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RESUMEN

El presente articulo tiene por objeto mostrar una estructura de dos grados de
libertad, concebida y disenada para aproximarse a la experimentacion de leyes de
control de sistemas tipo helicopteros de cuatro hélices (Quad-Rotor — Unmanned
Aerial Vehicle). Se realizé el modelado y control para dicha plataforma. Dos tipos de
control se abarcaron: uno basado en técnicas lineales tipo PID, que hace uso de la
linealizacion por series de Taylor; y el otro basado en técnicas de control difuso. Se
deja una plataforma abierta y, mediante la incursion en software-hardware in loop,
se habilita para experimentar otras teorias de control.

Palabras clave: sistema de dos grados de libertad, sistemas aéreos no tripulados,
linealizacion por series de Taylor, control PID, control difuso

ABSTRACT
This article is intended to show a structure of two degrees of freedom and two techniques

of control. This system was conceived and designed in order to test different system control
strategies able to command four-propeller-like helicopters (Quad-Rotor - Unmanned Aerial
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Vehicle). This platform was modeled and controlled. Two control techniques were included:
a linear technique PID-like control that makes use of the Taylor series linearization, and
another technique based on fuzzy control. This work leaves an open platform and, through
the software-hardware in loop approach, this platform is enabled to develop and test of

other control theories.

Keywords: system with two degrees of freedom, unmanned aerial systems, Taylor series

linearization, PID control, fuzzy control.

INTRODUCCION

La Universidad Militar Nueva Granada
dentro del marco de apoyo a la investigacion
en el programa de Ingenieria Mecatronica -
grupo GIDAM, realiza una profundizacion
en los temas que abarca la robética aérea.
El plantear el desarrollo de una plataforma
de dos grados de libertad tipo helicoptero
que simule los movimientos de cabeceo
y guinado, permite habilitar un prototipo
para pruebas de estrategias de control. El
objetivo es acercarse al disefo y control de
sistemas mas complejos, que se orienten
a realizar vuelos auténomos, tal como
se presenta en los vehiculos aéreos no
tripulados (Unmanned Aerial Vehicle) [1].

En general, el tema de los UAV viene
tomando importancia desde hace ya mas
de una década. Quanser presenta plantas
de dos grados de libertad como soporte
en la ensenanza [2]. Humusoft presenta
una plataforma similar también [3]. En [4],
los autores presentan el control de vuelo
estacionario de un helicoptero miniatura
mediante el uso de identificacion vy
técnicas multi-lazo. Un control GPC para la
estabilizacion en pitchy yaw es presentado
en [5]. Diferentes modos de vuelo con el

fin de tener controles para estabilizacion
son planteados en [6]. Técnicas de control
difuso para el control de un Quad-Rotor se
encuentran en el trabajo de maestria de
Morata Palacios [7]. Untrabajo de modelado
e identificacion de parametros puede ser
visto en [8]. Una plataforma didactica de
dos grados es presentada en [9].

Bajo el contexto anterior, se pretende
con este documento mostrar el disefo
conceptual vy la construccion de la
plataforma de dos grados de libertad,
y explicar las condiciones que debe
cumplir, las caracteristicas principales de
la misma y los componentes mecanicos
y electronicos que la constituyen. Entre
la instrumentacion y motorizacion se
encuentran los motores tipo brushless,
controlados por drivers que regulan
la velocidad por medio de una senal
PWM; hélices acopladas a estos para la
generacion del empuje y lograr movimiento
de cabeceo (pitch) v de guinada (yaw);
central inercial referencia 0S-4000 que
genera una trama de datos con los valores
de orientacion de la plataforma; una tarjeta
de adquisicion para recopilar los datos
del sensor y la generacion de sefales de
control de los actuadores; y finalmente,




una interfaz visual en un computador que
comunica serialmente a la tarjeta antes
mencionada. Se presenta el desarrollo de
los controles, en el que se hace el modelado
de la plataforma de dos grados de libertad
por medio de la técnica "Newton—Euler”.
La linealizacion por “Taylor” es usada de
manera que la teoria de control lineal se
aplique. Posteriormente se explican los
controladores desarrollados, basados en
técnicas de control clasico como el PID y
control moderno como la logica difusa. Se
utilizan técnicas de simulacion basadas en
la herramienta de MATLAB- Simulink para
obtener el comportamiento del modelo
y hacer la validacion de los controladores
para el mismo. Resultados de Ila
implementacion sobre la plataforma real
son presentados al final del documento, al
igual que las conclusiones.

1. DISENO CONCEPTUAL Y
CONSTRUCCION

La plataforma experimental tipo helicoptero
tiene dos grados de libertad, que permiten

rotar libremente alrededor del eje y -
conocido como pitch y alrededor del eje
z — conocido como yaw, y habilitan la
posibilidad de aplicar técnicas de control
como reguladores difusos, lineales y no
lineales, entre otros.

Para la elaboracion de la plataforma se tuvo
en cuenta que fuera una estructura rigida
y fuerte, capaz de soportar las fuerzas
propias del sistema, lograr reconfiguracion
mediante la ubicacion de sus rotores, tal
que permita cumplir configuraciones de
tipo Tail rotor(Movimiento alrededor del eje
Y. Cabeceo), y Tandem rotor (Movimiento
alrededor del eje Z. Alabeo). La revision del
estado del arte, evidencio la proyeccion de
una plataforma que permita facilidades de
construccion y ensamblaje. El prototipo
se disenod en el software de modelado 3D
SolidWorks y se describe en la Figura 1.

Figura 1: Diseno 3D Plataforma de dos grados de libertad, SolidWorks.
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Acontinuacionsedescribenloscomponentes
que constituyen la plataforma:

1.1. MOTORES

Loscomponentesprincipalesdelaplataforma
son los motores, los cuales se encargan de
generar las fuerzas de empuje que permiten
producir movimiento en los dos grados de
libertad. Los motores escogidos para esta
aplicacion fueron dos Turnigy X500-4000
que alcanzan una velocidad maxima de
34 000 rpm vy son cominmente utilizados
en helicopteros de aeromodelismo, lo que
permite tener una aproximacion real a los
elementos que puedan ser utilizados en el
disefio de un UAV tipo helicoptero. Estos
cuentan con una etapa de reduccion que
permite obtener una menor velocidad vy
un mayor torque inducido a las hélices,
proporcionando el acople de distintos
tamanos de ellas y la experimentacion de
efectos aerodinamicos producidos.

1.2. SENSOR

Parte importante en un sistema de control
es el sensor. Este permite la realimentacion

MOTOR PIC 18F4550

de los estados de la planta, que para este
caso son los angulos de cabeceo y guinada
(pitch y yaw, respectivamente). Para cumplir
esta tarea se utilizd un Compass 0S-4000
distribuido por la empresa Ocean Server.
Este sensor posee acelerometros en el gje x,
v, z, y genera las senales de los tres angulos
de orientacion, pitch, yaw y roll. El sensor
transmite esta informacion mediante un
protocolo de comunicacion Serial - TTLy a
una velocidad maxima de 119 000 bps.

1.3. TARJETA DE ADQUISICION DE DATOS

Para la adquisicion de datos y generacion
de las senales de control a los motores se
disend una tarjeta con un microcontrolador
18F4550, que permite la recepcion de datos
del sensor por medio de comunicacion
serial, conexion USB 2.0 para enviar y recibir
datos del vy al computador, y generacion
de sefnales de PWM para el control de los
drivers. El esquema general de |a tarjeta se
describe en la Figura 2.

USB 2.0

&) Q. ‘PWM

| N

PC

-

PLATAFORMA SENSOR 05400

RS-232

Figura 2: Diseno conceptual de tarjeta de control y adquisicion de datos.




1.4. INTERFAZ

Se implementd una interfaz de software
amigable con el usuario. El objetivo se
centra en poder brindar al usuario la
posibilidad de integrar nuevos controles o
probar los desarrollados por las técnicas
de PID o légica difusa. La Figura 12 ilustra
esta interfaz de usuario.

Cabe resaltar que, aun cuando la interfaz
de usuario no tiene como proposito poder
hacer el diseno de los controles, si permite
integrar archivos con entrada-salida
especificas. Esto es, sabiendo qué variable
se quiere comparar con la referencia

que se ingresa por usuario, se toma de
las variables adquiridas por el sistema
micro-controlador (sujetas a al protocolo
de comunicacion) y se integra al archivo
que contenga el control en ecuaciones en
diferencia — PID o Lookup table - difuso. De
igual forma, se asocia la variable de salida
de dicho archivo, a la variable que se quiere
controlar (potencia de los motores).

1.5. CONSTRUCCION

La Figura 3 presenta la plataforma

construida y la tarjeta de adquisicion vy
procesamiento de datos que se utilizo para
la implementacion de los controladores.

Figura 3:Imagenes de la plataformay tarjeta construidas.
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2. MODELO MATEMATICO

Un helicoptero es un sistema complejo de
modelar debido a los efectos dinamicos,
aerodinamicos y mecanismos que o
componen y que intervienen en su
movimiento. Para el desarrollo del modelo
de un helicoptero tipo aeromodelo, y en
especial para el modelo de dos grados de
libertad que aqui se propone, es necesario
hacer las siguientes hipotesis:

=la estructura se
estructura rigida.

= E| sistema se considera estacionario,
es decir que no posee desplazamiento
en ninguno de los ejes coordenados.

supone como

» Las hélices son consideradas como
cuerpos rigidos.

» Las fuerzas de empuje vy los torques
generados por los motores - hélices
son directamente proporcionales al
cuadrado de la velocidad angular.

Para cualquier sistema mecanico se
puede desarrollar un modelo matematico
representativo de su dinamica, aplicando
las leyes de Newton. En la Figura 4 se puede
observar el diagrama de cuerpo libre del
sistema y las fuerzas que actdan sobre él.

Figura 4: Diagrama de cuerpo libre de la configuracion Tail rotor.

Aplicando la segunda ley de Newton sobre cada eje en el que se refleja movimiento, se

ZT:]pa

tiene que:

Jo0(t) = F,(D)Ly — up0(t) — My gL, Sen(0(t)) + MygL,Sen(0(t)) + K.y F,(0)

(1)




D=1

Jy@@) = F,()Ly — 1, @(t) + KppFy(t) (2)

Donde: donde u es el coeficiente de friccion

* J,yJ, son los momentos de inercia del constante del rodamiento vy viene
cuerpo alrededor de 0 y o, los cuales especificado en la tabla de caracteristicas,
se calculan mediante las formulas de P es la carga dinamica equivalente, v del
inercia rotacional a través de un punto, diametro interno del rodamiento.
y la formula de inercia de una barra.
Como se tienen dos concentraciones
de masa en los extremos y una barra ,
la inercia total sera la suma de las tres _..
inercias individuales.

1
Jeotar = La*My + Ly* My + < ML

14 15 16
PWM Ciclo dti[ms]

» 0’y @ sonlas aceleraciones angulares  Figura 5:Empuje real de la hélice APC 10x6 en
de pitch y yaw respectivamente. funcion del PWM.,

» Fpy Fyson las fuerzas de empuje que
son proporcionales a las senales PWM
que manejan los drivers de los motores.
Para la determinacion de esta relacion,
mediante una planta experimental,
se hizo la caracterizacion de empuje
generado en funcion del ancho de pulso
aplicado. Esta relacion se describe enla  Para obtener un modelo de un helicoptero
Figura 5. de dos grados de libertad que permita la

»  Kipy Kpyson las constantes de torquede  implementacion de reguladores por técnicas
reaccion generadas por la accion de los  lineales para su control es necesario
motores. desarrollar un  modelo simplificado.

» [pV py son los coeficientes de friccion.  Partiendo de las ecuaciones (1) vy (2), se
Estas constantes son halladas por aplicalateoria de linealizacion por series de
medio de la ecuacion que proporcionael  Taylor ([10-11] presentan profundizacion
fabricante de los rodamientos SKF: en el tema).

» M;y M) son las masas concentradas
en cada uno de los extremos.

» L7y Lysonlasdistancias de los motores
con respecto al centro de rotacion

2.1. REDUCCION DE MODELOS

u = 0.5uPd Para el movimiento de pitch, se asume no
movimiento en yawy que la fuerza de empuje

Voltimen 24 - 1
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F, = 0. Esto elimina posibles acoples entre
las dinamicas de cada eje, 9=¢ =¢@= 0. La
ecuacion (1) puede ser reescrita de la siguiente
forma:

Ky = MygLi— MygL, (19

]pé(t) = Fp(t)Ll - .upe(t) - Kl Sln(g(t))

Junio de 2014

Debido a que la ecuacion (1*) presenta
un comportamiento no lineal, se acude
a la teoria de linealizacion de Taylor para
encontrar su equivalente linealizado y en
variaciones. Asi, asumiendo variaciones
sobre las variables de estado del sistema
(posiciones y velocidades angulares en pitch
y yaw) se obtiene:
o(t) = Wy

1 .
wp(t) = 7 (F(OL; — 1,0(8) — Ky sin(6(2))) = f;

donde: () = o,
0 _ 0 0 _
6 (t) =a—’;(9 ) +a—£(w - @) +a%(pp ~E)
14
siendo

66 = 6 — 6; variacion de pitch

bw =w—o 66 =6 — 6;variacion
velocidad angular del angulo pitch

de la

6F, = F, =k, 80 = 0 = 0; yariacién propulsion
del motor M1.

La expresion linealizada sobre el punto
donde operara puede ser escrita como:

J»60(t) = 6F,()Ly — p,66(t) — K166(t)

Teniendo la ecuacion linealizada, se halla
la funcion de transferencia que sera usada
para el disefo de los reguladores. Para
esto se aplica la transformada de Laplace
0(s)=L(0).

J»86(0) + 1,60 (t) — K, 86(t) = 8F, ()L,

80()[],S? + upS + Ky | = 8F,(S)Ly

Ly (3)
86(S) __ Jp
§Fp(S) s24EPg KA

Jp  Jp

Ahora, para el movimiento que rige el
comportamiento dinamico del yaw,
asumiendo hipotesis similares al anterior
caso, 0=0'=06"=0, F_p=0 vy la ecuacion (2),
se tiene:

Jy@ @) = E,(O)Ly — puy (1) (2%)
Como se observa, la ecuacion (2*) tiene un
comportamiento lineal. La excepcion es el
acople dinamico que existe con pitch, pero
por la hipotesis se asumira no movimiento
en ese eje. Aplicando la transformada de
Laplace,

]y(p(t) + #y¢(t) = Fy(t)LZ

P([]yS? + 1y S| = F,(S)L,

se obtiene
Ly
p(S) __Jy @
Fy(S) S%+uyS




ANguIvgiau)

Angulo[arad]

2.2 SIMULACION DE MODELOS

Las simulaciones de los modelos completos
se realizaron mediante la herramienta
Simulink. En la Figura 6 se describe el

PITCH

Tlempo[s]' (seconds)

comportamiento para los angulos de pitch y
yaw ante una entrada escalon unitario.

YAW

Angulo[grad]

Tivempo[s] (seconds)

Figura 6:Respuesta del modelo no lineal en simulacion.

Se observa que debido a la dinamica del
sistema vy a las restricciones mecanicas de
la plataforma, el angulo de pitch presenta
oscilaciones decrecientes. A diferencia del
angulo de pitch, el comportamiento del yaw
es una respuesta exponencial creciente o
decreciente en el tiempo va que no existe
una restriccion que estabilice el sistema.

PITCH

Tiempo[s] (seconds)

Una prueba sobre la estructura presenta
comportamientos similares, validando los
tiempos observados en la anterior grafica.

EnlaFigura7sedescribeelcomportamiento
del modelo lineal para los angulos de pitch

y yaw.

YAW

Angulofgrad]

Ti'empo[s] (seconds)

Figura 7: Respuesta del modelo lineal en simulacion.
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Las simulaciones del modelo lineal se
hicieron con una entrada escalén de 0,1,
cercana al punto de operacion O, el cual fue
establecido en la liberacion del brazo. Se
observa cémo la respuesta de los modelos
es mas rapida y sin oscilaciones. Este es un
comportamiento esperado en un sistema
linealizado. Asi, estan los modelos para el
diseno de los controles lineales.

3. DISENO DE CONTROLADORES PID

El calculo del regulador de PID implica tres
acciones de control diferentes: la accion
proporcional, la integral y la derivativa. El
valor proporcional determina la accion al
erroractual, elintegral determinalareaccion
basada en la suma de errores recientes
y el derivado determina la anticipacion a
cambios en el error. La suma de estas tres
acciones se utiliza para ajustar el proceso
de control de un sistema. Para este caso,
la planta se establece como un sistema
SISO (single input, single output), por lo cual
se hizo el diseno de un regulador PID para
cada angulo.

Para los parametros de disefio se tiene
como partida el desempeno del sistema en
lazo abierto. Generalmente recaen como
sistemas de doble integrador. Desde la
teoria, estos sistemas tienden a infinito
cuando tienen por entrada un escalon.
Para el caso, asumiendo la reaccion propia
del sistema (fuerza de empuje de motores
+ hélice e inercias vencidas), se asumen
tiempos de estabilizacion no superioresalos
5 segundos, con un maximo sobrepaso del
25%. Con estos requerimientos, se procedio
a realizar el calculo de los reguladores.

Partiendo del modelo descrito por la

ecuacion (3).
Ly
60(S) _ T
SE(S)  szqtrg il
Io Ip

se disena un regulador PID con la siguiente
funcion de transferencia:

K;
Ge(S) = Ky + KaS + <
Por la técnica de asignacion de polos, se

obtiene la funcion de transferencia en
lazo cerrado.

Ligsr+lig stk
6o (S) = Jp T
(5) =
s3phrge 15+L11<d52 Ligs+k,
]p ]p ]

obteniendo el polinomio caracteristico

Up 24 K;
K,1|S K
(1 +1p ”‘) (1p+1p

Con el polinomio deseado de la forma Bg
(S)=(S2+2TWnS+Wn2)(S+a), sujeto a
los criterios de desempeno deseados en
lazo cerrado, se igualan los términos de los
polinomios vy se determinan las ganancias
del controlador:

B(S) = )S+Kl-

§3 =53

2WnS? + aS?= <_ ﬁxd) s?

o

L
20Wn +a= ("4 11()
p <] 7 Ra

r Jp
K, L
2ana+Wn2=< + 1K)
o Iy
aWn?=""1,
/p




de donde, segln los criterios de diseno
antes planteados, se encuentran, por
la técnica de asignacion de polos, los
coeficientes del regulador: Kp = 73.86, Ki =
103.03 y Kd = 25.89.

Para el diseno del regulador para el
movimiento alrededor del eje Z' (angulo
de yaw) se tomo6 como base la funcion de
transferencia encontrada para el modelo
reducido descrito por la ecuacion (4).

L,
o) Ty
E,(s) $% + u,S

Al igual que el diseno del regulador de
pitch, se utilizd un procedimiento similar
que encontro las constantes del regulador
K,=3215, Ki=454.44, K4=110.32.

3.1. ANTI-WIND-UP

Generalmente la accion integral actla
siempre que hay error, asi la sefal en el
actuador haya llegado a su maximo, es
decir a su saturacion. Una técnica que
ayuda a mitigar la accion integral en este
caso es la denominada anti-wind-up. Esta
inhibe la accion integral cuando el error
perdura y el actuador se encuentra en
sus valores maximos (la sefal de control

i3

2 15 1 05 0 05 1 15 H

puede irse a +/- infinito y puede conducir
inestabilidades en el sistema). Pruebas en
simulacion fueron realizadas de manera
que se validara la estabilidad del sistema.
Luego se hizo la integracion al montaje real
presentando resultados apropiados.

4. DISENO DE CONTROLADORES DIFUSOS

Lalégicadifusaesunaramadelainteligencia
artificial que permite analizar informacion
del mundo real en una escala entre falso vy
verdadero. La Iogica difusa puede controlar
0 describir un sistema usando reglas de
sentido comdn (conocimiento de experto)
gue se asocian a variables fisicas ([12]
presenta una profundizacion en el tema).

Para el diseno del regulador por técnicas
de logica difusa, se utilizd un control difuso
PD. Este utiliza el error e(k) y el cambio de
error de(k)/dt para producir cambios en la
funcion de salida del controlador (puede
ser u(k) y du(k)) .

Parael errory la derivada del error (ver Figura
8) se definieron las variables negativamente
grande (NG), negativamente pequeno (NP),
aproximadamente cero (Z), positivo pequeno
(PP) y positivo grande (PG).

12

"

L
2 15 1 05 0 05

Figura 8: Conjuntos barrosaos para el errar v la derivada del errar.
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De igual forma se definieron los conjuntos
borrosos de la salida (ver Figura 9):
negativamente grande (NG), negativamente

e w ooz
1
o8-
o6}
04t

pequeno (NP), aproximadamente cero (2),
positivo pequefio (PP) y positivo grande (PG).

0
SALIDA

Figura 9: Conjuntos barrosos para la salida.

Utilizando el conocimiento que se tiene
acerca de la planta se desarrollaron las
reglas del controlador difuso. Se plantearon
25 reglas que representan la cuantificacion

del controlador vy estan directamente
relacionadas con las variables lingtisticas,
tal como se muestra en la Tabla 1

Tabla 1:Reglas de inferencia

L e®\e(® | Ng | Np | Z | Pp | Pg
Ng Ng | Np | Np | Np | Np
Np Np Z Pp Np Z

Z Np Pp Z Pp Pp
Pp Z Pp Pp Z Pp
Pg Pp | Pp | Pp | Pp | Pg

El paso seguido dentro de la l6gica difusa es
la defusificacion, la cual va a dar la salida del
controlador I6gico difuso. El método usado
para encontrar la salida del controlador
fue el algoritmo Root Sum Squared - RSS
(centroide), dado por la ecuacion (5). Este
permitid encontrar un valor asociado a los
conjuntos difusos.

_Jf)xdx
[ f(x)dx

Centroide

5. RESULTADOS Y ANALISIS

Se pretende en esta seccion, mostrar los
resultados obtenidos en las pruebas a
nivel de simulacion como etapa previa a la
implementacion. Resultados experimentales
también se presentan a continuacion.

5.1. PRUEBAS EN SIMULACION
Las simulaciones de los reguladores PID

de posicion para el angulo de pitch y yaw
se desarrollaron mediante la herramienta




de software MATLAB/Simulink. La Figura
10 ilustra los resultados obtenidos con los
reguladores PID. En ella se observa que los
reguladores responden apropiadamente,

Control de Angulo Pitch

con tiempos de estabilizacion de 3 a &4
segundos. Los sobreimpulsos, aunque
no son deseados, permiten llegar a una
referencia deseada de manera rapida.

Control 4ngulo Yaw

2 H : : : 18 T T T T T T T T T
e N =
< : : =1 s
z g :
2150 4 50 3
4 : =)
Etg_ - gﬂ =
% - 3 Referencia
25 : - angulo Yaw
< ——Angulo i I L 1 1 T
) 1 i i i i 1 i 1 T 3 4 ) 5} 7 8 9 10
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 Tiempol[s]
Tiempo [s]
Figura 10: Control PID de los angulos de Pitch v Yaw.
La Figura 11 ilustra el comportamiento De manera general, se puede decir que se
de los reguladores difusos. En ella se tienen comportamientos deseables, segin
puede observar que presentan una mayor los criterios de diseno de los controles en el
oscilacion antes de alcanzar su régimen ambito de simulacion.
permanente, es decir su estabilidad. Al igual
que el anterior desempeno, se encuentra
que se estabilizan sobre los 3 a 4 segundos.
% Control angulo Pitch Fuzy Control difuso para yaw
/f"\! ! : : : ! ! ! % . r . T : r . T .
10 : : ; :
: B e <18
= : : o) x : :
s 8- 1 «
& & 15
E e S T S A T T T s T B A T e T T T T R oy i E’
S0
¥ angulopitch || & gLf...... R e B R R R R s referencia | |
: Referencia : angulo
i ; i i i i i i i 0 i I i I i i i i I
0 1 2 3 4 5 3 7 8 9 10 0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Tiempol[s]

Tiempols]

Figura 11: Control difuso para los angulos de Pitch y Yaw.
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5.2. PRUEBAS EXPERIMENTALES

Para

realizar pruebas experimentales

de los controladores disenados sobre la
plataforma real. Se utilizaron dos técnicas:

d.

Aproximacion a  “Software - In -
the - Loop” Consiste en hacer la
programacion de los controladores
y decodificar las senales del sensor
dentro de un computador y utilizar
el hardware o microprocesador
18F4550 para la transmision de
datos entre la plantareal y el software
de control. La implementacion de los
controladores se hizo en lenguaje Ci y
la transmision de datos que se utilizd
fue USB 2.0 para el procesamiento de
datos y RS-232 para la recepcion de
las senales del sensor.

Aproximacion a “Hardware-In-
the-Loop” Se basa en programar
los  controladores dentro  del
hardware, que para este caso es
el microcontrolador 18F4550. En
éste se realizan todos los calculos
con la senal de referencia que le
llega del computador y la senal de
realimentacionquellegadirectamente
al PIC. El lenguaje utilizado es C y es
implementado mediante el software
PIC C. Para este caso el computador
solo se encarga de la visualizacion
de variables v la reproduccion de los
movimientos de la plataforma en
tiempo real. La Figura 12 ilustra esto.

""" Interfaz Grafica 3
""""""""""""""" Sensor - Compass 75
_— 0S 4000 5
Sy &
- -
Q
e o
e _’fmterrupciénf
A . Serial |
- e | BN
! Interrupcién | Yaw X
....................................... , i Timer1 bl e e e
Referencia Yaw ! | Referencia Pitch b s { PWM Motor "
"""""""""""""""""""" ; Pitch )
Unterrupcion: | T
______________________________ i Timer0 |
Dos Datosde 8Bits, : o | ]t

CONTROLADOR

Cadigo en lenguaje C, donde
se programan los controladores,
y se obtienen las variables del
ASCI!I del sensor en valores
numericos.

Figura 12:Diagrama de "Hardware in the loop”




angulo [grad]

En las primeras pruebas que se realizaron
con el control PID en la estructura real, se
observd que habia variaciones bruscas
y la respuesta tardaba en estabilizarse.
Por consiguiente se procedio a hacer una
sintonizacion fina, que logrd ajustar a

respuestas similares a las obtenidas en
simulacion. Como se observa en la Figura
13, el sistema presenta pequenos sobre-
picos lo cual hace la respuesta de la planta
mas lenta, pero siempre en busca de su
senal de referencia.

Control de Yaw

0 Control de Pitch
20 %.j“-,:;‘ e ..“;.v-.."“ w %:.‘.*..‘- %' Guahdine g
T S & oS S S S g
sob ‘ i _‘A _________________ : ¢+ angulo | | =
0 5 10 15 20 25
Tiempa[s]
Seiial de control
250 T T
200 f-nmneneeeeey . N .
150 - t - §
i e oo sldeconml
0 ; i ; ;
5 10 15 20 25
Tiempo[s] Tiempo[s]
Figura 13: Control PID para los angulos de pitch y yaw
La Figura 14 muestra los resultados del angulo de yaw, la respuesta tiene un
control difuso para el angulo pitch. Se comportamiento mas sub-amortiguado, y
observa quelasalidadel sistemaconverge mantiene tiempos casi similares a los del
a la referencia, logrando establecerse pitchen cuanto a la estabilizacion.
alrededor de 8 segundos. Para el
Control de Pitch Control de Yaw
0 T T T T 150 T T 1 T
T S o 3
N
S A R M B e SO
) é 1‘0 1‘5 zlo zls Ell 80 - - ‘ -
Tiempols] 0 5 10 ] 15 20 25
Tiempo[s]
Seiial de control Seiial de control Yaw
150 T T T T T ! T !
140 ]
§ 130
2 120
110 : d
- i i i i i
0 5 10 15 20 25 30 .
Tiempo[s] Tiempol[s]

Figura 14: Control difuso para los angulos de pitch y yaw,
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6. CONCLUSIONES

Basados en el principio de concebir una
estructura con dos grados de libertad, que
se asemejara a un sistema aéreo de rotores
fijos tal como los Quad-Rotor, se disend vy
construyd una plataforma que permitiera
hacer aproximacion al modelado de ella vy
su control. Asi, se realizd el modelado de la
estructura concebida, tipo helicoptero de
dos grados de libertad, con base en la teoria
de Newton-Euler.

La teoria de linealizacion por Taylor
permitio, a partir del modelo matematico
encontrado, realizarlareducciondelmodelo
complejo (no lineal), bajo la hipotesis de
condiciones de vuelo desacopladas. Se
encontraron los modelos suficientemente
representativos de la dinamica para el
pitch y yaw, base para el planteamiento de
controles por técnicas lineales.

Dos técnicas de control fueron trabajadas.
Una basada en controles PID y otra en
controles difusos. Ambas presentaron
resultados apropiados a nivel de simulacion y
pruebas sobre la estructura real. Las graficas
producto de las simulaciones y las adquiridas
a partir del sistema real soportan tiempos
similares. Incluso, se infiere la validez que
tiene el modelo tedrico del sistema, pues
permite llegar a resultados que se ajustan a
la respuesta real del protatipo.

Se realizo la instrumentacion del sistema
fisico, lo que permitio la integracion de los
controles. Para esto, se hizo la incursion
en la teoria de “Software In the Loop”
y “Hardware In the Loop” Se probaron

los controles disefados, v se mistrd la
necesidad de realizar una sintonizacion fina
en cada uno de los casos de las técnicas de
control abordadas.

Un valor agregado al presente trabajo se
puede reflejar en el costo de fabricacion
y puesta en funcionamiento del sistema.
Si se compara con los prototipos que se
consiguen en el mercado, este prototipo
abarata costos vy facilita el acceso a ellos, lo
que lo convierte en un elemento de apoyo a
la academia. Su fabricacion es relativamente
simple v la instrumentacion se soporta en
acelerometros, que mejoran la precision pero
con consumo de procesamiento adicional
para la determinacion de angulos, tema que
no se aborda en la presente investigacion.
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