor en condiciones de viento sin compensación y con

compensación (prueba 3).

En la Figura 6.18 se muestran los resultados del controlador de orientación, PD (sin

compensación) y PD + v̂(t) (con compensación de la perturbación).
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(a) Estimación en x.

(b) Estimación en y.

Figura 6.18: Estimación de la perturbación de ráfagas de viento en el plano x-y (prueba 3).

La Figura 6.19 muestra la estimación de la perturbación por ráfagas de viento, es decir,

v̂(t) en pitch y roll.
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Figura 6.19: Resultados del estimador v̂(t) en pitch y roll (Experimento 3).

La Figura 6.20 muestra la posición del Cuadrirrotor en el plano x− y, en estas gráficas se

observa una mejora en la posición del helicóptero, dichas gráficas son las mismas mostradas

en la Figura 6.17, la posición del helicóptero en vuelo estacionario es la (0, 0). Se observa que

cuando se vuela sin el observador de la perturbación se tiene una región de hasta ± 15 m,

sin embargo, cuando se activa el observador de la perturbación se reduce la región de vuelo

a ± 2 m.
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(a) Vuelo sin observador.

(b) Vuelo con observador.

Figura 6.20: Posición del Cuadrirrotor en condiciones de viento en el plano x-y (prueba 3).

Si se comparan los resultados de los tres experimentos, se observa que hay una aparente

mejora en el experimento tres, de acuerdo a las gráficas 6.20, sin embargo, esto se debe a

que como ya se mencionó anteriormente, los experimentos fueron realizados en exteriores por

lo que no se tiene control de las magnitudes de las ráfagas de viento ni de la dirección de

las mismas, es decir, en el último experimento es posible que se haya dado el caso de haber

volado ante ráfagas de viento menores a 5 m/s, no aśı en el experimento dos, donde se observa
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que el Cuadrirrotor fue llevado al limite de tolerancia.

6.2 Conclusiones

En cuanto a la primer estrategia para comparar el observador de la perturbación, se considero

acondicionar un sensor para medir las perturbaciones generadas por ráfagas de viento, dicho

sensor consistió en un tubo de Pitot el cual es analógico y fue acondicionado para funcionar

con el piloto automático Pixhawk. Dicho sensor fue implementado tanto en hardware y soft-

ware para detectar pequeñas ráfagas de viento de hasta 0.5 m/s, sin embargo, se descubrió

que un tubo de Pitot no es recomendable para sensar ráfagas de viento que vienen de difer-

entes ángulos, es decir, el tubo de Pitot trabaja de forma eficiente en situaciones donde las

ráfagas de viento viene de frente a él. Por lo que se concluye que no es recomendable utilizar

un tubo de Pitot para medir ráfagas de viento en un helicóptero en exteriores, esto es debido

a que en el exterior no se tiene control de la dirección donde provienen dichas ráfagas de

viento. Por otro lado, en [16] muestran resultados de estimación y compensación de ráfagas

de viento, aśı como la utilización de tubos de Pitot para medir las ráfagas de viento, sin em-

bargo, estos resultados presentados fueron realizados en ambientes controlados, es decir, el

viento fue generado por ventiladores y de esta forma es posible también controlar la dirección

en la que las ráfagas de viento atacan al helicóptero.

Por otro lado, de las gráficas mostradas basadas en lo experimentos en tiempo real de las

Figuras 6.9-6.20 se observa un comportamiento aceptable del observador lineal para estimar

las ráfagas de viento, obteniendo un error de± 2 m, esto es aceptable debido a que para validar

esto se toman las señales de posición en metros dadas por el GPS, donde dicho GPS tiene

errores promedio de ± 2 m y estos puede variar de acuerdo a las condiciones meteorológicas,

geograf́ıa del terreno, es decir, lugares con edificios, arboles , etcétera. Por otra parte, en las

diferentes pruebas realizadas se obtuvo un limite en cuanto a la magnitud de las ráfagas de

viento soportadas por en veh́ıculo el cual es de 5 m/s aproximadamente considerando una zona

segura de operación del veh́ıculo, sin embargo, es posible que dicho limite pueda ser ampliado

inclusive a 7 m/s aproximadamente, esto se puede conseguir incrementando y/o sintonizando
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las ganancias del observador, control de orientación y control de posición pero por razones de

seguridad para en helicóptero se ha dejado el limite de ráfagas de viento a 5 m/s. Más aún,

es posible aumentar el limite de los 5 m/s posiblemente igualando la marca impuesta por el

AscTec Falcon 8 [11] que son de 11 m/s pero para esto se tienen que hacer modificaciones al

Cuadrirrotor en el sentido de hacerlo más pesado, motores de mayor potencia, hélices más

grandes, estructura más grande, entre otras. Finalmente por lo mencionado anteriormente

se concluye que dadas las caracteŕısticas f́ısicas del Cuadrirrotor, es recomendable volar ante

ráfagas de viento menores a 5 m/s de acuerdo a diferentes experimentos realizados.
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Apéndice A

MATRIZ DE ROTACIÓN

A.1 Cinemática de Cuadrirrotor

En esta sección se analizan los movimientos asociados a la cinemática de un cuerpo en el

espacio, particularizando a la cinemática de los veh́ıculos aéreos.

Una parte importante para el estudio del movimiento de los veh́ıculos aéreos es la de

definir los marcos de referencia inercial y no inercial.

A.1.1 Marcos de referencia

Para definir la orientación de un cuerpo en el espacio es necesario considerar dos marcos de

referencia ortogonales, es decir, (1) el marco de referencia en el cuerpo B y (2) el marco de

referencia inercial I.

1. I denota el sistema inercial en base a la regla de la mano derecha, para el cual su origen

es O se encuentra localizado en la superficie de la tierra. Podemos asociar I al sistema

de ejes coordenados {iIO, jIO, kIO}.

2. B es el sistema de ejes coordenados acoplado al cuerpo (para este caso, el veh́ıculo

aéreo) y donde su origen se encuentra localizado en el centro de masa del propio cuerpo

(C). Este marco está asociado al sistema de ejes {iBC , jBC , kBC}, donde iBC , es el eje de

65
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roll, el cual está orientado para generar un ángulo de balanceo del veh́ıculo, jBC , es el

eje de pitch, el cual está orientado para generar un ángulo de cabeceo del veh́ıculo y

kBC , es el eje de yaw, el cual está orientado para generar un ángulo de guiñada sobre el

eje vertical del veh́ıculo.

El sistema de referencia o marco e referencia es el conjunto de convenciones usadas por

un observador para poder medir la posición y otras magnitudes f́ısicas de un sistema f́ısico

y d mecánica. Las trayectorias medidas y el valor numérico de muchas magnitudes son

relativas al sistema de referencia que se considere, por esa razón, se dice que el movimiento

es relativo. Sin embargo, aunque los valores numéricos de las magnitudes pueden diferir de

un sistema a otro, siempre están relacionados por relaciones matemáticas tales que permiten

a un observador predecir los valores obtenidos por otro observador.

A.1.2 Matriz de rotación

La convención de rotaciones usada comúnmente en aeronaves y aeroespacial que permite

llevar del marco fijo al marco inercial está definido por:

roll(φ)→ pitch(θ)→ yaw(ψ)

Las matrices de rotación elementales están definidas por [23], [29]:

R(x, φ) =


1 0 0

0 cosφ sinφ

0 − sinφ cosφ

 (A.1)

R(y, θ) =


cos θ 0 − sin θ

0 1 0

sin θ 0 cos θ

 (A.2)

R(z, ψ) =


cosψ sinψ 0

− sinψ cosψ 0

0 0 1

 (A.3)
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Ahora se define la matriz de rotación tridimensional RB→I que lleva del sistema coorde-

nado fijo al cuerpo al sistema coordenado inercial. En primer lugar una rotación a través

del ángulo ψ sobre el eje z que define el rumbo del avión. Esto es seguido por una rotación

alrededor del eje y un ángulo θ, que define la elevación de la aeronave. Por último, el ángulo

φ es una rotación sobre el nuevo eje x. Estas tres rotaciones de ángulo de Euler que relaciona

el cuerpo del sistema coordenado de la aeronave al el sistema coordenado inercial fijo en la

Tierra.

RB→I =


1 0 0

0 cφ sφ

0 −sφ cφ



cθ 0 −sθ
0 1 0

sθ 0 cθ




cψ sψ 0

−sψ cψ 0

0 0 1



=


cθcψ sψcθ −sθ
cψsθsφ sψsθsφ + cψcθ cθsφ

cψsθsφ + sψcφ sψsθsφ − cψcφ cθcφ


(A.4)
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Apéndice B

CARACTERIZACIÓN DE LOS

MOTORES

En esta sección se muestra resultados de parámetros de fuerza de los motores utilizados en el

Cuadrirrotor. Debido a que el observador de perturbaciones dadas por ráfagas de viento es

un observador de las fuerzas de torsión en roll y pitch que inducen las ráfagas de viento sobre

el Cuadrirrotor, es necesario estimar el orden de las magnitudes de esas fuerzas fuerzas de

torsión, por lo que en este apéndice se muestra un procedimiento para medir dichas fuerzas

de torsión. El método presentado consiste primero en caracterizar la fuerza de empuje de

cada uno de los motores que utiliza el Cuadrirrotor, esto es debido a que no es posible tener

motores idénticos en la vida real; y segundo, obtener una expresión algebraica de la fuerza de

los motores en función de la señal PWM 1 enviada por el microcontrolador y posteriormente

programar el Cuadrirrotor para que pueda obtener en real-time las fuerzas de empuje y

calcular los momentos o fuerzas de torsión en roll y pitch.

1La modulación por ancho de pulsos (también conocida como PWM, siglas en inglés de pulse-width

modulation) de una señal o fuente de enerǵıa es una técnica en la que se modifica el ciclo de trabajo de una

señal periódica (una senoidal o una cuadrada, por ejemplo), ya sea para transmitir información a través de

un canal de comunicaciones o para controlar la cantidad de enerǵıa que se env́ıa a una carga.
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B.1 Fuerza de Empuje de los Motores

Para medir la fuerza de empuje se propone un sistema de palanca como el mostrado en la

Figura B.1, donde el pivote se sitúa en el centro de la palanca balanceada y en los entremos

se coloca un motor que genera una fuerza de empuje y en el otro extremo una bascula para

medir dicha fuerza de empuje debida a una fuerza de reacción de igual magnitud dada por

el motor y por la acción del par generado por la palanca [21].

Figura B.1: Esquema para medir la fuerza de empuje de los motores.

En la Figura B.2 se muestra la plataforma experimental montada para caracterizar los

motores. Para estos experimentos se desarrolló un programa para poder guardar en memoria

los datos del PWM provenientes del radio control que se env́ıa directamente a los motores.
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Figura B.2: Plataforma de pruebas para medir el empuje de un motor.

Los datos recolectados para caracterizar los motores, consiste en asociar a cada valor de

PWM del motor, un valor de empuje de fuerza registrado por la bascula. En la Figura B.3

se muestras las curvas de caracterización de cada uno de los motores en relación a la señal

de PWM con la fuerza en Newtons.
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(a) Motor 1. (b) Motor 2.

(c) Motor 3. (d) Motor 4.

Figura B.3: Relación entre PWM y la fuerza de empuje.

A continuación se muestran las ecuaciones de segundo grado del ajuste por mı́nimos

cuadrados de cada motor, donde Fi corresponde a la fuerza en Newtons del i-esimo motor,

pi corresponde a los valores de PWM del i-esimo motor para i = 1, 2, 3, 4. Además estas

ecuaciones son validas para un valor de PWM de 994 < PWM < 2015 debido a que este es

el rango de operación de los controladores de velocidad de señal PWM.

F1 = 9.3905−6p21 − 0.018025p1 + 8.608 (B.1)

F2 = 8.4512X10−6p22 − 0.014827p2 + 6.3307 (B.2)

F3 = 1.0802X10−5p23 − 0.020071p3 + 9.2182 (B.3)

F4 = 1.0706X10−5p24 − 0.019849p4 + 9.1116 (B.4)
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B.2 Momentos en Roll y Pitch

Para medir los pares en φ y θ se emplean las ecuaciones 2.18, 2.19 y 2.20 del capitulo 2. En

la Figura B.4 se muestra un esquema del Cuadrirrotor con la numeración de los motores y los

momentos en φ y θ, además se considera una configuración en “X”, por lo tanto la distancia

l del centro del veh́ıculo a los motores se considera según el esquema.

Figura B.4: Pares en roll y pitch.

Finalmente la fuerza fi de cada motor se obtiene de las curvas de caracterización de la

Figura B.3 y las ecuaciones B.1-B.4. Estas ecuaciones son implementadas en tiempo real en

el microcontrolador para calcular los momentos en roll y pitch.
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helicóptero con cuatro rotores. Revista Iberoamericana de Automática e Informática
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[21] Fanni M. Ramadan A. Abo-Ismail A. Elsamanty M., Khalifa A. Methodology for iden-

tifying quadrotor parameters, attitude estimation and control. Advanced Intelligent

Mechatronics (AIM), 2013 IEEE/ASME International Conference on., pages 1343–1348,

2013.

[22] Duff Reid Lloyd Etkin Bernard. Dynamics of Flight Stability and Control. John Wiley

and Sons, 1995.

[23] C.P. Poole H. Goldstein and J.L. Safko. Classical Mechanics. Addison-Wesley Publishing

Company, Inc. Massachusetts, 1983.
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