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RESUMEN

Los vehiculos de alas méviles, también llamados ornitopteros, parecen ofrecer desempenos
unicos y beneficios que los aviones de ala fija y ala rotatoria no poseen. Estos vehiculos pre-
tenden imitar el vuelo agil de las aves e insectos. Esto representa nuevos problemas para
resolver sobre la cinématica y el control de vehiculos aéreos, como por ejemplo obtener un

modelo sencillo y exacto que describa el comportamiento de este tipo de vehiculo.

Esta tesis presenta el modelo, diseno de leyes de control, para los angulos de Euler y
altura y su implementacion. Los controladores propuestos son un PD y uno que toma como
base el control backstepping y emplea una linealizacion por medio de la retroalimentacién de
estados para garantizar el seguimiento de la posicion deseada o angulos de Euler deseados en

el ornitoptero, garantizando convergencia exponencial de los mismos.
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ABSTRACT

Flapping wings vehicles, also called ornithopters , seem to offer unique performances and
benefits that fixed and rotary wings aircrafts do not possess. These vehicles are intended
to mimic the agile flight of birds and insects. This presents new problems to solve on the
kinematics and control of air vehicles, such as obtaining a simple and accurate model that

describes the behavior of this type of vehicle.

This work presents the modeling, the design of control laws, for Euler angles and altitude,
and their implementation. The proposed controller is based on the backstepping procedure
and uses a state feedback linearizing technique to guarantee tracking of the desired Euler
angles and altitude on the ornithopter. The proposed controller provides exponential con-
vergence to the desired values. Numerical and experimental applications of the proposed

algorithm illustrates the performance of the control technique.
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CAPITULO 1

INTRODUCCION

El hombre siempre ha tenido la curiosidad de volar, replicando el vuelo de las aves o de los
insectos. Desde Da Vinci hasta Otto Lilienthal’s, los disenos estaban enfocados al transporte
de personas. Actualmente, los diseios han cambiado a vehiculos méas pequenos que puedan
ser auténomos.

El avion de ala fija es el de uso mas comun ya que sus ecuaciones son conocidas y es
relativamente sencillo manejarlo, pero estos aviones no pueden mantenerse en modo hover,
ni volar a velocidades bajas, por lo que no pueden ser empleados para ambientes en interiores.

Los vehiculos de ala rotatoria ofrecen mas libertad en sus movimientos, pueden mantenerse
en modo hover y volar a bajas velocidades. La desventaja de estos vehiculos es que son
ruidosos, peligrosos para el usuario y las personas que se encuentren alrededor, haciéndolos
dificiles de volar.

Los vehiculos de ala mévil parecen tener el potencial de ofrecer desempenos tnicos.

1.1 Objetivo

Desarrollar el control de altura y estabilizacion para un UAV con alas méviles.

1.1.1 Objetivos especificos

e Obtener el modelo dindmico
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e Disenar el control de roll, altura y yaw.

e Implementacion de control.

1.2 Vehiculos Bio-inspirados

Aunque la tecnologia ha tenido un gran avance en los tltimos 100 anos, las especies animales
capaces de volar siguen superando los disenos del hombre. Por ejemplo, para despegar, los
animales coordinan alas, cuerpo, piernas y cola; pueden despegar del agua, de la tierra, de
un arbol, etc.

Existe un gran interés entre ingenieros y biélogos por construir vehiculos con alas moviles,
ya que todos los animales capaces de volar, lo hacen gracias al batimiento de alas.

En vehiculos con alas moéviles, el aire no pasa tinicamente de frente a las alas, debido a
que existe un movimento de las alas de arriba hacia abajo y viceversa. Esto provoca que
las fuerzas de Lift y Drag sean generadas sobre el ala de forma perpendicular y paralela al
flujo de aire, respectivamente. Las alas generan mas fuerza de Lift cerca de la base del ala,

mientras que la fuerza de Drag se genera en la seccion exterior del ala.

1.3 Antecedentes Vehiculos con Alas Modviles

Los primeros experimentos relacionados con alas moviles, se refieren a personas que usaban
artefactos para simular alas y eran impulsados por sus brazos, mientras que saltaban de un
edificio. El primer vuelo registrado con un poco de éxito, de este tipo, es el de Eilmer, un
monje Benedictino, que logré volar 200 yardas desde la torre de Malmesbury Abbey en 1060.
Varios anos después, en 1742, el Marqués de Bacqueville, salté de una torre para cruzar el rio
Siena, pero unicamente logré recorrer la mitad de la distancia cuando cayé en un bote que
iba pasando. A principios del siglo XIII, el monje franciscano Roger Bacon escribi6 la idea
de un vehiculo impulsado por alas artificiales para batirse en el aire, conviertiéndose en el
primer registro cercano a un ornitoptero. En 1846, Leonardo da Vinci, cientifico de Florencia
y pintor, dibujé en su libro un artefacto disenado para ser impulsado por el hombre, como

se muestra en la figura 1.1.
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Figura 1.1: Diseno Leonardo da Vinci

La idea de da Vinci lo diferencié de sus antesesores, ya que en lugar de sélo tener un par
de alas amarradas a los brazos, él disené una maquina capaz de cargar a un hombre mientras
éste impulsaba las alas. Aunque actualmente las ideas de da Vinci parezcan contrarias a las

de la ciencia moderna, fue la primera investigacién seria sobre alas moviles.

En 1810, un relojero de Vienna llamado Jacob Degan, construy6 un ornitéptero con alas
de sombrilla, como se muestra en la figura 1.2, anadiendo un globo pequeno de hidrégeno,

con el objetivo de que éste ayudara con el peso. Con esto, logré elevarse algunos pies.
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Figura 1.2: Diseno Jacob Degan

A mediados del siglo XIX, un capitan francés, Jean-Marie le Bris construyé dos or-
nitopteros entre los anos 1855 y 1868. Ambos eran parecidos al disenio de da Vinci, como
se muestra en la figura 1.3, pero ninguno de los dos vol6 y ambos se danaron mientras eran

jalados por caballos, con la finalidad de tener el impulso necesario para volar.

Figura 1.3: Diseno Jean-Marie le Bris

Inspirado por el trabajo de da Vinci, el belga Vincent de Groof construyé un ornitéptero
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que era similar a los disenos de da Vinci, como se muestra en la figura 1.4. Debido a que no
logré convencer a las autoridades para otorgarle un permiso para volar, se llevé su artefacto
a Inglaterra, en 1874. Estando alla, elevé su artefacto con la ayuda de un globo para después
separarse, pero al momento que corté la cuerda, su artefacto se rompioé haciéndolo caer y

Morir.

Figura 1.4: Diseno Vincent de Groof

Otro belga que siguié los pasos de Groof fue el ingeniero Adhémar de la Hault, quien era
admirado por su ingenio, construyé una maquina para imitar el vuelo de los pajaros, como
se muestra en la figura 1.5. En 1908, de la Hault era capaz de elevarse un poco del suelo,

pero no pudo tener més avances debido a las constantes fallas mecanicas de la maquina.
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Figura 1.5: Diseno Adhémar de la Hault

En 1894, Otto Lilienthal y su hermano Gustav construyeron planeadores, como se mues-
tra en la figura 1.6. Después se enfoco en la construccién de un ornitéptero, impulsado por
un motor, pero debido a las multiples fallas de este motor, decidié diseniar otro ornitéptero,

pero fue asesinado antes de terminarlo.

Figura 1.6: Disenio Otto Lilienthal

Edward Frost,en 1902, construyé un ornitéptero muy similar a un ave,como se muestra
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en la figura 1.7, que nunca vol6 debido a que era muy pesado.

Figura 1.7: Diseno Edward Frost

Posterior a estos disenos, los vehiculos con alas moéviles no tuvieron grandes avances.

En la actualidad, existen varios MAV (micro aerial vehicules), radio-controlados, que
tienen un gran parecido con insectos o aves, como los desarrollados por FESTO y DARPA
(Fig. 1.8).

Figura 1.8: Ejemplos de Vehiculos

Son pocos los trabajos de investigacién que se dedican a disenar e implementar diferentes

tipos de control en vehiculos con alas moéviles. A continuacién se mencionan los mas rele-
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vantes: un control PD para pitch con infromacion obtendia de una IMU y procesada en una
Gumstix es aplicada a una plataforma manufacturada [2]; un controlador P diseniado para el
control de altura, basado en un model para su propia plataforma (Golden Snitch), se realiz6
con una computadora a bordo (OBC), IMU, una estacién en tierra y vision estereoscépica
[17]; un vuelo controlado en altura, posicién lateral y direcciéon de un MAV inspirado en
la mosca de Diptera se realizé con un controlador PD para control de direccion y posicion,
tomando informacion de un set de 8 camaras, mientras que para el control de altura esta
basado en la linealizacién de la dindmica en hover [23]; con tres vehiculos comerciales de ala
mévil, un lider y dos seguidores, y un sistema de camaras KARPE, se realizé un vuelo en
formacion siguiendo una trayectoria circular con un controlador PID para altura y direccién
[24]; se realizé un vuelo en modo hover, con su propia plataforma (DelylFly II con cola), el
cual se mantuvo en una esfera de radio 0.75 m, con la ayuda de una IMU y un barémetro,
donde la altura es controlada usando tres diferentes controladores:un controlador PID en el
elevador para el angulo de pitch, un controlador PD en el timén para el control de yaw, y
un controlador PD en los alerones para el control de direccion, los datos recopilados se val-
idaron en una habitaciéon con 6 cdmaras [25]; se realizé el diseno, construccién y control de
un vehiculo inspirado en el colibri, el mecanismo encargado del aleteo fue disenado e impreso
en 3D, se hizo control de roll y pitch modificando la amplitud y frecuencia de cada ala[26].

En la figura 1.9 se muestran estas plataformas, en orden de mencién.

Faulhaber
0824

Wiy Desl frogoe scy ortrol
[ s e s |

Figura 1.9: Ejemplos de vehiculos controlados
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1.4 Comparacién ala fija, ala rotatoria y ala moévil

De acuerdo a [7] las diferencias entre vehiculos de ala fija, ala rotatoria y alas mdviles se

pueden resumir en:

Ala Fija Ala Rotatoria Ala Mévil

UAV tradicional , sistema | Proveen maniobrabilidad y | Menos ruidosos, seguros,
estable y controlable para | carga util menos propensos a fallas en
diferentes aplicaciones cuanto a estructura, man-

teniendo la maniobrabilidad

de los helicopteros.

Es complicado hacerlos a | Son ruidosos; propensos
pequena escala debido a que | a problemas de durabil-
disminuye lift con tamano | idad,ya que las hélices
de ala; no puede hacer hover | no estdn protegidas de

obstéaculos
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CAPITULO 2

PLATAFORMA

La plataforma empleada es un ornitéptero, comprada en Singapur, con la empresa Carbon
Sail. Las razones por la que se decidié comprarla, es porque ya viene pre-ensamblada, lista

para conectarse y volar.

La caracteristicas de la plataforma se presentan en la tabla 2.1.

Tabla 2.1: Caracteristicas de la Plataforma

Motor Brushless
20A-30A ESC

2 x 9G servemotores, pre-instalados

Alas y cola

1.4m Envergadura

El largo de la lataforma, con fuselaje y cola, es de 0.8m
Bateria 1000mA, 2S and 7.4V

El funcionamiento de la plataforma consiste en un set de engranajes, impulsados por el mo-

tor brushless, los cuales con la ayuda de una manivela, mueven ambas alas simultdneamente

(Fig. 2.1).

11
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Figura 2.1: Engranaje para aleteo simultaneo

Mientras que los dos servomotores que se encuentran en la cola, se encargan del movimiento
lateral y vertical de ésta. En la figura 2.2 podemos observar que el servomotor 1 tiene
movimiento independiente, mientras que el movimiento del servomotor 2 afecta al servomo-

tor 1.

El movimiento de cada servomotor genera momentos en la plataforma, provocando el cam-
bio de direccién y altura de la misma. El servomotor 2 modifica la altura de la plataforma,
por ejemplo, si el movimiento del servomotor 2 genera que la cola se coloque en posicion casi
horizontal, la plataforma descendera, mientras que ascendera cuando la cola se encuentre en
posicién casi vertical. Cabe mencionar que la cola cuenta con un Ajngulo incial de 30 grados,
esto debido a que las alas no cuentan con éngulo de ataque, y éste Ajngulo inicial de la cola

se encarga de eso.

El servomotor 1 se comporta como un volante, es decir, éste provoca que la plataforma
gire hacia la direccién donde se inclina la cola, o que mantega un vuelo recto si la cola estéa

centrada.
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Figura 2.2: Elevacion y direccion del Vehiculo

Inicialmente se comenzé a manejar la plataforma con ayuda de un radio control, para

esto se conectun receptor Spektrum DX7s para llevar a cabo el control.

Posteriormente a la realizacion de los primeros vuelos, se observo que el vehiculo es muy

sensible al viento.

2.1 Pruebas de peso

Antes de colocar la electronica, se hicieron pruebas de peso para saber si el vehiculo podria
soportarlo. Se procurd colocar el peso cercano al centro de masa del vehiculo, para no
afectar su dinamica. El centro de masa, de acuerdo a las especificaciones de construccion, se

encuentra detrA]s del engranaje de aleteo, como se muestra en la figura 2.3 y 2.4.
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C G

Figura 2.3: Posicién de CG

Figura 2.4: Peso colocado cercano al CG

Se realizaron varios vuelos de prueba y el peso méaximo que soporté fueron 104 g, como

se muestra en la figura 2.5.
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Figura 2.5: Peso maximo soportado

2.2 Electronica

Se eligio la tarjeta de desarrollo Pixhawk, para la implementacién de las leyes de control.

Las especificaciones del Pixhawk son:

168 MHz / 252 MIPS Cortex-M4F

14 PWM / Salidas para servo (8 a prueba de fallas y sobre-escritura manual, 6 auxil-

iares, compatibles con alto voltaje)
Compatibilidad con diferentes periféricos (UART, 12C, CAN)

Sistema de respaldo integrado para recuperacion en vuelo y sobre-escritura manual con

procesador dedicado y fuente de alimentacién independiente ( para aviones de ala fija)
Entradas de alimentacion redundantes y sistema a prueba de fallas automatico
Switch externo de seguridad

Indicador principal con un LED multicolor

Indicador de sonido multi-tono
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e Tarjeta microSD para almacenamiento de datos

Figura 2.6: Pixhawk

Para la posicién en x y y se emplea el médulo de GPS que es compatible con el Pixhawk.

Figura 2.7: Médulo GPS

2.3 Montaje de eléctronica

Debido a que el espacio en la plataforma es reducido y que es sensible al peso, se decidio,
quitarle la carcasa al Pixhawk y el buzzer, como se muestra en la figura 2.8, y de esta manera

quitamos 40 gramos de carga.
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Figura 2.8: Dispositivos montados en plataforma

Para fijar el Pixhawk en la plataforma, se disené una base para mantener la tarjeta en
una posicién y que las mediciones tomadas no se vieran afectadas por vibraciones generadas

durante el vuelo. La base disenada se muestra en a figura 2.9.

Figura 2.9: Base para Pixhawk

Posteriormente, se montd y se acomodd toda la electronica en la plataforma de forma que
se afectara a la plataforma lo menos posible, quedando como se muestra en la figura 2.10 y
figura 2.11.
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Figura 2.10: Electréonica Montada vista inferior

Figura 2.11: Electréonica Montada vista superior
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2.4 Problematica presente en plataforma

Como ya se menciono antes, se compro la plataforma con el objetivo de evitar complicaciones
con respecto al vuelo, sin embargo, conforme se volo la plataforma fueron surgiendo diferentes

probleméticas, a continuaciéon se comentaran las principales.

2.4.1 Cola

La unién de la cola con el servomotor, es una pieza impresa en 3D (Fig. 2.12), pero inicial-
mente no venia con la senalizacion de la posicién de los orificios para los tornillos, asi que
se hicieron manualmente con ayuda de machuelos. Al volarlo, se observé que el vehiculo no
podia realizar rectas, causado por un ligero desplazamiento que presentaba la cola hacia la
derecha. Por otro lado, varias veces, al aterrizar, la cola se caia debido a que los tornillos se

barrian.

Figura 2.12: Unién cola

Debido a las multiples ocasiones en las que los tornillos se barrieron de la pieza, ésta
quedd inservible, por lo que se decidié disenar e imprimir esta pieza, esta vez con la posicion

de los orificios senalizados, como se muestra en la figura 2.13
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Figura 2.13: Pieza para unién de cola

La impresion de la pieza ayudoé a que la cola quedara alineada debido a que los orificios
estaban senalizados. Ademaés, se decidié fijar los tornillos a la base con pegamento Loctite®),

para evitar que se volvieran a barrer.

Se montd y probd la pieza impresa en el sevomotor como se muestra en la figura 2.14. En

esta pieza se puede observar una inclinacion que es la que otorga 30 grados iniciales a la cola
(Fig. 2.15).

Figura 2.14: Pieza para unién de cola
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Figura 2.15: Grados iniciales en cola

2.4.2 Manivela

El problema que se tuvo con el engranaje y manivela, fue debido a la tuerca de seguridad
encargada de mantener el balero, la manivela y el engranaje juntos para lograr el aleteo, como
se muestra en la figura 2.16. Cada cierto tiempo, durante el vuelo, esta tuerca se botaba
y por consecuencia, el balero y demaéas piezas. Esto provocaba una torsion en el tornillo,

fraccionamiento de los dientes del engrane y pérdida de piezas.

Figura 2.16: Pieza para unién de cola
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Algunos de los efectos secundarios provocados por la tuerca se muestran en las figura 2.17,
donde se observa que los baleros no se encuentran al mismo nivel; el balero del lado izquierdo
tiene una inclinacion. Como consecuencia de esa diferencia de nivel, se gener6 un juego en el
balero, lo que provocd que el balero quedara marcado por el tornillo que se encuentra a un

lado, dejando una marca perecida a un moleteado.

Figura 2.17: Balero izquierdo desplazado

Como solucion, se pegaron las tuercas y se cambiaron los tornillos por unos mas largos,

para que las tuercas de seguridad pudieran sostenerse de mejor manera.

Por otro lado, al colocar la manivela en su posicion, hubo un ligero desplazamiento en la
posicion de las alas, es decir, no quedaron a la misma altura. Como consecuencia, el vehiculo
giraba hacia un sentido, siendo incapaz de volar en linea recta, nuevamente. Al ser detectado
el causante de este desplazamiento, se retiré la tuerca que fija la manivela y demas elementos,

se centro el cuerpo del ornitoptero y se colocd la manivela.

2.4.3 Motor

Un sélo motor es el que se encarga de mover el engranaje para el aleteo, el principal problema
con este motor radica en el engrane que tiene colocado en su eje, ya que al parecer, venia

pegado y con el uso se despegd, como se muestra en la figura 2.18
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Figura 2.18: Engrane despegado de eje de motor

Como solucién se llevaron a soldar las piezas con soldadura de plata, con la finalidad de
que esta unién fuese mas duradera, sin importar las temperaturas que se alcancen, generadas

por la friccién entre el eje del motor y el engrane.

2.4.4 Agarradera

Estas agarraderas estan encargadas de sostener la barra de las alas, tienen un cuerda al final
que ayuda a presionar la barra para que ésta no se mueva. Durante un vuelo de prueba, al
aterrizar la parte de la cuerda de esta agarradera se rompio junto con la barra que sostenia,
y debido a que no se tenian reemplazo de estas piezas y el envio de las mismas es minimo de

un mes, se decidié enviarlas a manufacturar.
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Figura 2.19: Nuevas agarraderas

Se midieron y pesaron para confirmar que fueran lo mas parecidas a las originales y de
esta manera evitar hacer mas cambios en el centro de masa de la plataforma, como se muestra

en la figura 2.20, donde las de color azul son las nuevas agarraderas.

Figura 2.20: Comparacién en peso

Finalmente tenemos a la plataforma con las nuevas agarraderas.
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Figura 2.21: Plataforma con nuevas agarraderas

2.4.5 Alas

Las alas tienen un doblés que se fija con velcro al final de las alas, con la finalidad de dar
mas soporte a la barra durante el aleteo. Después de cambiar las agarraderas, notA[bamos
que las barras de las alas no duraban ni un sélo vuelo y se partian. Notamos que debido al
uso, la tela del doblés se rompid y aunque se intenté coserlo, no funciond, como se observa

en la figura 2.22.

Figura 2.22: Tela en doblés de ala roto

Se decidié cambiar las alas y las barras dejaron de partirse. La plataforma con las nuevas

alas quedd como se muestra en la figura 2.23.
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Figura 2.23: Plataforma con nuevas alas

2.4.6 Electronica

Los problemas que se presentaron con la electrénica fueron principalmente con el rompimiento
de cables del motor brushless, la bateria, los servomotores de la cola y GPS; asi como dano

de un canal del Pixhawk.



CAPITULO 3

MODELADO, CONTROL Y
SIMULACION

Consideramos el siguiente diagrama de cuerpo libre de un vehiculo de alas méviles.

27
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Un eje inercial fijo y un eje fijo en el cuerpo, ubicado en el centro de gravedad del vehiculo
son considerados como I = {Xg,Yg, Zrp} v B = {zp,yp, 2B}, respectivamente. Ejes en la
cola, en ala izquierda y ala derecha estan descritos como T' = {xy, ys, 21}, Lw = { 1w, Yw, 21w }
y Ry = {%rw, Yrw, 2rw }, Tespectivamente. Las coordenadas generalizadas del vehiculo estan
descritas como q = (z,y, 2, ¢,0,¢)" donde ¢ = (z,y,2)T € R? representa las coordenadas
de traslacién relativas al eje inercial y n = (¢,0,¢)T € R? es el vector que contiene los tres
angulos de Euler con rotaciones en los ejes x, ¥y, z. Los angulos ¢, 6,1 son llamados roll, pitch
y yaw, respectivamente. Donde la velocidad traslacional y la velocidad angular en el eje del
cuerpo son v = (u,v,w)T € Ry Q = (P,Q, R)?, respectivamente. Los momentos angulares

de roll, pitch y yaw estan definidos como L, M y N, respectivamente.

my +Q xmyv = F+ RF7"PmG (3.1)

IN+QxIQ=1 (3.2)

donde F' € R3 y 7 € R? es la fuerza resultante y momentos actuando en el vehiculo,
respectivamente, m se refiere a la masa del vehiculo, I € R3*3 contiene los momentos de
inercia del vehiculo, R¥75 : B — I representa la matriz de transformacién del eje cuerpo al

eje inercial.

Empleamos las ecuaciones anteriores para calcular las fuerzas que afectan el desplaza-

miento del cuerpo y desarrollamos:

mi P ma F
mo| + Q| x |mv| = |F,|+R"7" |0 (33)
maw R mw F, mg
et sycl —st
REZE = | _sihep + cpslsp  cibed + sipsbsd  sich (3.4)

sPsg + chscp  —soc + cosst  cheg
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Donde c¢=cos y s=sin.

ma Qmw — Rmuv F, —sfmg
mo | + | —Pmw+ Rmu| = | F, | + |s¢chmg (3.5)
mauw Pmv — Qmu F, clcopmg

Decimos que Fy, F,, y F. son las fuerzas resultantes en las alas y cola, definidas cada una

por las fuerzas aerodinamicas y thrust.

Para definir las fuerzas aerodinamicas de lift y de drag empleamos el eje de coordenadas
de estabilidad, el cual se encuentra en la misma posicion que el eje del cuerpo pero rotado

un angulo «, como se muestra en la siguiente figura:

R

Vo

Para poder emplear estos vectores debemos hacer la transformada al mismo eje coor-
denado, es decir, al eje del cuerpo, esto se hace por medio de una rotaciéon « en el eje y,

empleando la siguiente matriz de rotacion:

ca 0 —s«
Ry(a)=10 1 0 (3.6)

s 0 co

Las fuerzas aerodinamicas que afectan a nuestro vehiculo estan representadas en la figura 3.1
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Figura 3.1: Fuerzas aerodinamicas que actuan en la plataforma

donde F,,., Fy., F,., Fy, Fu, F1, Fyy vy CM se refieren a la fuerza vertical o de lift en ala
derecha, fuerza horizontal o de drag en ala derecha, fuerza resultante en ala derecha, fuerza
vertical o de lift en ala izquierda, fuerza horizontal o de drag en ala izquierda, fuerza resul-

tante en ala izquierda, fuerza vertical o de lift en cola y centro de masa, respectivamente.

Quedando las fuerzas aerodindmicas en el eje del cuerpo definidas como:

FaeTOB - RQ(a)Faemesmbizidad (37)

donde Fiero,.,upii0aq €Sta definido como:

(3.8)

A€TO0¢stabilidad O



donde Fj, = Fy; + Fy, y F, = Fyy + F,, + F,;. Sustituyendo en (3.8) tenemos:

Fu, coe 0 —sal| |F)
Fayl =10 1 0 0
Fy. sa 0 ca F,
Sustituyendo en (3.5),tenemos:
mi gmw — rmu Faun —s6 mg
mo | + [—pmw +rmu| = | Fayp| + |5¢ cl mg
muw pmu — qmau Fi.p cl cp mg

Si realizamos la transformaciéon para colocarnos en el eje inercial tenemos:
REZE(moP 4+ Q x mu® = FP + mGP)
cpcd —sycop+c sl sp sy s+ ey sl co u

RE7E = lsipcl  cp cop+ s s8 s —s¢ e + co sip sO
—s0 s¢ c ct co w

<

FE, ¢ cl mg c ct
mo" + RP7E(Q x mo®) = | F, sy cB| + |mg s ch
—F, s6 —mg s

31

(3.10)

(3.11)

(3.12)

(3.13)

Estas fuerzas aerodindmicas se encuentran en los centros aerodindmicos de las alas y la

cola. Cabe mencionar que si se desearan obtener los momentos aerodindmicos se emplearian

las matrices de rotacion que se muestran a continuacién junto con las distancias que existen

del centro aerodindamico al centro de masa.

-00 0 —5(9-
R“?P =10 1 0
s# 0 cf
[ cd 0 50-
R“7F=10 1 0
—s6 0 cf

(3.14)

(3.15)
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1 0 0
ROEB =10 ¢ —s¢ (3.16)
0 s¢ co

Por otro lado, para calcular los torques empleamos la ecuacién (3.2). Donde definimos la

matriz de inercia como:

L, 0 0
I=|0 I, O (3.17)
0 0 L.

L. 0 0| |P P I, O P L
I, ollQl+|Q|x|0 I, o||Q|=|M (3.18)
0 0 IL.||R R 0 0 I.||R N

L.pl [Pl [L.P L
L,Q| + Q| x |1,Q| = |M (3.19)

L.R R I.R N
L=1.P+QR(I.—1I,) (3.20)
M =1,,Q + PR(I,, — I..) (3.21)
N =IL.R+ PQ(I,, — L) (3.22)

3.1 Analisis Cinematico

Ademas de las 6 ecuaciones de movimiento descritas anteriormente, se necesitan otras ecua-
ciones adicionales para resolver el problema. Estas ecuaciones son necesarias porque hay al-
gunas variables desconocidas debidas a los angulos de Euler en las ecuaciones de fuerza. Tres
ecuaciones se obtienen relacionando las velocidades del eje coordenado del cuerpo, (P, Q, R)
con las velocidades angulares (w, 0, ng) Notese que las velocidades angulares se refieren a la

variacién en el tiempo de los angulos de Euler.
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Para desarrollar esta relacién entre las velocidades del eje coordenado del cuerpo y las

velocidades angulares, la siguiente igualdad se debe de cumplir:
OBty = Pi+Qj + Rk =4 +0+ ¢ (3.23)

Es decir:

VP2 + Q2+ R2 = \[2 + 62 + ¢2 (3.24)

Al emplear las matrices de rotacién, como se explica mas detalladamente en (3.26), pode-

mos transformar las velocidades angulares al eje coordenado del cuerpo, quedando:

DBody = Pi+ Qj + Ri+ R, )0+ ¢ (3.25)

La relacién anterior es verdadera por las siguientes razones: Para transformar ¢ del eje £/,
Y = Ykp = Yk, al eje coordenado del cuerpo se requiere una rotaciéon positiva en el 6,

seguida por una rotacion positiva en 1.

X, (North)

Ze=Z' F, (East)
{ Down)

v

Para transformar 8 del eje 5" ,é = 07" = 67", al eje del cuerpo se requiere una rotacién

positiva en .
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¥.Z: ¥, (East)

Finalmente, ¢,¢ = é%’ ' = 1, estd representada en el eje del cuerpo por lo tanto no necesita

rotacion.

Desarrollando los productos de rotaciones, tenemos:

P 1 0 0 cosd 0 —sinf| |0 1
Q| =10 cosp sing 0 1 0 0|+10 cosgb sin 0|+ 10| (3.26)
R 0 —sing cosp| |sinf 0 cosd 0 0 —sing cos¢o

P 1 0 0 | [—sindy ¢
Q| =10 cosp sing 0 + cos¢9 + 10 (3.27)
R 0 —sing coso cosO sin @6 0



3.2. RESUMEN DE ECUACIONES

P —sinf 1
Q| = |sing cost w + cos¢p 0
R cos¢ cosh ¢ — sing 6

Y la transformacion inversa como:

b 1 tan# sing  tan6 cos¢- P
6 =10 cos® —sing Q
¥ 0 —sing/cosd cosp/cosd| | R

3.2 Resumen de ecuaciones

En esta seccion se agrupan todas las ecuaciones que describen a nuestro vehiculo.

m(t + quw — 1v) = Fyp — mg sind

m(0 + ru — pw) = Fuy + mg cost sing
m(w + pv — qu) = Fa, +mg cosf cosp
L=1,P+QR(I. - I,)

M =1,,Q+ PR(I.. — L)

N =L.R+ PQ(I,, — L.)

P =¢— 1 sinb
Q =0 cos¢ + 1) cosh sing
R =1 cost cos — 0 sing

& = ucost cosy + v(sing sind cosp — cosp sin) + w(cosp sinf cos + sing sini)

35

(3.28)

(3.29)

3.30

(3.30)
(3.31)
(3.32)
(3.33)
(3.34)
(3.35)
(3.36)
(3.37)
(3.38)
(3.39)

3.39

¥ = ucost siny + v(sing sinf sin + cosp cosy) + w(cose sinf sinyy — sing cosyp) (3.40)

2 = —usinf + vsing cost + wcosp cost

(3.41)
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CAPITULO 4

DISENO DE CONTROL

Debido a que la cola genera momentos que modifican la altitud y direccion del vehiculo, los
angulos relacionados a estos movimientos se usan para el control de altura y roll. Es impor-
tante resaltar que existe un angulo inicial vertical con respecto al eje Z en la cola al que nos
referimos como 6y, el cual no puede ser modificado y que por lo tanto debe ser considerado

para el control.

Al mismo tiempo, nos referimos al angulo vertical con respecto al eje Z de la cola que es

usado para el control del vehiculo como 6, y al angulo horizontal con respecto al eje X como 65.

El movimiento de la cola afecta la dinamica del vehiculo por medio de los torques angu-

lares.

L = 0.25[;Fcos(90 — 63)cos(0y + 6;)
M = 0.25[;Fsin(90 — 0)sin(6y + 0;)
N = 0.25[;Fcos(90 — 65)

donde [; es el largo de la cola y F es la fuerza resultante aerodinamica, la cual estd dada
por \/F? + F?2, y ésta fuerza estd aplicada a 0.25 de la cuerda de la cola.

Por lo tanto, las ecuaciones dinamicas rotacionales se pueden escribir en términos de los

37
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angulos 0y, 6, y 05, quedando:
0.251, Fcos(90 — 03)cos(0y + 01) = L, P+ QR(L.. — I,,)
0.250, Fsin(90 — 6)sin(0y + 61) = I,,Q + PR(L.. — L)
0.251,Fcos(90 — 65) = I.R + PQ(I,, — I,.,)

Resolviendo para las derivadas de P, () y R, las siguientes ecuaciones quedan:

) 1
P =10.25l;Fcos(90 — 03)cos(0p + 01) — QR(I,, — Iyy)]j_

xrx

. 1
Q) = [0.25[;F'sin(90 — O9)sin(by + 01) — PR(IL,, — ]zz)]j—

vy

. 1
R = [0.251Fcos(90 — 0) = PQ(lyy — La)) 7

(4.1)

(4.2)

(4.3)

Por otro lado, si decimos que se trata de un vuelo paralelo a tierra, entonces tenemos que

¢~ 0y 0 ~0, las ecuaciones rotacionales (3.36), (3.37) y (3.38), pueden ser escritas como:

o=P

0=0Q

Yy=R
Para hacer la linealizacién, dividimos en subsistemas:

(925:P

P =[0.25[,Fcos(90 — 65)cos(0y + 6,)
1
- QR(]zz - ]yy)][_
r 9 :Q

Q =[0.251; F'sin(90 — 63)sin(6y + 6;)

1
— PR(I,, — IZZ)][—
yy

(4.4)
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=R
: 1 (4.9)
R:ﬂ025hfbaﬂ90—%%)—aPQ(@y—vthT—

Para el diseno de cada controlador, empleamos backstepping para definir un controlador de

seguimiento de ¢4, 04, 0q v 24.

4.0.1 Control de Roll
Para el subsistema (4.7),se considera el control virtual P = v, donde:
¥ = da+c1(d— da) (4.10)
Con ¢; < 0. Sustituyendo 7 en (4.7):
¢ = da+ c1(d — da)
Definiendo el error de seguimiento:
=0~ ¢
0= da=datei(d—da) — ba= 16

Con el control virtual (4.10),garantizamos convergencia exponencial de q; — 0, por lo tanto

¢ converge exponencialmente a ¢y <= c¢; < 0.

Se tiene ahora por objetivo emplear #, para garantizar P — ~, donde:

0y = 90 — cos™* ([x()x;gl—:Fcifs((j;;—:iy;)) (4.11)
Sustituyendo (4.11) en (4.1):
P=uv
Donde:
v1 = P+ co(P — Py) (4.12)
Definiendo:

Pd:’y
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Pyi=%
Donde:
i = ¢a+ c1(¢ — ba) = a+ 10 (4.13)
Sustituyendo (4.13) en (4.12) tenemos:
v = ga+ 10+ (P — Py) = g+ 16 + c2( — )
= Ga+ 16+ (9 — [ba+ c1(d — 9a)])

. o (4.14)
=¢a+ 1o+ ca(p— ¢a — c1(¢ — da))
= ¢ua+ 10 + 20 — 1620
Definiendo el error de seguimiento:
6 =0¢—
6 =0— ¢ (4.15)
Sustituyendo (4.14) en (4.15):
0= G+ 10+ 20+ 1020 — Gy = 16 + 20 — C1020
Finalmente el controlador para (4.7) es:
1 | Lazv1 + QRUZZ — 1 )
02 = 90 — cos™ 2
2 cos 0.251; Fcos(6y + 61)
Donde:
Vi = Ga+ 10 + 20 — c1620
4.0.2 Control Yaw
Para el subsistema (4.9) el control virtual es R = /3, donde:
B = v+ c3(t) — 1q) (4.16)

Con ¢3 < 0. Sustituyendo § en (4.6) tenemos:

U =g + c3(th — a)
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Definiendo el error de seguimiento:

b= —1y
V=1 — g =Yg+ c3(p — g) — a = c3p

Con el control virtual (4.16), garantizamos convergencia exponencial de ¥ — 0, por lo tanto

1 converge exponencialmente a vy <= c3 < 0.

Se tiene ahora por objetivo emplear 6, para garantizar R — (3, donde:

0y = 90 — cos™! (Izzvz +§2C§§f;y — Im)> (4.17)
Sustituyendo (4.11) en (4.1), y resolviendo la ecuacién:
P=u
donde v, esta definido como:
v; = P+ cy(P — Py) (4.18)

donde Py es la velocidad angular deseada, por lo que podemos decir que esto es equivalente
a

Pd =7
Py=5
donde la derivada de la ecuacién (4.10) es:
Y= 0at+ (¢ —da) = da+ 19 (4.19)
Entonces, reemplazando (4.19) en (4.18) tenemos:
V1 = ¢a+ 16+ c2(P — Pa) = ¢a+ 16+ c2(6 — 7)

= Gq + 015 + eo(¢ — [pa + ci(d — da)])
= Ga+ 10+ c2(d — da — c1(d — Ba))

v = (b-d + 010;5 + 020;5 - 0102$ (4.20)
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Definiendo el error de seguimiento:

6= 6~ b

6=06— (4.21)
Sustituyendo (4.20) en (4.21):

Qz = da+ Clﬁg + 025 + 100 — Py = Clﬁg + 029;) — 1690

Finalmente el controlador de roll queda como:

]a:xvl + QR(IZZ — Iyy)
0.250; F'cos(0y + 61)

0y = 90 — cos™!

Recordando que v; tiene la forma de la ecuacion (4.20).

4.0.3 Control de Pitch y Yaw

Para el subsistema (4.8), consideramos el control virtual w = €, donde:

€=Zq+ cs5(z — zq) (4.22)
donde ¢5 < 0. Sustituyendo € en Z = w:

Z2=2Zg+cs5(z — 2q)

Definiendo el error de seguimiento:

e
I

Z — Zq

:2—2d22d+05(2—2d)—2d2652

[S2N

con el control virtual (4.22), aseguramos la convergencia exponencial de Z — 0, por lo tanto

z converge exponencialmente a z; <= ¢H < 0.

Se tiene ahora por objetivo emplear #; para garantizar () — ¢ , donde:

=gty (4.23)



43

(= 220y (4.24)

m u u u u m m

Entonces w = v3, donde v3 esta definido como:
v3 = Wy + cg(w — wy) (4.25)

donde w, es la velocidad en el eje z, por lo que podemos decir que esto es equivalente a
Wq = €.

Wy = ¢ = Zy+ cs(2 — 29) (4.26)
Después, sustituyendo (4.26) en (4.25):
vy =Z+c5(2 — Z4) + cs(w — Zg — c5(2 — z4))
= Zy+ (5 +c6) (2 — Zaq) — cs5c6(2 — 24) (4.27)
= 23+ (5 + )% — c5¢6%
Definiendo el error de seguimiento:

Z'—Z'd:Z.d—FCg)(Z—Zd)—Z'd:Cg),%

Q-
I

:2_2.&:7)3_2&:(C5+CG)2_C5062

INIH

= (c5 + cg)% — 567
Sustituyendo (4.27) en (4.24):

-mg 4 m . . . Pv
— =+ — [Zi+ (c5 +c6)Z — c506%] — —
u uoou m

(=

La senal de control 6; = ¢, donde ¢:

_1 [Lyyva + PR(I,, — L)
0.250; F'sin(90 — 6)

) = sin — 6y (4.28)

donde v, esta definida como:
v = Q4+ cr(Q — Qd) = Qa+ c7(Q — ()

= Qd —(Q — %[—mg —Z 4+ m(Z5+ (c5 + 06)5 — ¢5062)])
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donde @4 es la velocidad angular deseada en el eje y, por lo que podemos decir que es

equivalente a Qg = C , sustituyendo en v, tenemos:
m., . = K3 1 .. 2 ~
Vg = E[Zd + (c5 4 ¢6)Z — 562 — c7(Q — a[—mg —Z +m(Zq+ (c5+ )z — cs62)]  (4.29)

Recordando que las derivadas del error de seguimiento son:

Z=Z2—Zg=Zg+cs(z— zq) — Zg = 52
z Z P
Pmu=gt -

Si multiplicamos (4.29) por * tenemos:
o E[zd + (5 + c6) (2 — Zq) — c5c6(2 — 2q) + c7(Za + (5 + ¢6) (2 — Zq) — c5062)]
Factorizando:

m. .. 0 K3 -
V4 24+ Z(cs + co + 1) + Z(—csc6 + cr(cs + ¢6)) — e5¢6Z] (4.30)

u

Sustituyendo (4.30) en (4.28) y finalmente en (4.2):

Iyyv4 + PR(IZZ - Ixx)] _ 6)0) _ PR(I -1 )]L

) = [0.250t F'sin(90 — 05)sin(fo + (sin~"
Q@ = [0-251tFsin(90 = 0a)sin(bo + (sin =0 50 o 50— ,) f

Recordando que vy tiene la forma de la ecuacién (4.30).



CAPITULO 5

SIMULACIONES NUMERICAS

Con el software de Matlab, Simulink, se simularon las ecuaciones del modelo con las leyes de

control para cada subsistema y con los datos motrados en la tabla 5.1.
Basada en los estudios hechos en [2] y [1] se determinaron los coeficientes de Lift y Drag.

Mientras que para caracterizar el fendmeno de aleteo, nos basamos en los estudios hechos
en [7], donde con el set de camaras Vicon, y un sensor de seis grados de libertad se hicieron
mediciones de angulo de alas contra fuerza horizontal y vertical, es decir de Drag y Lift, con

frecuencia de aleteo constante, obteniendo las gréficas que se muestran en la figura 6.3.

Podemos entonces aproximar las fuerzas de lift y drag a funciones senoidales, descritas

por las siguientes ecuaciones.

(Fma:w - mev)
2

Prom, =

47t
F,=Finy — (Promv)sin(%)

(Fmaa:h - meh)
2

Prom,, =

45
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Tabla 5.1: Datos usados en simulacion

mass 0.6kg
gravity || 9.81m/s?
1. 0.915 kgm?
L, 0.422 kgm?
I, 1.227 kgm?
lp 0.32m
ly 0.245m
6o 0.523599rad
0, Orad
0, 0 rad
Cr 1
Ch 1
\Y% 4m/s
p 1.10kg/m?
St 0.0539 m?
24 2.5m
0¥} Orad
Vg Orad

47t
Fy = Foinh — (Promh)sm(%)

Donde Prom,, Fiazes Fine, Fo, Promp, Fraehs Fink, Fr, €2 vy t son promedio de fuerza
vertical, fuerza maxima vertical, fuerza minima vertical, fuerza vertical,promedio de fuerza

horizontal, fuerza maxima horizontal, fuerza minima horizontal, fuerza horizontal frecuencia

y tiempo, respectvamente.

Los resultados de la simulacién se muestran en las figuras 5.2 y 5.3. Donde podemos

observar en la figura 5.2 que la altura deseada es alcanzada en t=20 s, y que podemos asumir
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que un vuelo recto y nivelado se lleva a cabo debido a que no hay desplazamiento en el eje

y. Mientras que en la figura 5.3 podemos observar que los angulos rall y yaw, junto con sus

respectivas velocidades tienen un valor constante de cero, por otro lado, el angulo de pitch

intenta estabilizarse en un valor, en la figura 5.4 se puede observar mejor esto.
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CAPITULO 6

RESULTADOS EXPERIMENTALES

6.1 Control PD altura

Debido a que el objetivo es realizar un control de altura, para comenzar, se realizé un control

PD de altura, que no involucra el modelo del vehiculo.

Inicialmente, el vehiculo es manejado por el usuario. Para activar el control de altura
autonomo del vehiculo usamos un switch, localizado en el radio. Cuando se activa el switch,
el usuario s6lo puede manejar la velocidad de aleteo, mientras que se generan cambios au-
tomaticos en la posicion vertical de la cola, dependientes de los datos que recibe del barémetro

del Pixhawk.

Los resultados experimentales que obtuvimos con este control:

o1
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En la figura 6.1 podemos observar el despegue y manejo manual del vehiculo en el prin-

cipio de la grafica, en los intervalos de t=0 s a t=0.8 s, y al final de t=3 s en adelante.

En el intervalo de t=0.8 s a t=3 s, podemos observar que se activé el control de altura
auténomo, pues se mantiene la altura cercana a un valor. Esto lo podemos confirmar con la

figura 6.2, donde la velocidad se comporta de la misma manera.
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6.2 Control PD altura y roll

En este caso, dejamos el mismo control antes mencionado para la altura. En cuanto a roll,
los cambios ahora son generados sobre el movimiento lateral de la cola dependientes de los

datos recibidos del gyro en el eje x.
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Figura 6.3: Gréafica posiciones con control

En la figura 6.3 se observa que el control de roll y altura automatico es activado en t=1.8
s. En la gréafica de posicién de y podemos observar que el vehiculo intenta mantener una
recta, ya que la variacion en ese eje es minima, lo podemos comprobar con los cambios en la
velocidad en el mismo eje. Mientras que en el caso de la altura, ésta es alcanzada en t=2 s, con

una variacion minima, de la misma manera puede comprobarse con la grafica de la velocidad.
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Podemos observar en la figura 6.4 que del intervalo t=2 s se logra el control de roll.

Mientras que pitch se mantiene variable pero acotado, ya que éste depende de la altura

deseada y de mantenerse fijo, nunca se llegaria a la altura deseada.

6.3 Controladores backstepping altura y roll

Antes de mostrar los resultados obtenidos con este control se debe considerar que después

de las pruebas con los controladores PD, la plataforma se dané de diferentes maneras (ver

capitulo 2), y aunque se hicieron las reparaciones necesarias, el control se ve afectado de

cierta manera por la suma de las modificaciones involuntarias que la plataforma presenta.

Para realizar este control se aplicaron las ecuaciones vistas en el capitulo 4 y simuladas
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numeéricamente en el capitulo 5.
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Figura 6.5: Grafica posiciones con controladores por backstepping

En la figura 6.5, donde se muestra la posicion de z observamos que el control automatico

de altura se inicia en t=8s, y que debido al viento, éste se termina en t=13s. Mientras que

en la grafica donde se muestra la posicién de y podemos observar que la variacion en este eje

es de 0.4m, con lo que podemos decir que se esta desplazando en linea casi recta.

En la figura 6.6, donde se muestra el comportamiento de roll podemos observar que oscila

ya que intenta regresar al angulo deseado, que es cero, y mantenerse. Mientras que donde

se muestra el comportamiento de pitch , podemos observar que es cercano a -1, pero no se

mantiene, debido a que como se habia mencionado anteriormente, pitch jamas llegara a una

posicion deseada y se mantendra en la misma porque el angulo de pitch variara dependiendo

de la altura deseada.
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CAPITULO 7

CONCLUSIONES Y TRABAJO
FUTURO

7.1 Conclusiones

Las principales aportaciones de este trabajo de tesis fueron principalmente en los siguientes

aspectos:

Antes de implementar cualquier control, fue importante determinar el peso adicional que
la plataforma podia soportar, y comparar con el peso total de la electréonica que se deseaba
usar para la instrumentacion, ya que de esto dependeria la cantidad de variables que podrian

ser controladas.

Se implementaron controladores PD para el control de altura y direccién, de los cuales
obtuvimos resultados satisfactorios, ya que se pudo realizar un vuelo recto y nivelado. Los
problemas que se presentaron fueron ajenos a los controladores PD, fueron principalmente a

las condiciones climéticas, ya que perturbaciones como el viento no estaban consideradas.

Se disenaron controladores por medio de backstepping con la finalidad de asegurar una
convergencia exponencial a las posiciones 6 angulos deseados. Para realizar una simulacion

de los controladores disenados y observar su comportamiento, se realizé una investigacion

57
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sobre los estudios aerodinamicos en trabajos previos que emplearon una plataforma similar.
Donde encontramos que las fuerzas de aleteo pueden ser descritas por una funcién senoidal

y obtuvimos los coeficientes de lift y drag.

En cuanto a la implementacién de estos controladores la problematica fue en la sin-
tonizacién ya que éstos, quedan en terminos de arcoseno y arcocoseno y lo que esto implica
es que durante la sintonizacién los valores de la senal de control debe encontrarse dentro del

rango de [1, —1], lo cual se logré saturando la salida de control.

Los danos presentados en la plataforma debido a los diferentes vuelos de prueba realizados
se fueron sumando, incluso retrasando el vuelo de prueba con los controladores disenados por
backstepping casi dos semanas, ya que ni siquiera podia realizarse un vuelo recto dirigido

con el radio control.

Los resultados obtenidos con los controladores backstepping, son satisfactorios. Cabe
mencionar que el control seguramente es afectado por las multiples modificaciones que sufrio

la plataforma.

7.2 Trabajo Futuro

El estudio de esta plataforma implica la comprensién de varios fenémenos relacionados con
el aleteo y aunque la plataforma empleada era muy sencilla, es la base para el estudio de
plataformas més complejas, que manejen mas articulaciones en las alas, movimiento inde-

pendiente de alas y por lo mismo més grados de libertad.
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