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Abstract

The advance in the field of science and the developmentof technology since the middle of last
century to these days has yielded a good enviroment for the design of new devices to solve
specific problems. An example is the continuous research and development about drones
kind quadrotor which have a important roll in our society nowadays. Despite the simplicity
of its construction scheme, the investigation about them has been a challenge to researchers
who are dedicated at control and robotics areas. With the aim of changing the prospect
in the study of this dynamic systems many enterprises, which are specialized in quadrotor
production, have equipped their drones with a considerable number of sensors and integrated
circuits in order to understand in a easier way its operation.This has resulted in the measure
or approximate some states of the aircraft that were previously hidden for analysis. However,
such measurements in most cases added carries with it a considerable amount of noise that
is a problem in the design of some control laws. Moreover, in an effort to increase the use
of quadrotors commercially, there are companies that have developed internal stabilizers in
the aircraft for easy handling by user. The problem arises when studying these aircraft,
the architecture of embedded control loops such stabilizers is unknown. In this thesis work,
control schemes are studied in order to achieve trajectory tracking for quadrotor type which
is considered the existence of an internal stabilizer aircraft are presented. A Luenberger type
observer states is designed with the aim of estimating the unmeasured system states and
improve the measurement of others that can be obtained from sensors. They considered close
to equilibrium conditions of the system which can ensure local convergence exponentially.
The control law proposed approach of the feedback output, and weighs the above conditions.
Each proposal presented is based on the principle of certainty equivalence. Results of the
implementation of control strategies and the use of observers under laboratory conditions are
presented. To measure system states a set of infrared cameras are used. The developments
are in continuous time. Acceptable results are obtained in the immersed considerations in
developing the theoretical basis.
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Resumen

El avance de la ciencia y el desarrollo de la tecnologia desde mediados del siglo pasado hasta
ahora ha devenido en un ambiente propicio para la creacién de nuevos dispositivos que re-
suelvan problemas especificos. Un claro ejemplo es el desarrollo y continua innovacion de las
aeronaves no tripuladas tipo cudrirrotor que al pasar de los anos van adquiriendo una notable
importancia en nuestra sociedad. A pesar de la simpleza de su esquema de construccion, su
estudio ha representado un reto para los investigadores del area de control y robética. A fin
de tener un panorama mas favorable en el estudio de estos sistemas dinamicos, muchas em-
presas que se especializan en la manufactura de cuadrirrotores han equipado sus productos
con una amplia gama de sensores y circuitos integrados que permiten una percepcion mas
clara del funcionamiento de estos dispositivos. Esto ha traido como consecuencia el medir o
aproximar algunos estados de la aeronave que antes resultaban ocultos para su analisis. Sin
embargo, dichas mediciones en la mayoria de los casos lleva adicionada consigo una cantidad
de ruido considerable que representa un problema en el diseno de algunas leyes de control.
Por otra parte, en el afan de incrementar el uso de los cuadrirrotores de manera comercial,
existen empresas que han desarrollado estabilizadores internos en las aeronaves para facilitar
su manejo por usuario. El problema se genera cuando en el estudio de estas aeronaves no
se conoce la arquitectura de los lazos de control inmersos en dichos estabilizadores. En el
presente trabajo de Tesis se presentan esquemas de control a fin de lograr el seguimiento
de trayectorias para aeronaves tipo cuadrirrotor donde se considera la existencia de un es-
tabilizador interno. Se propone un observador de estados tipo Luenberger con el objetivo
de estimar estados del sistema no medibles y mejorar la mediciéon de otros que se pueden
obtener a partir de sensores. Se consideran condiciones cercanas al punto de equilibrio del
sistema con lo cual se puede garantizar convergencia local exponencial. La ley de control que
se propone parte del planteamiento de retroalimentacion de salida, y sopesa las condiciones
anteriormente mencionadas. Cada proposicion presentada tiene como base del principio de
equivalencia cierta. Se presentan resultados de la implementacién de las estrategias de con-
trol y el uso de observadores en condiciones de laboratorio. Para medir estados del sistema
se emplea un conjunto de cadmaras infrarojas. Los desarrollos son en tiempo continuo. Se
obtienen resultados aceptables bajo las consideraciones inmersas en el desarrollo de las bases
tedricas.
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Capitulo 1

Introduccion

El contexto actual referente a los vehiculos aéreos no tripulados enmarca los avances
tecnoldgicos que han traido consigo la ideologia de la mejora continua, esto permite tener
aeronaves que constantemente atraviesan un proceso de actualizacién. Dicho proceso da co-
mo resultado moviles mas equipados y eficientes. Un claro es ejemplo se puede ver cuando
consideramos que en las ultimas décadas los vehiculos aéreos han evolucionado de los siste-
mas de control remoto como el radio-control al vuelo auténomo. lo cual se ha logrado gracias
al uso de camaras, sensores y circuitos integrados de ultima generacién. La investigaciéon re-
ferente al vuelo auténomo de la aeronave no tripulada sigue siendo un tema de investigacién
en las areas de Control, Mecatronica y Sistemas Computacionales por el reto que representa
el desarrollo de estrategias de control que se adecuen a las de necesidades de las aeronaves
actuales.

Un caso particular son las aeronaves comerciales tipo cuadrirrotor que actualmente dentro
de la gama de aditamentos que posee se encuentran los sistemas internos de estabilizacion.
Tales sistemas fueron desarrollados con el fin de reducir la complejidad de manipulacion del
dispositivo y garantizar mayor seguridad al usuario. El estudio de este tipo de aeronaves
representa un reto ya que se debe considerar la existencia del estabilizador interno en el
modelado dindmico del cuadrirrotor y en las proposiciones de estrategias de control. Esta
tesis aborda como punto de estudio la aeronave no tripulada tipo cuadrirrotor A.R. Drone
2.0 de Parrot.

Los trabajos previos de investigaciéon referentes a este tipo de aeronaves convergen en que
la principal problemética a resolver es el planteamiento de un modelo dindmico para la ae-
ronave comercial donde se considere la existencia de un estabilizador interno. Sin embargo,
existen trabajos donde se proponen perspectivas de andlisis para dar solucién al problema
anteriormente mencionado.

Las estrategias de control prepuestas en esta tesis parten del enfoque de control por re-
troalimentacion de salida Un problema ligado al desarrollo de estrategias de control, es la
medicién de los estados de la aecronave. Cuando una ley de control requiere de la medicién de
un estado para el cual la aeronave no cuenta con el dispositivo de medicién se debe recurrir
a algliin recurso que permita aproximarlo de la manera mas cercana partiendo de los datos
que se tienen, una opcion es el uso de observadores de estado. Un observador local exponen-



Figura 1.1: A.R. Drone 2.0.

cial tipo Lipschitz es empleado en el desarrollo de esta tesis. Adicionalmente el observador
es empleando para sustituir la mediciéon de algunos sensores que resulta muy deficiente. Se
concluye con la validacién experimental en tiempo real de las estrategias de control para
seguimiento de trayectorias que hacen uso del observador de estados. La plataforma expe-
rimental usada es un sistema de camaras que permitirdan la medicién de una parte de los
estados.

1.1. Estado del Arte

El desarrollo de la tecnologia de vehiculos aéreos no tripulados, también llamados dones,
se remonta a la etapa posterior al termino de la Segunda Guerra Mundial. La concepcion de
este tipo de aeronaves se debié a la concatenacién de una serie de innovaciones tecnologicas
desarrolladas previamente.

En 1933 la primera prueba exitosa de una aeronave no tripulada UAV (Unmanned Ae-
rial Vehicle) tuvo lugar en Reino Unido con la aeronave UAV Queen Bee. Dicha UAV se
controlaba a través de radio control desde un barco. En el ano de 1940 Estados Unidos
apostd por la produccion en masa del drone Radioplane OQ-2, el cual servia como blanco
volante para la formacién de pilotos.Durante este tiempo otros paises como Rusia invirtieron
en la investigacion y desarrollo de aeronaves de este tipo, entre 1930-1940 el disenador de
aviones Nikitin desarrollé un drone planeador armado con torpedo PSN-1 y 2 y tipo de ’ala
volante’ en dos modalidades: una como blanco dereo para entrenamiento de pilotos y otra
con automatizacion completa.

Durante la Segunda Guerra Mundial, Alemania tuve vital importancia en el avance de
la naciente tecnologia Drone. Entre sus principales aportaciones se pueden mencionar las
armas guiadas por radio, incluyendo bombas Henschel Hs 293 y Fritz X, misiles Enzian y
aviones cargados de explosivos también controlados por radio.

En los afios subsecuentes a la Segunda Guerra Mundial los Drones tomaron un papel
relevante durante la gestacion de la etapa conocida como Guerra Fria. Dentro de este periodo
de revolucion tecnologica las aeronaves de aterrizaje y despegue vertical VTOL (Vertical Take
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Figura 1.2: Cuadrirrotor de Bothezat

Off and Landing) vieron un avance significativo, entre ellas el cuadrirrotor.

Un cuadrirrotor es una aeronave de ala rotatoria con cuatro rotores para su sustento. Los
cuatro rotores se colocan generalmente en los extremos de una cruz. Para evitar que el
dispositivo gire sobre si mismo es decir sobre su eje de guinada, es necesario que ambas
hélices giren en una direccién y dos en la otra direccién.En enero de 1921, el estadounidense
ruso George de Bothezat vuela el primer aviéon quadrotor. Mientras que en Europa fue en
1922 Etienne Oehmichen quien elevo un cuadrirrotor por primera vez en esta region. En 1958
Curtis Wright contruyé el cuadrirrotor Curtis Wright V27, cuyo diseno marco un paradigma
que aun hoy en dia se mantiene. En los tdltimos 20 anos el interés en los cudrirrotores ha
incrementado considerablemente. Existe un amplio acerbo de investigaciones y desarrollos
relacionados con estas aeronaves. Los cuadrirrotores han tenido sus mejores anos de evolucién
por ser mas accesibles para la implementacién de estrategias de control auténomo y no solo
ser susceptibles a ordenes de radio control. Otra caracteristica significativa es que son mas
practicos para su manejo al ser aeronaves tipo VI'OL. En esta etapa de continua innovacién
en los cuadrirrotores se destaca la implementacion de sensores y adicion de dispositivos tales
como camaras y tarjetas de posicionamiento global. Todo esto con el fin de hacer cada vez mas
sencilla la insercion de este tipo de aeronaves en contextos sociales. La inclusién de sensores
en los cuadrirrotores como unidades de medicion inercial (IMU), sensores de presion, sensores
de altura y camaras han dado lugar al desarrollo de estrategias para el vuelo auténomo de
las aeronaves tipo cuadrirrotor. En este sentido, sin bien ya se ha logrado el vuelo autonomo
de cuadrirrotores, el reto que enfrentan los investigadores es la mejora de los resultados
obtenidos. La comercializacién de los cuadrirrotores ha ido incrementado a principios del
presente siglo, esto ha traido consigo la consignas de desarrollo cerrado al publico que en
mucho casos recae en disenios de vuelo auténomo.

Este proyecto de tesis estudia las nuevas tendencias de arquitectura cerrada en cuadri-
rrotores para el vuelo de cuadrirrotores y la mejora de estrategias de control haciendo uso
de los observadores de estado pertenecientes a la teoria de control de sistemas fisicos.
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1.2. Descripcion del cuadrirrotor A.R. Drone 2.0

El A.R. Drone de la empresa Parrot es un vehiculo aéreo no tripulado controlado via
Wi-Fi de uso recreativo civil. Funciona propulsado por cuatro motores eléctricos en configu-
racion cuadricéptero y es similar, en su estructura basica y aerodinamica, a otros modelos
radiocontrolados, pero se diferencia de todos ellos en que cuenta con un microprocesador
y una serie de sensores entre los cuales se incluyen dos camaras que le permiten captar lo
que ocurre a su alrededor, ademas de un conector Wi-Fi integrado que le permite vincularse
a dispositivos méviles personales que cuenten con los sistemas operativos i0S, Android o
Linux.

El cuadrirrotor esta constituido de tubos de fibra de carbono que le dan un peso total de
380 g cuando trabaja con el caso para exteriores. Mientras que cuando se hace uso del casco
de proteccién para interiores el peso cambia 420 g. Los 4 motores que componen la aeronave
son de rotor interno (7inrunner?) sin escobillas que trabajan a 14,5 W y 285 cuando queda
suspendido en el aire.

El cuadrirotor A.R. Drone 2.0 de la empresa Parrot constituye la planta o sistema a
controlar. El cuadrirotor ya cuenta con un control interno de orientacién, el cual se desconoce
y constituye una de las dificultades de este trabajo. Posee 4 entradas de control, las cuales
corresponden al dngulo de cabeceo (), dngulo de alabeo (¢4), velocidad lineal sobre el eje
z (v,,) v la velocidad angular del dngulo de guinada (vy,). Cuenta con diversos sensores y
aditamentos localizados en la placa central de la aeronave, tales como:

= Camara HD. 720p 30 fps
= Objetivo gran angular: 92° diagonal

» Procesador AR M Cortex A8 de 32 bits a 1 GHz con DSP de videoTMS320DMC64x
a 800 MHzLinux 2.6.32RAM DDR2 de 1 GB a 200 MHz

» USB 2.0 de alta velocidad para extensiones y grabaciéon Wi-Fi b/g/n
» Giroscopio de 3 ejes 2.0000/s

» Acelerémetro de 3 ejes +/-50 mg

= Magnetémetro de 3 ejes, precision 6°

» Sensor de presién +/- 10 Pa (80 cm a nivel del mar)

= Sensor ultrasénico.

s Camara QVGA vertical a 60 fps

s Chip Wi-Fi n de Atheros



En conjunto estos sensores permiten obtener las mediciones correspondientes a los angulos
de cabezeo, alabeo y guinada. Las mediciones de los dngulos de Euler ayudan a la estabili-
zacion automatica de la aeronave.

El sensor ultrasénico permite la medicién de la altura, necesaria para la estabilizacién
automatica de la altitud. Cuando la altura no puede ser medida por el sensor ultrasénico, el
sensor de presion se activa para proporcionar esta medicion.

La camara vertical apunta hacia abajo permite el posicionamiento de la aeronave en
vuelo estacionario.

El A.R. Drone no cuenta por si mismo con un sistema de posicionamiento en marco
inercial, aunque tiene la opcién de poder ser ubicado via GPS si se cuenta con el médulo
adicional.

El envid de senales de control a la aeronave se realiza a través del protocolo de comunica-
ci6n 802.11 b/g entre el dispositivo controlador (Computadora, Telefono celular, tablet) y la
aeronave. La comunicaciéon computadora-A.R. Drone 2.0 generalmente se realiza en lengua-
je C, utilizando la API SDK. Sin embargo, otro posibilidad es emplear el sistema operativo
ROS como intermediario en la comunicacion.

ROS (Robot Operating System) provee librerfas y herramientas para el desarrollo de
aplicaciones en robots. Para el caso del A.R. Drone 2.0 permite transmitir valores en las
entradas de control de la aeronave programados en lenguaje C++ o Python. ROS ya cuen-
ta con aplicaciones programadas para acceder a mediciones de la aeronave lo cual facilita
significativamente el proceso interaccién con el A.R. Drone 2,0.

1.3. Objetivo General

El objetivo general de este proyecto de tesis es estudiar en profundidad la aeronave co-
mercial A.R. Drone 2.0, comprender su funcionamiento y todo lo que ello implica. Emplear
estrategias de control que permitan el seguimiento de trayectorias en el espacio tridimensio-
nal.

1.3.1. Objetivos Especificos

1. Obtener el modelo dindmico en tiempo continuo de la aeronave comercial A.R. Drone
2.0 considerando la existencia de un estabilizador interno.

2. Identificar el comportamiento del estabilizador interno de la aeronave a través de fun-
ciones de transferencia.

3. Disenar estrategias de control que permitan el seguimiento de trayectorias en el espacio
tridimensional.

4. Disenar un observador de estados local exponencial para la estimacién de los estados
no medibles de la aeronave.

5. Simular estrategias de control y observadores de estado para validar su planteamiento.



Comunicar el estabilizador interno de la aeronave comercial con una estacién fija de
trabajo a través de una conexion inalambrica WiFi.

Implementar numéricamente las leyes de control asi como el observador de estados
local exponencial.

. Validar la investigaciéon realizada con experimentos en tiempo real.



Capitulo 2

Modelo dinamico del cuadrirrotor

El modelo dindmico de la acronave de la Fig. 2.1 consiste en la relacién matematica entre
la posicion y orientacién de la misma con las variables de control. Para el modelado de los
movimientos de translacion y rotacién del cuadrirotor, existen dos metodologias comtinmente
usadas en la literatura, la formulacion de Newton-Euler y por medio de las ecuaciones de
Euler-Lagrange. Ambos enfoques se encuentran desarrollados en [1]. En este trabajo de tesis
se elige el modelado por ecuaciones de Euler-Langrage, debido a que el interés radica en
describir la dinamica de las coordenadas generalizadas y no tanto en conocer las fuerzas
generalizadas que se requiere aplicar.

2.1. Ecuaciones Euler-Lagrange para el cuadrirrotor

El cuadrirrotor mostrado en la Fig. 2.1, se puede desplazar a lo largo de 3 grados de li-
bertad traslacionales que son representados por el vector de coordenadas & = (x,vy, 2) € R3,
en un sistema de coordenadas inercial fijo. Debido a la arquitectura de la aeronave, para la
navegacion en el espacio es necesario una secuencia de tres movimientos rotacionales alrede-
dor del sistema de coordenadas ubicado sobre el cuerpo, Ip, el cual se puede transformar a
otro sistema de coordenadas inercial, I;, a través una matriz de rotacién R;p. Estos movi-
mientos rotacionales representan otros 3 grados de libertad de la aeronave. Para la secuencia
de movimientos rotacionales se considera como primer movimiento la rotacion de guinada 1),
como segundo movimiento la rotacion de cabeceo #, y como tercer movimiento la rotacién
de alabeo ¢. Cada una de estas rotaciones se puede representar por una matriz de rotacion
bésica [3], [4]. Partiendo del sistema de coordenadas planteado en la Fig. 2.1, las matrices
que se obtienen son:

cosy —siny 0 cos 0 sind 1 0 0
Rip, () = [siny  cosyp 0|, Ryp,(0) = 0 1 1 |,Rig(¢)= |0 cos¢p —sing
0 0 1 —sinf 0 cosf 0 sing cos¢

7



Figura 2.1: Diagrama esquematico del cuadrirotor.

Entonces la matriz que transforma las coordenadas cuerpo a coordenadas inerciales estd dada
por:

RIB = RIBQRIBQRIB3 (2'1)
CypCo  CySeSp — CypSyp  CypSeCy + S¢Sy
Rip = |5yCo CyCo+ S4SpSe  SpSaCy — SpCy (2.2)
—Sp CoS¢ CyCo

Donde ¢, y s, representan cos(x) y sin(x), respectivamente. La aeronave posee motores que
solo pueden girar en una direccion, consecuentemente la fuerza de sustentacion que generada
por las hélices de los motores siempre es positiva.

Sean f; las fuerzas normales al plano horizontal de la cuadrirrotor producidas por las
hélices de la aeronave. Entonces se tiene un vector de fuerza que actia sobre cuadrirrotor,
dado por

fB = [O 0 Uet]T
Uet = Z?:I fi

donde u.; representa la fuerza de empuje total.

Ademas del vector de fuerza fg, las fuerzas de sustentacion de las hélices producen pares
rotacionales que hacen girar a la aeronave en respuesta a pares generados. El vector de pares
rotacionales g estd dado por

™ = [TBQ TB¢ TBw]T



donde 7p,, T, Yy T, estan dados por

By, = —lel—le2+le3+le4
By, = —le1+le2+le3—le4
B, = pe(fi— fs+ fa— f1)

donde g es la distancia del centro de la hélice al centro de gravedad de la aeronave, pg es
una constante de proporcionalidad entre las fuerzas f; y el par que se produce en el eje zp
referido a I'p.

El par rotacional 75 proporciona aumento o disminucién del dngulo de guinada, mientras
que Tg, y 7B, tienen el mismo efecto para el angulo de cabeceo y alabeo, respectivamente.

Consideremos ahora las coordenadas generalizadas

q=(z,y,2,9,0,0) € R° (2.3)

donde z, y y 2z corresponde a las coordenadas en el espacio tridimencional de la aeronave,
1 corresponde al angulo de guinada, 6 corresponde al angulo de cabeceo y ¢ corresponde al
angulo de alabeo.

Asf mismo, definimos 1 = (¢,0,¢) € R® y € = (z,y,2) € R3. Definase el Lagrangiano

L(q,q) = Kiras + Koot —U (2.4)
con
Kiras = %ETE (2.5)
Koo = 5270 (2.6)
U =mgz (2.7)

Donde Ky, representa la energia cinética de traslacién, K, la energia cinética rotacional,
U la energia potencial de cuadrirotor, €2 es el vector de velocidad angular con respecto al
marco de referencia Ig, I es la matriz de inercia del cuadrirotor, z la altura del cuadrirotor
y g es la constante de gravedad.

De acuerdo con la metodologia establecida en [8] pp. 100 y [9], el vector de velocidad angular
Q esta dado por:
Q=W(nm (28)

siendo o
n=1[0 6 ¢

y la matriz que relaciona los vectores unitarios de las velocidades rotacionales de Iy a Ip
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esta dada por

1 0 —Sp
W(n) =10 ¢ cose (2.9)
0 —S¢ CoCy

Si el cuadrirrotor es simétrico en el plano xgyg de los ejes cuerpo de la aeronave y se puede
considerar de la misma manera a lo largo del eje z, la matriz de inercia I calculada a partir
del marco referencial Ip es

I, 0 0O
I=10 1, 0 (2.10)
0 0 I,
Definase
J(n) =W, IW, (2.11)
Con lo cual (2.6) se reescribe como
L.p..
Krot = 577 J77 (212)

El modelo dindmico de cuadrirotor se obtiene a partir de lagrangiano (2.4)

A (OLN 0L _ |Fe| _ |Boil (2.13)
dt \ 0q dq T W, s
Por otra parte, con el fin de tener un anélisis mas claro de la dinamica del cuadrirotor, la ex-

presion (2.4) se puede descomponer en dos lagrangianos, uno para el movimiento traslacional
y otro para el movimiento angular de la siguiente manera

Etras = lctras -U (214)
'Crot = Icrot (215)

La ecuacion de Euler-Lagrange para el movimiento traslacional se obtiene a partir de

d [0Liras]  OLiras tet (€805 + 545)
% |: t. :| — at = RB[FB = | Uet (SwSQCqb — Cw8¢) (216)
¢ S L UetCoCo 1
i 0 [t (cpspcy + SpSs) ]
m gl + | 0 | = |ue(sypSece — cySp) (2.17)
Z —mg i UetCoCo

donde ¢ es la constate de aceleracién gravitacional y m la masa del cuadrirotor. Para el
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movimiento rotacional se tiene

d 8£7"0t a'C'rot
il _ =7 =W 2.18
dt{%} og 7= Wi (218)
d|.r.0n 10 ,.p ..
el g 22 = 2.1
w .. 1O ..
Ji+ Jn — 29m (n"Jn) = W,ts (2.20)
Sea el vector de Coriolis L8
Vi) =Jn—-— (q'Ji 2.21
(n,7) = Jn 2 0 (7" Jn) (2.21)
sustituyendo (2.21) en (2.20)
Jii + V(n,3) = Wyrp (2.22)
Ahora para simplificar, definase le vector T,,, tal que
T¢ 'l,b
Tauac = ’l’] = |To| = 6 = ‘]_1 (WHTB - V(”% "7)) (223)
T ¢

Finalmente el modelo dinamico del cuadrirrotor en su dinamica traslacional esta dado por
(2.17) y en su dindmica rotacional por (2.23), reacomodando terminos se tiene

T = E(coszﬂsh&@cosgb + sin ¢ sin ¢)
m

i = E(sin@bsiné’cosgb — cos 1 sin @)
m

. U
Z= - cos 6 cos ¢ + mg (2.24)
="y
éZTg
6=,

2.2. Consideraciones relacionadas con el funcionamien-
to del cuadrirotor A.R. Drone

Para la validacion experimental de esta tesis se hard uso de un cuadrirotor A.R. Drone
2.0. Por ello, es necesario analizar el funcionamiento del mismo para modificar el modelo
dindmico (2.24) y aproximarlo de la forma mas cercana posible al modelo real del A.R.
Drone.

La arquitectura cerrada del A.R. Drone 2.0 no permite controlar independientemente
la velocidad de los 4 motores. Esto se debe a que la aeronave posee un lazo de control

11



interno que directamente varia el torque de cada motor. Lo anterior trae como consecuencia
que las entradas de control queden restringidas a la variacion de angulos y velocidades
angulares y lineales de referencia. Los dngulos de referencia que se pueden variar son los
angulos de Euler de la aeronave correspondientes al movimiento de cabeceo asi como de
alabeo, 0,.f ¥ ¢rcf, respectivamente. Estas seniales de control se inyectan a la aeronave y
pasan por el lazo de control interno que manipula los torques de los motores para alcanzar
la posicién angular de referencia. La velocidad angular de referencia que se pueden inyectar
a la aeronave corresponden a la velocidade del angulos guinada, Ve 7. De igual manera estas
senales de control pasan por el el lazo interno de control de la aeronave, el cual traduce estas
senales de control en variacién de velocidad en los 4 motores. Se tiene una tnica entrada
de control para una referencia de velocidad lineal sobre el eje z, Z..¢, que al igual que las
otras entradas de control también pasa por el lazo de control interno para posteriormente
reflejarse en en el comportamiento de los toques inyectados a los motores. En la Fig. 2.2
se aprecia como interviene el control interno del A.R. Drone 2.0 en el envio de senales de
control a la aeronave. Al no tenerse un control directo sobre los torques que se aplican a

Referencia

!' Sefiales de Control 1 Torques I
| Lazo de Control Interno | | Motores del A.R. Drone 2.0

Figura 2.2: Esquema de control para el A.R. Drone 2.0

cada uno de los cuatro motores de la aeronave, el modelo para dinamica del cuadrirotor dada
por (2.24) debe modificarse para contemplar las entradas de control con las que cuenta el
A.R. Drone 2.0.Una solucién para construir un modelo dindmico de este tipo de aeronave
es estimar el comportamiento del lazo de control interno para cada entrada de control y su
respectiva salida haciendo uso de funciones de transferencia. Para este enfoque es necesario
determinar el orden de las funciones de transferencia y establecer bajo que circunstancias el
comportamiento del cuadrirotor corresponde a dichas funciones de transferencia.

De las 4 entradas de control a las que se tienen acceso, 2 de ellas ,0,.f y éref, tienen
efecto sobre los angulos de cabeceo y alabeo. Para esta tesis, seleccionamos como entradas de
control para el cuadrirotor 0,.cr, @rey, %e 7V Zref. Para fines précticos de notacion denominese
Uy = QTefv Ug = ¢7“ef7 Uz = Q7Z)7‘6f Yy ug = Z'/ref-

En [5] se propone que las funciones de transferencia que aproximan la relacién entre
la entrada y la salida del cabeceo y el alabeo corresponden a funciones de transferencia de
segundo orden. Bajo esta hipotesis las funciones de transferencia correspondientes al cabeceo
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(0) y al alabeo (¢) vienen dadas por:
0(s) K

= = 2.25
Uy 32+K198+K00 ( )
o(s) Ke,

= 2.26
U9 32‘i‘}(1¢<5"i‘f<()<25 ( )

Donde u; y us corresponden a los valores de cabeceo y alabeo de referencia, respectivamente,
que son enviados desde la computadora. Para el caso de la dinamica del angulo de guinada
¥ v el dezplazamiento lineal a lo largo del eje z, se considera que dentro del control interno
del A.R. Drone 2.0 solo se reciben como valores de entradas la velocidad de referencia o
deseada para v y z. Dicha dinamica esta gobernada por la estructura del control interno.
Partiendo de lo anterior, para un valor constante de referencia enviado desde computadora
hacia el A.R. Drone, se obtendra un valor de ¢ y z que creceran indefinidamente. Por ello, se
propone que las funciones de transferencia que modelan el comportamiento, generado por el
control de orientacion interno, en v y z para valores de referencia uz y uy, respectivamente,
corresponden a funciones de transferencia de segundo orden con un polo en el origen dadas
por

P(s) o Ke
us a 82 + .;élws (227)
) K. (2.28)

Uy 82+K128

De modo que si aplica la transformada inversa de Laplace a (2.25), (2.26), (2.27) y (2.28), y
reacomodando terminos, se tiene

0 = —K,,0 — Ko,0 + K.,u, (2.29)
¢ = _Kldﬁ'b — Ko,¢ + Ke,uz (2.30)
Y =—-Ki,¢+ K. us (2.31)
P = Ky 2+ Ko ug (2.32)
Por otra parte se tiene que la aceleracién en z dada en (2.24) es
. Uet
z = —(cos(f) cos(9)) + mg
m
Usando la expresién (2.32) se puede despejar la fuerza de empuje uey, esto es
—Ki 2+ K,
g = 12 Kestia g)m (2.33)

cos(0) cos(¢)
Sustituyendo (2.29), (2.30), (2.31), (2.32) y (2.33) en (2.24) se obtiene un modelo dindmico
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aproximado para el cuadrirotor A.R. Drone 2.0, de la siguiente forma:

= (Kt + o) + ) (cosptang + 202200
cos 6
¢
§ = (— K12+ Koug) + g) (Sinwtang _ w)
cos
SR (2.34)

= —K1¢¢ + Ke,us
= —K,,0 — Ko,0 + K.,uy
¢ =—K,¢ — Ko,¢ + Ke,us

2.3. Representacion en variables de estado del modelo
dinamico del A.R. Drone

Con la intencién de facilitar el manejo en los capitulos posteriores de las variables que
conforman la dindmica del cuadrirotor se presenta la representacién en variables de estado
del modelo dinamico.

Definase vy =z, xo =2, 13 =y, x4 =y, 15 = 0, 16 = 0, x7 = ¢, 13 = @, X9 = VY, 110 = Y,
x11 = z, T12 = 2 como variables de estado, entonces (2.34) tiene la siguiente representacién
en variables de estado

T = Tg

I t
Ty = ((— K1 212 + Ke,ug) + g) (cos Tg tan xs + w)

COS T3

i’g == ,j(,’4

Ty = (=K1 212 + Ke ug) + g) (Sinxg tan £ — COSJIg—tEﬂlxﬂ)
COS T

.j?5 = ,j(j‘6

jﬁ'G = _Klel'(; — KOQ:BS —+ K60u1 (235)

I.'7 = Ts

Ty = =Ky, 08 — Koyw7 + Ke,us

Tg = T1g

T1p = —Klwxlo + Keu,ug

Ltll = X192

Ty = =K1, @12 + Ke ug
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Capitulo 3

Estimacion de las funciones de
transferencia del A.R. Drone

En el capitulo anterior se mencioné que con base a la metodologia desarrollada en [5], la
dinamica donde interviene el control interno del A.R. Drone puede aproximarse a través de
funciones de transferencia de segundo orden, para el cabeceo y el alabeo. Siguiendo la misma
idea se propuso aplicar la misma metodologia para el comportamiento del angulo de guinada
y el desplazamiento sobre el eje z. En el presente capitulo se explica como se identificaron
los coeficientes de dichas funciones de transferencia.

3.1. Herramientas informaticas y obtencién de datos

Matlab es una herramienta de software matematico. Dentro de su gran variedad de li-
brerias cuenta con una funcién llamada tfest la cual permite estimar una funcion de transfe-
rencia a partir de un vector de datos que contiene los valores de entrada y salida del drone, la
frecuencia de muestreo, el niimero de polos y el niimero ceros. El primer argumento, el vector
de datos, debe ser previamente tratado con la funcion iddata para encapsular los datos de
entrada y salida y sus propiedades en un dato tipo objeto.

Para la obtencién de los datos de entrada y salida se hace uso del lenguaje Python
en conjunto con el sistema operativo ROS. Las senales de referencia se programan en el
lenguaje Python mientras que la comunicacion Wi-Fi con la aeronave asi como el envio de
senales de control se realiza a través de ROS . Consecuentemente, al recibir las senales de
control enviadas desde la computadora, el A.R. Drone 2.0 se mueve de manera traslacional
o rotacional dependiendo de la senal de control que se le provea.

Como se menciond en el capitulo anterior, se utilizan las 4 entradas disponibles en al A.R.
Drone 2.0 para identificar las funciones de transferencia. Dos de estas entradas de control
proporcionan referencias para los angulos de cabeceo y alabeo de la aeronave. Las otras dos
entradas corresponden a las seniales de control que permiten variar la velocidad del angulo
de guinada y la velocidad lineal sobre el eje z.

Las mediciones de los angulos de cabeceo y alabeo de la aeronave se obtienen de la
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placa central de la aeronave. Dicha placa mide los angulos haciendo uso de su Unidad de
Medicién Inercial (IMU) y del giroscopio que tiene integrados. La posicion a lo largo del eje
z y el dngulo de guinada se obtienen utilizando un sistema de camaras llamado Optitrack
de la empresa Natural Point. Tal sistema consiste de un grupo de camaras infrarojas que
detectan pequenos objetos, denominados marcadores, que reflejan la luz infrarroja y con ello
se triangula la ubicacion de cualquier objeto al que se le coloquen estos marcadores. Por
cuestiones de velocidad de procesamiento los datos que las camaras registran son enviados a
una computadora de escritorio, la cual haciendo uso de un socket de comunicacién reenvia los
datos a la computadora que esta conectada a la aeronave. El esquema de la fig. 3.1 muestra
como se realiza la obtencion de datos.

z, ¢
Mediciéon
Senales de control (uy, ug, us, ) @
Ref.
0.0

Figura 3.1: Envio y recepcion de datos

3.2. Funciones de transferencia seleccionadas

Después de varios experimentos en los cuales se enviaba una senal de referencia y se media
el comportamiento del A.R. Drone correspondiente al alabeo, cabeceo, guinada o desplaza-
miento sobre el eje z, se pudo concluir que los coeficientes de las funciones de transferencia
varian en cada prueba debido a condiciones no previstas como lo es la carga de la bateria
y el calentamiento de la aeronave. Se seleccionaron las que se consideraron mas adecuadas
para modelar el comportamiento de la aeronave.
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La funcién de transferencia para el angulo de cabezo 0 esta dada por

0(s) 8.93 (3.1)
u;  s2+4.549s + 36.53 '

Debido a que el comportamiento de los angulos de cabeceo y alabeo es modelado por fun-
ciones de transferencia de segundo orden, se emplearon senales de referencia tipo sinusoidal.

La Fig. 3.2 muestra la respuesta de cabeceo del A.R. Drone 2.0 y la de la funcién de
transferencia para esta senal de referencia.

Angulo de cabeceo medido vs aproximado

—— Aprox
— Med
0.05¢
0
8 0
-0.05
-0.1 : : :
0 100 200 300 400

Muestras

Figura 3.2: Respuesta medida y aproximada para el angulo de cabeceo

Para el angulo de alabeo la funcién de transferencia estda dada por

o(s) —7.484 (3.2)
us 82+ 6.406s + 30.62 '

La Fig. 3.3 muestra la respuesta de alabeo del A.R. Drone 2.0 y la de la funcién de transfe-
rencia para esta senal de referencia. Para la estimacién de los coeficientes de las funciones
de transferencia del dngulo de guinada se utilizo como senal de referencia un escalén unitario
esto debido a que ambas funciones de transferencia estan conformadas por una funcién de
transferencia de primer orden multiplicadas por un integrador. Para el angulo de guinada
se propone la funcién de transferencia

w(s) 707
us  s2+9.163s (3:3)

Los resultados se muestran en la Fig. 3.4
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Angulo de alabeo medido vs aproximado

0.1r

0.05¢

rads
o

-0.051

0 100 200 300 400
Muestras

Figura 3.3: Respuesta medida y aproximada para el angulo de alabeo

Angulo de guifiada medido vs aproximado

1.4¢
1.27

rads
o
[00]

0 — Aprox
— Med

0 50 100 150 200
Muestras

Figura 3.4: Respuesta medida y aproximada para el &ngulo de guinada.

Para el desplazamiento a lo largo del eje z se obtuvo la funcién de transferencia

2(s) 1.714
= 4
Uy 52 4+ 1.069s (34)

Los resultados se muestran en la Fig. 3.5
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Desp. en z medido vs aproximado
0.7 ‘ ‘ ‘ ‘

0.67

0.51

0.4¢

mts

0.31

0.2

—— Aprox
— Med

0.1r

0 20 40 60 80 100
Muestras

Figura 3.5: Respuesta medida y aproximada para el desplazamiento en z.
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Capitulo 4

Diseno de un observador exponencial

De acuerdo al modelo en variables de estado (2.35), se tienen 12 estados para la aeronave
tipo cuadrirotor A.R. Drone de los cuales la mitad de ellos pueden medirse y corresponden a
los angulos de orientacién y a su posicién en el espacio. Sin embargo, los otros seis estados,
correspondientes a las velocidades de la posicién y de los angulos de Euler, son dificiles de
medir experimentalmente. Ademas, una derivada numérica produce senales extremadamente
ruidosas. Una manera de poder reducir estas deficiencias es utilizando un observador de
estados. Esto es, un algoritmo que permite estimar estados internos de un sistema dinamico
a partir de las mediciones de las entradas y las salidas medibles de dicho sistema. En el
presente capitulo se disena un observador de estados para ser usado posteriormente en esta
tesis.

4.1. Aproximacion Lineal del modelo dinamico del cua-
drirotor

Para desarrollar la aproximacién lineal de (2.35), primero se procede a encontrar los
puntos de equilibro sistema, concepto mencionado en [6, pp. 3] . Consideremos un sistema
no lineal

x = F(x,u) = f(x) + g(x)u (4.1)

Con esta notacién, (2.35) puede representarse a través de la expresion (4.1), donde

T
(21 @ @3 x4 x5 mg T7 @3 Ty Ty T Tio | (4.2)

[ul Uy U u4}T (4.3)

X

u
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p)
(=K. 12+ g) (COS Tgtan xs + w)

cos T5
Xy

cos xg tan x7)
cos T5

(—Ky,x12+ g) (Sin Tgtan xy —

Tg
f(X) = _KlexG — KOGSC5 (44)
Ts
_Kld)l’g — K0¢x7
Z10
_K1¢$10
T2
- _Klz'rIQ ]
[0 0 0 0 _
0 0 0 K. <Cos 2o tan zs + %ﬂgm)
0 0 0 0
0 0 0 K. (sin Tgtan xs — %)
0 0 0 0
gx)=|K, 0 0 0 )
0 0 0 0
O K€¢ O O
0 0 0 0
0 0 K., 0
0 0 0 0
| O 0 0 K.. |

Los puntos de equilibrio se obtienen cuando F'(xg,up) = 0. Entonces, necesariamente se
tiene

$2:$4:$6:I8:$10:I12:0 (46)
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y se tienen las siguientes ecuaciones

i t
(=K. 210+ Ko ug + g) (COS ZTgtan rs + w) =0 (4.7)
COS T
t
(— K122 + Ke ug + g) <sin To tan xs — cos Lo tall 17 x7> =0 (4.8)
COS T
—Klefl?(; — Koal'g, + Keeul =0 (49)
—K1¢I8—K0¢$7+K6¢U2 =0 (410)
—K1¢$10+K6wU3 =0 (411)
—Klleg + Ker4 =0 (412)
sustituyendo (4.6) en (4.11) y (4.12) se tiene que
KewU:g =0
us =0 (4.13)
KeZU4 =0

Sustitiyase ahora (4.6), (4.13) y (4.14) en (4.7), (4.8), (4.9) y (4.10), lo cual da como
resultado

i t
g (cos Tg tan xs + w) =0 (4.15)
COS T5
t
g ( o tan 5 — _> 0 (4.16)
COS T
—K09$5 + Kegul =0 (417)
—K0¢.1'7 + K%ug = 0. (418)

A partir de las (4.15) y (4.16) se puede deducir que z5 y x7 son iguales a cero, para
cualquier valor de x9, consecuentemente las ecuaciones (4.17) y (4.18) solo se cuemplen para
uy = 0y uz = 0. Entonces el equilibrio del cuadrirotor es

xo=[21 0 23 00 0 0 0 29 0 a3 0] (4.19)
w=[0000]" (4.20)

Notese que, de las 12 variables de estados, los estados x1, x3 y 11, correspondientes
a la posicion en el espacio del cuadrirrotor, y el estado zg, correspondiente al angulo de
guinada del cuadrirrotor, pueden tomar cualquier valor y se tendra un punto de equilibrio
mientras que los estados restantes sean cero. Las entradas de control en el equilibrio son cero
debido a la existencia del controlador interno de la aeronave, el cual ejerce una fuerza empuje
que permite al cuadrirrotor mantenerse en vuelo estacionario. Partiendo la aproximacion
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lineal desarrollada en [6, pp. 53|, obtenemos las matrices A(x) = [M} € R2¥12 y

ox
B(x,u) = [M} € R'?*4, donde A y B estan dadas por

ou
EREE ! 0 0 0 0 0 0 0
0 000 Agsnlx,u) 0 Agpnlx,u) 0 Apg(x,u) 0 0 Apiy(x,u)
00 01 0 0 0 0 0 0 0 0
0000 Ayl ) 0 Aun(x,u) 0 A9 (x,1) 0 0 Auiz)(x,u)
00 0O 0 1 0 0 0 0 0 0
| 0000 =Ry, A, 0 0 0 0 0 0
AW =100 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0
0000 0 0 — Ko, — K, 0 0 0 0
00 00 0 0 0 0 0 1 0 0
00 0O 0 0 0 0 0 —K1¢ 0 0
00 0O 0 0 0 0 0 0 0 1
oy ! 0 0 0 0 0 0 —K. ]
(4.21)
[0 0 0 0 _
0 0 0 K. <Cosx9 tanzs -+ Lxm)
0 0 0 0
0 0 0 K. (Sinxg tanzs — w)
0 0 0 0
Bxu)=|K, 0 0 0 (4.22)
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 K., 0
0 0 0 0
B 0 O O Kez .
donde

sin x5 sin g tan xr;

Apgs(x,u) = (COS T (tan2 T5 + 1) + > (=K. 219 + Ko ug + 9)

cos? x5
sinzg (tan?z7 + 1) (=K1, 219 + Ko ug + g)

A x,u) =
(2,7)( ; ) oS T
. cos g tanx
Apg(x,u) = — <SIH Tg tan o5 — #) (—Krz12 + Keug + g)
5

sin zg tan x
Apag(x,u) = — Ky, (cos Tgtan rs + #)
coS Tx
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Sin x5 cos xg tan xy

I 2
A (x,u) = (sm Ty (tan Ts + 1) - o 1 ) (=K1, 212 + Ke ug + g)

cos Ty (tan® w7 + 1) (=K1 210 + K ug + )

Aun () = — COS T5

sin Zo tan &
A (x,u) = (cos Tg tan s 9—7> (=K. 212+ Ke ug + g)

COS 5

. COS Tg tan xy
A(4,12) (x,u) = —K;_ (sinzgtanzy — —
COS T

Evaluando las expresiones (4.21) y (4.22) en los puntos de equilibrio (4.19) y (4.20), se tiene

y
_ | 9F(xu) OF (x,u)
A_ [ 90X ]XOUOYB— |: ou i|x0u07con
[0 100 0 0 0 0 O 0 0 0
0 0 0 0O gcoszg 0 g sin zg 0 0 0 0 0
00 01 0 0 0 0 O 0 0 0
0 0 0 0O gsinzg 0 —(@ COS Xy 0 0 0 0 0
00 00 0 1 0 0 O 0 0 0
10000 =Ky —K, 0 0 O 0 0 0
A= 00 00 0 0 0 1 0 0 0 0 o (423)
00 00 0 0 —-Ko, —Ki, 0 0 0 0
0000 0 0 0 0 O 1 0 0
00 00 0 0 0 0O 0 —-K;, 0 0
00 00 0 0 0 0 O 0 0 1
|00 00 0 0 0 0 O 0 0 —Ki, |
[0 0 0 0 ]
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
K., 0 0 0
B = 0 0 0 0 (4.24)
0 K., 0 0
0 0 0 0
0 0 K., 0
0 0 0 0
| 0 0 0 K. |
Finalmente la aproximacién lineal de (2.35) es
x = Ax + Bu (4.25)
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Se puede comprobar que el par (A, B) cumple con la condicién de rango para la matriz de
controlabilidad

C=[B BA BA® BA* BA® BA® BA"T BA® BA° BAY BA']  (4.20)

rankC = 12

Por otra parte la representacién (4.1) del modelo dindmico del cuadrirotor puede reescribirse
como la aproximacion lineal (4.25) mas una expresién no lineal de alto orden, denotada por
R(x,u). El modelo reescrito en terminos de la aproximacion lineal y la expresién no lineal,
esta dado por

x = Ax + Bu+ R(x,u) (4.27)
donde
X=[$1 T2 T3 T4 Ts Te Tr Tg X9 Tio L1l 1‘12]T,
R(x,u)= [0 Ry(x,u) 0 Ry(x,u) 0000000 0]

)
I t
Ry(x,u) = (= K121z + Keua + g) (COSIQ tan zy 4+ 0 AT

— g (x5 cosxg + w7 sin xg)
COS T5

COS Tg tan x7

Ry(x,u) = (=K1, 219 + K ug + g) (Sinxg tan zs — ) — g (xz5sinxg — w7 COSTY)

COS T

4.2. Observador local exponencial.

Consideremos una variable de salida Y = (x1,x3, x5, 27, 29, x11) del vector v, la cual
corresponde a los desplazamientos en las coordenadas (z,y, z) vy a los dngulos de orientacién
respecto a las coordenadas cuerpo de la aeronave. Entonces la salida del sistema estd dada
por

Y, = 0% (4.28)
donde C; € R%*12
1.0 0000000GO0GO0O0]
001000000000
0000100000TO00
01_000000100000 (4.29)
0000O0O0O0ODO0T1O0UO00
| 0000000O0O0GO10 |
(4.30)
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Ahora, sea otra salida del sistema ),, la cual corresponde a los estados (z1,x3, g, Z11).
Entonces, la salida alternativa del sistema esta dada por:

Vo = Cox (4.31)

donde C, € R**12

Cy = (4.32)

SO O
o O OO
o O = O
o O OO
o O OO
o O OO
o O OO
o O O O
O = O O
o O O O
_— o O O
o O OO

A pesar de que la matriz (4.23) esta en funcién de xg, es posible verificar que para cualquier
valor de zg el par formado por (4.23) y (4.29) , asi como el par formado por (4.23) y (4.32)
satisfacen la condicion de rango para las matrices de observabilidad

01:[01 OlA 01A3 01A4 01A5 ClAG 01A7 ClAS ClAg CIAIO ClAH}
(4.33)

02:[02 CyA CrA? CyA* CLA° (A CLA"T CLA3 (ChA° (C,AY C’QAH}
(4.34)
rank O; = rank Oy = 12

Bajo esta condicién es posible disenar un observador local exponencial tipo Luenberger.
Debido a que la salida alternativa, )», esta conformada de una cantidad menor de estados
que la salida ), para fines practicos en esta tesis se seleccionard la matriz (4.32) para el
diseno del observador.

Partiendo de la definicién de observador exponencial descrita en [7], un observador consiste
en una copia del modelo (4.27) mas una inyeccién del error de observacion. Sea el observador
exponencial para el cuadrirotor dado por

X = AX + Bu+ R(X,u) + LC, (x — X) (4.35)

donde L € R'?** es una matriz de ganancias del error de observacién.
Definase el error entre el cuadrirotor (4.27) y el observador, (4.35), como e = x —X, entonces
é=%x—X=(A—-LCy)e+R(x,u) — R(X,u) (4.36)
De donde se deduce que si los polos del sistema original pueden asignarse arbitrariamente

entonces la dindmica del error de estimacién en (4.36) pueden converger tan rapido como se
desee.
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Capitulo 5

Seguimiento de trayectorias

Para logar que el seguimiento de trayectorias se realice de forma correcta por el cua-
drirrotor, en este capitulo se presentan tres estrategias de control para el seguimiento de
trayectorias: Propuesta de un controlador Proporcional Derivativo, Control por retroalimen-
tacion de salida y Linealizacion exacta por retroalimentacion dinamica. La condicion de
rango de la matriz de controlabilidad (4.26) permite establecer la base para el desarrollo de
cada una de estas propuestas de control.

5.1. Propuesta de un controlador Proporcional y Pro-
porcional Derivativo.

Las senales de control del A.R. Drone estan dadas por

Uy = eref

Uy = _¢ref (5 1)
ug = zbref '
Uy = 2ref

donde 6 y ¢ corresponden a los angulos de cabezeo y alabeo, respectivamente, mientras que
¥ y z corresponden a la velocidad angular del angulo de guinada y la velocidad lineal a lo
largo del eje z,respectivamente, y wuy,us, us y uyg son las entradas de control que recibe el
A .R. Drone. Nétese que para el angulo de alabeo a un valor de control positivo corresponde
un movimiento dngular negativo, este comportamiento coincide con (3.2).

Por otra parte, si los angulos de rotacion de alabeo y cabeceo se acotan de tal modo que

|5, |z7| = 0.1rad (5.2)
entonces 0 y ¢ estaran restringidos a valores minimos y maximos cercanos a cero y se cumple

cos(x¥) =1
sin(x) = x,

(5.3)
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donde *x =~ 0. Al no tener conocimiento de la dinamica de orientacién del cuadrirrotor, el
modelo (2.35) solo puede considerar la dindmica traslacional. Ahora si se sustituye (5.1) y
(5.3) en (2.35) y con lo mencionando en el enunciado anterior, se tiene

T = T
Zo = ¢ (u3 coswg — ugsinxg) (5.4)
T3 = T4 '
Ty = g (uysinxg + ug cos zg)
en forma matricial
j?l U1
To . X2
| = A(xy) » (5.5)
I'4 Ty
donde
0 1 0 0
_ |gcoszg 0O —gsinzg O
gsinzg 0 gcoszg O

con xg = 1. Consideremos ahora las siguientes expresiones para las acciones de control
tipo PD para el desplazamiento z y el dngulo de guinada 1.

ug =Ky, ey + Kq,éy
us =K, e, + Kq_ e,
ey = Vg — Ty
ey = g — g
e, =g — T11

€, =24 — X1

donde z1; = z. Dado que el determinante la matriz A(xg) es diferente de cero es posible
establecer

uy Ty
To| 1 | T2
Uy = A(Jfg) w'g (59)
Ty i’4
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entonces las entradas de control u; y us vienen dadas por

1
Uy =— (1’2 COS Tg + 37.4 sin l’g) (510)

Uy =— (—Zysinxg + x4 cos xg) (5.11)

Q=

Por otra parte, definanse los errores de seguimiento de trayectorias sobre el eje x y el eje y
€como

jISL".d—i-KdI (:ﬁd—i:)+Kz(:cd—x) (512)

§=va+ Ka, (Yo —9) + Kp, (ya —y) (5.13)

donde 4 y y4 indican las trayectorias deseadas a seguir. Sustituyendo (5.12) y (5.13) en
(5.10) y (5.11) se obtiene las leyes de control para el movmiento en x y y

wy == ((Zq + Ky, (Zq — &) + Ky, (x4 — ) coszg + (G + Ka, (o — ) + Kp, (ya — y)) sin zy)

(5.14)

Q

Uy = (— (Zq + Ka, (g — ) + K, (g — x)) sinzg + (y‘d + Ka, (Ya — ) + Kp, (ya — y)) coS 939)

(5.15)

Q|+~

Lo cual inmediatamente implica que tanto la aclaracién en = e y dependen directamente
del error de posicion y velocidad; es decir, si en cada instante de tiempo el error de posicién
y el error de velocidad es cero, la aceleracion lineal sobre el eje en ese instante de tiempo
tambien serd cero. La rapidez con la que el error y su derivada, para (5.10), (5.11), (5.8) y
(5.7), lleguen a cero dependera de la eleccion de las ganancias de control K,,, y K4, para
cada caso.

5.2. Control por retroalimentacién de salida.

Sean los errores de seguimiento de trayectorias

€y =Tq — T1 (5.16)
ey =Yd — T3 (5.17)
e =g — g (5.18)
€, =2q — T11 (5.19)

donde x4, Y4, ¥gq v zq son funciones suaves que determinan la trayectoria a seguir por el
cuadrirrotor. Entonces las dinamicas correspondientes a los errores de seguimiento vienen
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dadas por:

xfiA‘) + Ks3,e(3), + Ksy 6, + Ks1,é, + Ksg e, = 2V (5.20)
yy) - ngye(?))y + Ksy, 6, + Ksi,6, + Kso,e, = yW (5.21)
’lLd-FKSlwéqp—'—KSower[b =1 (5.22)

Za+ Ksi e, + Kspe, = Z, (5.23)

donde los términos Ks;;, i = 0,1,2,3, j = x,y,%, 2, representan ganancias que pueden
seleccionarse de manera arbitraria. Las expresiones asociadas a los errores de seguimiento
satisfacen ecuaciones diferenciales lineales de segundo y cuarto orden. Las raices de las
ecuaciones caracteristicas asociadas a (5.20), (5.21), (5.22) y (5.23) pueden ser asignadas
de manera arbitraria de tal forma que los errores de seguimiento converjan a cero para
t — oo.

Por otra parte, sean las variables medidas (salidas) del cuadrirrotor la posicién en el
sistema de coordenadas (x,y, z) y la posicién del dngulo de guinada ¢ de acuerdo al modelo
presentado en (2.35), sea

hy X1

o L] I (5.24)
s Tg ‘
g T11

el vector de salidas.

Derivando las salidas hs y hy hasta encontrar una de las entradas de control u; se tiene

}.Lg = — K1¢CE10 + Kewu;; (525)
.f.L4 =—Ki 110+ K. uy (5.26)

Dado que hy = 3 y hy = 1, entonces es posible sustituir (5.22) en (5.25) y (5.23) en
(5.26), lo cual resulta en

"LLd + Kslwlbd —+ (Klw — KSlw) 19 + KSOw ("Lpd — ZL’g) — KEwU3 =0 (527)
éd + KSlzZ’d + (Klz — KSlz) T12 + KSOZ (Zd — 56'11) — KeZU4 =0 (528)

Despejando ug y uy de (5.27) y (5.28) se tiene

B ba+ Ksi b+ (K1, — Ks1,) 710 + Kso, (Ya — o)

K.,
z Ksqi. 2 K, — K K -
"y — Zg+ Ks1,2q4 + (K4, I(Slz) z12 + Kso, (24 1711). (5.30)

Del modelo de la planta (2.35) se puede apreciar que la dindmica del cuadrirrotor para el
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desplazamiento en el eje z y el angulo de guinada 1 dependen unicamente de sus velocidades
y aceleraciones, respectivamente, asi como de una entrada de control en cada caso. En adicién
a lo anterior, las leyes de control para el seguimiento correcto de las trayectorias descritas por
us y uy estan desacopladas. Al considerar dicho desacoplamiento para uz y uy, aplicando las
consideraciones (5.3) y derivando las salidas h; y ho hasta encontrar las entradas de control
U1 O Us, se tiene

WY = (“Kyam+ Ko us+ g) (— Kiyws — Koyos + Koyuz) cos
+ (—K1¢I8 — K0¢I7 + K%U3) sin l’g) (531)

th‘) = (K224 K ug + g) ((—K1, 26 — Koyxs + Keyug) sin xg
— (—K1¢I8 — K0¢ZE7 + K%Ug) COS ZEg) (532)

Como h§4) =zWy th‘) =y entonces se sustituye (5.20) y (5.21) en (5.31) y se resuelve
el par de ecuaciones para obtener las leyes de control desacopladas u; y us. De modo que

1 m(Py cos zg+Py sin xg)

U = _Keg ( “K1, 12+ Ke sty + Klgl'ﬁ + K00$5 (533)
1 m(Py sin zg— Py cos zg)

Uo = K% ( “Kiz12+ Ke,tatyg + K1¢I8 -+ KQ¢JI7 (534)

donde

P, = a:gl) + Kngei + Ksg €, + K51, 6, + Ksg, e,
Py = yc(l4) + KSgyez =+ KSQyéy + KSlyéy + K.Soyey

5.3. Linealizacion exacta por retroalimentacién dinami-
ca.

Sea el modelo del cuadrirrotor dado por (4.1) considerando (5.3)
%= F(x,u) = f(x) + g(x)u

y definase el vector de salidas

Zl EX% £
Y= hz (x) - xz
h4 (X) T11



donde u = [w uy uz w }T,x € R, f(x) y g(x) son campos vectoriales suaves dados
por

o)
(—Klzl’u + g) (.T5 COS X9 + Ty sin Jfg)
Ty
(—Ki.x19 + g) (x58in zg — 7 COS T9)
Ty
flx) = ~Hs — Koy s (5.35)
xs
—Ky,xs — Ko, 27
Z10
—K1¢$10
T2
i — Ky 11 |
[ 0 0 0 0 i
0 0 0 K. (x5c08x9+ x78inxg)
0 0 0 0
0 0 0 K. (x5sinzg — x7COSTg)
0 0 0 0
_|Ke, O 0 0
0 K. 0 0
0 0 0 0
0 0 K, 0
0 0 0 0
0 0 0 K.. |
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Realizando las operaciones Ly, L¥h;(x) en las salidas de (5.35), se tiene

Lghi(x) =0, Lg,hi(x) =0,  Lghi(x) =0, Lg,hi(x) =0,

Lglthl(X> = 0, LQQthl (X) = 0, Lg3th1(X) 0, Lg4th1 (X) T'5 COS Tg + X7 SIn Xy,
L91h2(x) =0, nghQ(X) =0, Lg3h2(x) 0, Lg4h2(x) =0,

LglthQ(X) = 0 LgQthQ(X) = 0 L93th2(X) 0 Lg4th2(X) Ty sin L9 — X7 COS Ty,
L91h3(x) =0, L92h3(x) =0, L93h3(x) =0, Lg4h3(x) =0,

Lglth3(X> =0, L92th3(x) =0, Lg3th3(X) = Keqpv Lg4th3<X) =0,
L91h4(x) =0, ngh4(x) =0, Lg3h4(x) =0, Lg4h4(x) =0,

Lglth4(X> =0 LQQth4(X) =0 L93th4(x) =Y L94th4(x) = K..

De acuerdo con los calculos anteriores se tiene que la matriz de desacoplamiento esta dada
por

0 0 0 @x5cosxg+ x7sinzg
10 0 0 xs5sinwg — x7COSTY
D(x) = 00 K, 0 (5.37)
00 O K.,

Como la matriz D(x) es singular, el vector de grado relativo no esta definido. Entonces no es
posible obstener una ley de control linealizante. Para poder obtener una matriz que sea no
singular y resuelva el problema de control linealizante se puede hacer uso de una extension
dinamica, la cual consiste en la adicién de dos integradores a la entrada uy. Sea la extension
dindmica

& =& (5.39)
& =1 (5.40)

donde u5 es una nueva entrada. Sustituyendo uy = & en (5.35) y definiendo el vector

T
—[33’1 Ty T3 Ty Ty Te Ty Ty Tyg Tig Ti1 Tz & 52} )

X = [XT 5]
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definase tambien u; = uq, uy = s y uz = ug.
€omo

Entonces el modelo dindmico puede reescribirse

X = f(x)+g9(x)U
M= hx)=n
yg = hQ(X) = T3 (541)
Vs = hy(x) =19
Vi = hy(x) =1
donde
[ To i [0 0 0 O]
(K. &1 — Ky w12+ g) (x5 cos xg + x7sin xg) 0 0 0 0
Ty 0 0 0 0
(K. & — Ky, 212+ g) (x58inxg — 27 coS xg) 0 0 0 O
x5 0 0 0 0
—Klgl'f; — KOGZL‘5 Keg 0 0 0
- Tg 10 0 0 0
f(x) = — Ky, v — Ko,ar 9=y K., 0 0]’
Z10 0 0 0 0
—Klwl’lo 0 0 Kew 0
T12 0 0 0 0
Kezgl — Klzfﬂlz 0 O 0 O
€2 0O 0 0 0
i 0 i | 0 0 0 1
_ T
X = |:U1 U2 U3 U4] .
La dimensién del sistema ahora es n = 14. Realizando las operaciones ngthZ-(X) en las
salidas de (5.41), se tiene que la matriz de desacoplamiento D(x) viene dada por
an(X) alz(X) alg(X) a14(x)
_ | an(x) an(x) ax(x) axu(x)
D(x) = 0 0 K., 0 (5.42)
0 0 0 K.,
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arn(x) = Ke, (cos(xg) (g — Ky, x12) + Ko, &1 cos(x9))

a12(x) = Ke, (sin(xg) (9 — Ki, x12) + Ke, &1 sin(xy))

a13(x) = Ke,, ((9 — Ku, x12) (x7 cos(xg) — x5 sin(xg)) + Ke, &1 (x7 cos(xg) — x5 sin(xg)))
a14(x) = K, (x5 cos(xg) + x7 sin(xg))

as (x) = Ke, (sin(xg) (g — Ky, x12) + Ko, & sin(xg))

age(x) = —Ke, (cos(xg) (g — Ky, x12) + Ko, &1 cos(xg))

az3(x) = Ko, ((g — Ky, x12) (x5 cos(xg) + x7 sin(xg)) + Ko, §&1 (X5 cos(xg) + x7 sin(xg)))
asy(x) = =K., (x7 cos(xg) — x5 sin(xg))

El determinante de (5.42) es
det (D(x)) = —Ke, Ke, Ko, Ke, (9 — Ki, x12 + Ko, &) (5.43)

donde el determinante seré distinto de cero mientras que las ganancias K., sean diferentes
de cero o si se cumple

g— Ki, x12 + K, & 7é 0 (5.44)

Por otra parte, considerando (5.3) para la fuerza de empuje del cuadrirrotor u.; descrita por
(2.33) se tiene

uer = (g — Ki, x12 + Ke, ug)m (5.45)

dado que ue solo seran cero cuando la aeronave se encuentre en reposo o si la masa del
cuadrirrotor es nula, es claro que la expresion (5.44) se satisface durante el seguimiento de
trayectorias y consecuentemente la matriz D(x) es no singular. El vector de grado relativo

4
es r = [4,4,2,4]T y satisface Z'—1 r; = 14 = n. Ahora definamos el siguiente conjunto de
expresiones -

h") = b(x) + D(x)U, (5.46)
(5.47)

donde

b(x) = [b1(x), ba(x), b3(x), ba(x)]"
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Sea la ley de control linealizante

=D 1x)[-b(x) + V(x)] (5.48)
V(x) = [Va(x), V(x), Vip(x), Va(x)]"

Tj Ti— ri—1
Vi) = o) - Zcﬂ(ﬂ h(x) = oY) (5.49)

donde y,4, denota la trayectoria deseada, ¢;; son parametros que definen polinomios de Hur-

witz. Definanse los errores de seguimiento de trayectoria como e;; = L(”_l)h 5(x)— yf(l 1),2' =

1,...,7r5,5 = 1,2,3,4, que vienen dados por

€11 = T1 — Ydy €21 = T3 = Ydy, €31 = T9 — Yds, €41 = T11 — Ydy,
o (D) (D _ @ _ _ @
€12 = T2 = Yq, s €22 = L4 — Yq, » €32 = L10 =Ygy > €42 = T12 — Y4, >
R ¢) _ (2) N ¢)
€13 = T2 =Yg, s €23 = ~Ya, » €43 = 12 — Yq, >
e B _a_3) RN ¢)
€14 = T2 — Yyg, > €24 = T4 — Yy, » €44 = T12 — Yq, >

La dindmica del error viene dada (Lgfj)h (x) — y((irj)) =S ci (Lgfj_l)hj (x) — yc(l:j_l)> =
0 de tal modo que se pueden asignar arbitrariamente las raices de los polinomios caracteristi-
cos para cada error de seguimiento de tal manera que converjan asintoticamente a cero.
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Capitulo 6

Implementacion en Tiempo-Real.

En este capitulo se muestran los valores de las ganancias de cada propuesta de con-
trol desarrollada, asi como las del observador. Se muestran los resultados obtenidos con la
implementacion del observador de estados para cada ley de control.

Los valores para las ganancias de las funciones de transferencia definidas en el capitulo
4, estan dadas por:

K., | 893 | K —7.484 | K., | 707 | K., | 1.714
Ky, | 4549 | Ky 6.406 | Ky, | 9.163 | K, | 1.069

P z
Ky, | 36.53 | Ky 30.62

0

0

Cuadro 6.1: Parametros para las funciones de transferencia

La trayectoria a seguir en el plano zy es una curva tipo lemniscata de Gerono dada por
las ecuaciones paramétricas

xq = 1, cos(wt) (6.1)
Yq = %ry sin(2wt) (6.2)

la trayectoria deseada sobre el eje z es la curva sinusoidal
zg =1+, sin(w,t) (6.3)

Para el angulo de guinada se eligen 3 trayectorias diferentes a saber:

Y4 = Orad (6.4)
g = %rad (6.5)
¢d =Ty sin(wwf) (66)

Los parametros utilizados para la simulacion
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g | 9815 | m | 0.455 Ky
w 2—8% Ty 1.4 mt
W, %% Ty 1.6 mt
Wy g—g% r, | 0.8 mt
ry | 2.6 rad

Cuadro 6.2: Parametros para simulacion

Para las ganancias dela matriz L se sigue la propuesta presentada en [2], de modo que
losde valores propios de la matriz (A — LC) son

P=Ko[ A X M X M AL X A5 A A5 A A3 (6.7)

A= —Cw, +iwp/1 — 2

A= —Cwy — iwp/T — C2
6.8
A5 = AH(0.95w,,)

donde Koy, ( v w, son parametros que se asignan arbitrariamente con el fin de lograr
la convergencia de los estados estimados a los reales de la manera mas eficiente. Estos
parametros pueden variar de acuerdo al controlador que se use.

6.1. Controlador Proporcional Derivativo.

Las ganancias para el controlador PD estan dadas por

Kp, | 7.848 | Kd, | 11.722
Kp, | 12753 | Kd, | 748
pr 16 de 6.4
Kp. | 36 | Kd, | 96

Cuadro 6.3: Ganancias para el controlador PD

Las variables medidas de la aeronave son (x,y, ¥, z), que corresponden a las coordenadas
espaciales del marco de inercial I; , y el angulo de guinada v de la aeronave. Estas variables
son representados por los estados x1, x3, xg9 vy x11. Para la propuesta de control PD se requiere
la medicion de los estados anteriormente mencionados y de los estados x5, x4, 19 ¥ 212, para
ello se implementara un observador exponencial que estime esos estados. Adicionalmente se
aproximaran las estados anteriores usando el método numérico de derivacion de dos puntos
para comparar contra las mejoras obtenidas usando el observador.

Para la obtencién de la matriz L del observador se asign6 ¢ = 0.9, w, = 1.3y Ko, = 9.1,
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quedando

L = (10%)

0.0530
1.0548
0
0
0.7821
—1.0960
0

0
0
0
0
0

0

0
0.0511
0.9742

0

0

—0.6727

0.9610

0

0
0
0

—0.0001
—0.0019
—0.0001
—0.0026
—0.0020
0.0027
0.0035
0.0029
0.0184
0.0616
0.0011

—0.0324  0.2434 |

0
0.0009
0
—0.0011
0.0003
—0.0060
0.0012
0.0007
—0.0018
0.0048
0.0289

Los resultados obtenidos para las pruebas cuando el éngulo de guinada es Orad,jrad o una
trayectoria seguir, se muestran a continuacion.

6.1.1.

Resultados con v; = Orad

Seguimiento de trayectoria

Figura 6.1: Seguimiento de tryaectoria.
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Figura 6.2: Respuesta en x.
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Figura 6.4: Respuesta
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Figura 6.3: Respuesta en y.
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Figura 6.5:

Respuesta en z.
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6.1.2.
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6.1.3. Resultados con ; variante en el tiempo
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Figura 6.14: Seguimiento de tryaectoria.
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6.2. Control por retroalimentacién de salida.

Las ganancias Ks;, estan dadas por

Ksp, = 908.3259 Ksy, = 598.9600 Ksy, = 159.2731
Ksp, = 908.3259 Ky, = 598.9600 Kso, = 159.2731

Ksp, = 113.12 Ks1, = 5.656
Kso, = 27.424 Ks;. =12.34

Ks3, = 19.8736
Ks3, = 19.8736

Cada una de las ganancias anteriores se eligieron posicionando los polos de los polinomios
de los errores de seguimiento dados en (5.20),(5.21),(5.22) y (5.23), tras varios experimentos
se seleccionaron los mas adecuados. Para la obtencién de la matriz L del observador asignese

(=09, w, =13y Ko, = 6.5, quedando

[ 29.4454 0 0.0001
295.5404 0 0.0024
0 27.5883  —0.0001

0 258.6664 —0.0014
58.8828 0 0.0009
;_ | 5757084 0 —0.0073
0 —50.5526  0.0008

0 338.5476  —0.0022

0 0 0.4638

0 0 20.2141

0 0 ~1.0057
0 0 —1.4923

0
—0.0009
0
—0.0008
—0.0006
0.0018
0.0003
—0.0014
0.1005
—1.6076
14.2985
57.4520

Los resultados obtenidos para las pruebas cuando el éngulo de guinada es Orad,jrad o una

trayectoria seguir, se muestran a continuacion
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Figura 6.19: Seguimiento de trayectoria.

49




X (mts)

P (rads)

15

0.8

0.6

0.4

0.2

Respuesta en x

70
tiempo (t)
Figura 6.20: Respuesta en x.
Respuesta en
—yy ]
%
XEQ
J‘ i
| i
1‘0 2‘0 3‘0 4‘0 5‘0 6‘0 70
tiempo (t)

Figura 6.22: Respuesta en 1.

50

y (mts)

z (mts)

Respuesta en y

70
tiempo (t)
Figura 6.21: Respuesta en .
Respuesta en z
1‘0 2‘0 3‘0 4‘0 5‘0 éO 70
tiempo (t)

Figura 6.23:

Respuesta en z.



error
(mts)

(rads)

Error de seguimiento

Errores de observacion para los estados mediables

0.6 12 T T T T
e 1 4
0.4 X
e
y e
€y %
ez 0.8 exa ]
0.2 e
3
s
e
0.6 X, 4
€
=7 e
geg L x,1 i
5 ég 0.4 1
—02}
0.2 B
—04l
0 A Al Sl iy 4
|
|
|
06 -0.2 J —
|
-0.8 04 I I I I I I
10 20 30 40 50 60 70 10 20 30 40 50 60 70
tiempo (t) tiempo (t)

Figura 6.24: Error de seguimiento.

Velocidades medidas y velocidades estimadas

0.8

0.6

\
MYV o

LW

M

Figura 6.25: Error de observacion.

-0.2 X,
%4
-0.4 Xio
X12
-0.6 Xe2
Xea
08 %e10
><912
o 10 20 3 20 ) 50 70
tiempo (t)
Figura 6.26: Velocidades medidas y estimadas.

o1



6.2.2. Resultados con v, = jrad
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Figura 6.27: Seguimiento de tryaectoria.
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6.2.3. Resultados con ; variante en el tiempo
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Figura 6.32: Seguimiento de tryaectoria.
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6.3. Linealizacion exacta por retroalimentaciéon dinami-
ca.

Las ganancias estan dadas por:

ciq = 94.5 co1 = 126.75 c3q = 61.75 cqq =13

cr12 = 94.5 co2 = 126.75 c32 = 61.75 cyo =13

c13 = 113.12 co3 = 5.656

c14 = 17140 coq = 4799.2 c3 4 = 678.744 Caq = 47.992

donde ¢; ; son los parametros que permiten formar polinémios de Hurwitz en (5.49) y regulan
la convergencia a cero de los errores de seguimiento y sus derivadas para cada salida h;(x)
en el control linealizante (5.48). Cada valor ¢; ; se eligié despues de realizar varias pruebas en
las cuales se posicionaban los polos de los polinomios de error de cada salida h;(x) dados por
(5.49), tomando como criterio de seleccién los valores que permitieron un mejor seguimiento
de trayectoria. Para la obtenciéon de la matriz L del observador asignese ( = 0.9, w,, = 1.1y
Ko, = 19.8, quedando

[0.0756 0 0 0 ]
22180 0 0 0
0 00738 0 0
0 2.0953 0 0
27411 0 0 0
L |4320m 0 0 —0.0001
0 —24527 0 0
0 —27970 0 0
0 0 0.0311  —0.0004
0 0 0.2161  —0.0094
0 0 —0.0014 0.0388
0 0 —0.0260 0.4493 |

Los resultados obtenidos para las pruebas cuando el dngulo de guinada es Orad o una tra-
yectoria seguir, se muestran a continuacion
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6.3.1.
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Figura 6.37: Seguimiento de tryaectoria.
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6.3.2. Resultados con ; variante en el tiempo
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Figura 6.45: Seguimiento de tryaectoria.
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Se omitieron los resultados cuando ¢4 = Grad debido a que se obtuvieron resultados muy
similares a los obtenidos cuando 4y = Orad.
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Capitulo 7

Conclusiones

Los continuos desarrollos e innovaciones relacionadas a los vehiculos aéreos no tripula-
dos tipo cuadrirrotor moldean las maneras y formas de focalizar la investigacion referente
a ellos. Con la implementacién de sensores y microcontroladores cada vez mas veloces, la
competencia entre empresas dedicadas a la produccion de cudrrrortores esta viviendo una
disputa donde las arquitecturas cerradas de controladores y estabilizadores juegan un papel
importante. Ante tales condiciones actuales, el analisis desde la perspectiva de investigacion
para el control de estos sistemas dinamicos requiere de herramientas que permitan considerar
las crecientes restricciones que actualmente existen para cuadrirrotores comerciales.

Esta Tesis presenté una metodologia numérica para estimar el modelo dindamico de un cua-
drirrotor comercial considerando la existencia de una controlador o estabilizador interno. El
analisis se centrd en el estudio de la aeronave ARDrone 2.0 de Parrot. Asi mismo, se pro-

pusieron estrategias de control para el seguimiento de trayectorias para ciertas condiciones
dadas.

Fue necesario el diseno un observador local exponencial tipo Lipschitz para la estimacién de
los estados no medibles. El observador también fue utilizado para lograr una aproximacién
mas certera de las mediciones de algunos estados que ya la aeronave brinda. Cada estrategia
de control propuesta utilizo el observador. En los resultados obtenidos se puede constatar el
cumplimiento del principio de equivalencia cierta en el planteamiento conjunto de las estra-
tegias de control con el observador local exponencial.

La adecuaciéon experimental se realizo en un entorno cerrado con un sistema de posiciona-
miento local que en conjunto con el observador brindaban la medicién de unos estados y la
aproximacién de otros. Las estrategias de control fueron implementadas en el cuadrirrotor
para obtener resultados en tiempo real. Los resultados obtenidos se consideran aceptables
para cumplir los objetivos planteados en esta Tesis referentes al modelo dinamico considera-
do, las estrategias de control para el seguimiento de trayectorias y el uso del observador de
estados. Los experimentos arrojaron que la variacién en las ganancias del observador afectan
de manera significativa el comportamiento de la aeronave. Y en lo referente a la estrategias
de control se apreciaron ciertas deficiencias que se explican a partir de las perturbaciones
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inherentes al entorno y aspectos fisicos de la aeronave. Las condiciones de implementacién
como angulos y velocidades maximas y minimas tiene una importante injerencia en los re-
sultados.

Como trabajo futuro se propone el desarrollo de estrategias de control que establezcan con-
diciones suficientes para garantizar la estabilidad global para aeronaves comerciales como la
presentada en esta Tesis y la mejora del observador para aproximar de manera mas certera
y robusta los estados necesarios para el control de la aeronave.
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