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Capitulo 1

Introducciéon

1.1 Introduccion

El helicoptero convencional es un sistema complejo que resulta de la suma de una cantidad
enorme de tecnologias trabajando en conjunto. Se trata de una aeronave cuyo despegue, propul-
si6n y navegacion se encuentran en funcion de un rotor vertical y uno horizontal. En este par

de rotores radica la mayor parte de las interconexiones entre las dinamicas del helicoptero.

Al igual que el resto de las aeronaves de dos rotores, el helicoptero convencional posee una
gran interdependencia entre sus grados de libertad. Cabe destacar el efecto giroscopico sobre
las dindmicas del movimiento horizontal, ya que dificulta al piloto realizar maniobras precisas
debido a que se necesita compensar el acomplamiento existente, lo cual representaria una carga
de trabajo adicional al piloto en caso de que se llevase a cabo de forma manual. Existen diversas
configuraciones de helicopteros de acuerdo al nimero de hélices (Fig. 1.1), cuyo disefio considera

la disminucion en la medida de lo posible de los efectos giroscopicos y dindmicas acopladas.



Figura 1.1: Diversas configuraciones de helicopteros de acuerdo al nimero de hélices.

Por otro lado, debido a su menor costo y riesgo humano, las aeronaves a escala presentan

ventajas sobre sus equivalentes a tamano real en operaciones tales como:

Seguridad (Vigilancia aérea, trafico urbano).

Protecciéon ambiental (Monitoreo de la contaminacién, zonas boscosas).

Intervencién en ambientes hostiles (Sitios radiactivos, zonas minadas).

Mantenimiento de infraestructura (Lineas de alta tension, tuberias).

Produccién filmica (Fotografia aérea).

Monitoreo de riesgo ambiental (Actividad volcanica).

Ademaés de los helicopteros a escala, también existe la posibilidad de miniauturizar aviones,
dirigibles, autogiros e incluso aves que imitan en su vuelo a los seres vivos. Comparado con
los demés modelos de aeronaves, el helicoptero resalta por reunir caracteristicas de maniobra-

bilidad, mayor ntumero de grados de libertad, capacidad de vuelo estacionario, vuelo a baja



velocidad, despegue vertical, mayor posibilidad de miniaturizacién y ademés la capacidad de
desenvolverse en espacios reducidos (Tabla 1.1). Por lo cual resulta interesante el estudio del

control de los helicopteros a escala.

Factor Avién  Helicoptero  Ave  Autogiro  Dirigible
Consumo de potencia 2 1 1 2 3
Costo de control 2 1 1 2 3
Carga util 3 2 2 2 1
Maniobrabilidad 2 3 3 2 1
Grados de libertad 1 3 3 2 1
Vuelo estacionario 1 3 2 1 3
Vuelo a baja velocidad 1 3 2 3
Vulnerabilidad 2 2 3 2 2
Despegue/Aterrizaje vertical 1 3 2 1 3
Resistencia 2 1 2 1 3
Miniaturizacién 2 3 3 2 1
Apto en espacios reducidos 1 3 2 1 2
Total 20 28 26 20 26

Tabla 1.1: Comparativo de las caracteristicas de las aeronaves (1=Malo, 2=Regular, 3=Bueno).

En la siguiente seccion se presenta la motivacion para desarrollar el presente trabajo de tesis

y las contribuciones de la misma.

1.2 Motivacion y contribucién de esta Tesis

1.2.1 Motivacion

Un helicoptero en vuelo se enfrenta a diversas condiciones que dificultan su navegacion, entre las
cuales podemos encontrar tanto dinamicas propias inherentes en su diseno, asi como condiciones

externas no previsibles.



Dadas sus caracteristicas, el control de hélicopteros resulta ser un problema significativo
debido a su comportamiento dinamico altamente no lineal y a que sus mediciones involucran
un entorno ruidoso; ademéas de complicadas dindmicas entre las que se incluyen: flujo de aire,
dindmicas de estados acoplados y las dinamicas propias de la interaccion de las hélices con el

viento. En el presente trabajo se pretende superar los siguientes factores:

Incluso a velocidades moderadas, el impacto de los efectos aerodinamicos resultantes de

la variacion en la velocidad del aire comienza a ser significante.

e El empuje total se ve afectado por la velocidad del vehiculo y el angulo de ataque con

respecto a una corriente de aire.

e Cuando se traslapan las corrientes de aire provenientes de rotores girando en direcciones

contrarias, se genera un par capaz de alejar el vehiculo de su horizontal.

e Finalmente se tiene la interferencia causada por los diferentes componentes del cuerpo
del vehiculo cerca de la estela del rotor, la cual causa comportamiento inestable y pobre

desempeno.

1.2.2 Contribuciéon

Se proveen esquemas de control que permiten superar dificultades en modelado, incertidumbre
paramétrica y perturbaciones externas en helicopteros a escala. Mediante el uso de observadores
de estado, se estiman las dinamicas desconocidas para su posterior compensaciéon, mientras
que el control de seguimiento se realiza mediante estrategias de control robusto basado en
modos deslizantes. Su validaciéon se lleva a cabo mediante simulaciones numeéricas y pruebas

experimentales.



1.3 Objetivo de la Tesis

El objetivo de la presente tesis es desarrollar esquemas de control para helicopteros a escala,
que permitan superar las dificultades de modelado, incertidumbres parametricas, y ademas

rechazar perturbaciones externas.

1.4 Organizaciéon de la Tesis

El presente trabajo esta organizado de la manera siguiente:

e En el Capitulo 2 se presenta el modelo matematico de un Helicoptero de 2 Grados de
Libertad. Se ilustran diversos aspectos que se consideran para el diseno de las estrategias
de observacién y control. Ademas, se presenta el modelado matematico de un Cuadrirotor,

caracteristicas fisicas y consideraciones para el diseno de las estrategias de control.

e El Capitulo 3 ilustra la metodologia del Algoritmo de control Super Twisting. Posterior-
mente se aborda el enfoque Super Twisting Adaptivo y se exponen sus ventajas. A través

de un ejemplo practico se demuestra su factibilidad y desempeno.

e En el Capitulo 4 se abordan estrategias para el diseno de Observadores No Lineales. Se
presentan Observadores de Estado Extendido y Observadores por Modos Deslizantes de

Alto Orden.

e El Capitulo 5 se ilustran los esquemas de control propuesto, incluyendo el anéalisis en lazo

cerrado del conjunto controlador-observador.

e En el Capitulo 6, mediante validacion experimental y simulaciones numéricas, queda

demostrada la factibilidad del esquema de control propuesto.



e Finalmente, en el Capitulo 7 se muestran diversas conclusiones del presente trabajo.

1.5 Planteamiento del problema

El modelado de los vehiculos aéreos no tripulados implica un esfuerzo analitico considerable.
La existencia de dinamicas externas no previsibles como rafagas de viento, dinamicas propias
de las hélices y parametros que varian con el tiempo, generan una mayor complejidad en el
modelo dindmico de la aeronave. Ademas, el desarrollo de una etapa previa de identificacién
del sistema no asegura la validez del modelo para los distintos regimenes de vuelo. Por lo
tanto resulta necesario contar con estrategias alternativas de control que permitan relajar las
restricciones en el modelado y que a su vez presenten ventajas con respecto a los métodos de

control clésico.

Debido a su capacidad para estimar dinamicas no conocidas, los Observadores de Estado
Extendido [18, 46, 20| representan un alternativa practica para superar las dificultades en el
modelado. Mediante este enfoque, incertidumbres paramétricas y dinamicas no modeladas del
sistema son consideradas como una variable de estado adicional, incluyendo ademas a las per-
turbaciones externas dentro de la misma variable. Cabe destacar que las estimaciones se llevan
a cabo en tiempo real usando unicamente las entradas y salidas del sistema. Posteriormente,
la perturbaciéon puede compensarse mediante su estimado, controlando asi cada subsistema de

manera independiente.

Entre los distintos tipos de aeronaves a escala, el helicoptero de 2-GDL (Grados de Libertad)
presenta un reto significativo para su control. A diferencia de los helicopteros convencionales
que poseen un mecanismo de plato ciclico, el angulo de ataque fijo de sus hélices reduce de
manera importante la complejidad desde el punto de vista mecanico, sin embargo genera un

acomplamiento considerable entre sus grados de libertad. Al poseer angulo de ataque fijo en sus



hélices, el control del helicoptero de 2-GDL se lleva a cabo mediante la variaciéon de la velocidad
de sus rotores, lo cual produce dinamicas acopladas y efectos giroscopicos mas notorios que en
el resto de las aeronaves. En el caso de los helicopteros convencionales, dichos acomplamientos
se compensan mediante el rotor de cola, mientras que el plato ciclico simplifica en gran medida
el control de la aeronave. En el caso de los cuadrirotores, helicopteros coaxiales y tandem, los
rotores que giran en sentidos encontrados compensan los efectos giroscopicos. Por lo tanto,
debido a su estructura intrinseca y ademaés a la aparicion de perturbaciones externas, el control
del helicoptero de 2-GDL representa una tarea interesante sobre la cual se pueden evaluar

esquemas de control para evaluar su desempeno.

El control de helicopertos de 2-GDL ha sido estudiado mediante diferentes enfoques que van
desde control lineal robusto hasta control no lineal [36]. En [32], técnicas de linealizacion por
retroalimentacion han sido empleadas para controlar el &ngulo de elevacion, mientras el angulo
horizontal se mantiene constante para disminuir deliberadamente las dinamicas interconectadas.
Un control no lineal de seguimiento desarrollado por [13] se basa en control predictivo gener-
alizado, posee un amplio rango de operacion, sin embargo no presenta garantia de estabilidad.
Por otro lado, técnicas de control por modos deslizantes de segundo orden se implementaron
en [1] con el fin de controlar los dngulos de cabeceo y guinada, sin embargo, las referencias de
seguimiento se mantuvieron constantes, reduciendo considerablemente el efecto de las dinami-
cas interconectadas. El enfoque basado en Super Twisting Adaptivo representa una alternativa
interesante ante sistemas con incertidumbre, ya que no es necesario conocer sus cotas [41]. La
informacion necesaria para implementar el controlador, al igual que las perturbaciones exter-
nas, se pueden estimar a través de observadores de estado, simplificando ademés la tarea de

modelado.



Capitulo 2

Modelos dinamicos

2.1 Helicéptero de 2-GDL

La plataforma de dos rotores (Fig. 2.1) permite recrear el comportamiento de un helicoptero
de 2-GDL. Consiste en un eje balanceado sobre una base fija de tal forma que puede rotar
libremente en los planos vertical y horizontal. En los extremos del eje estan colocados ro-
tores (Rotor principal y rotor de cola) accionados mediante motores de corriente directa (CD).
Ademés, unido al eje en el punto de pivote existe una varilla que sirve de contrapeso.

~ Rotor de cola

¥ / * Articulacién
LW, . \q

Eje balanceado

Rotor principal

Contrapeso

Figura 2.1: Sistema aerodinamico de dos rotores.

Contrario a los hélicopteros de tamano convencional que emplean un plato ciclico (Fig. 2.2),
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desde un punto de vista mecéanico, en los modelos a escala menor es mas facil contar con una
hélice con angulo de ataque fijo y ajustar la fuerza aerodinamica mediante la manipulacion de

la velocidad.

Inclinacién
y Rotacién

N .- 3
Inclinacién

Figura 2.2: Plato ciclico de helicopteros convencionales.

La plataforma experimental de doble rotor (Fig. 2.1) cuenta con rotores cuyas hélices tienen
un angulo de ataque fijo, de tal forma que el control del hélicoptero se lleva a cabo mediante
la variacion en la velocidad de los rotores. Debido a la restriccion en el angulo de ataque, los
voltajes que regulan la velocidad de los rotores son las tinicas entradas de control, teniendo como
resultado importantes dindmicas no lineales de acoplamiento. Adicionalmente, la plataforma
de dos rotores (Fig. 2.1) tiende a ser un sistema de fase no minima exhibiendo dindmica cero
inestable [22, 9].

Ademas de ilustrar las dinamicas esenciales de un helicoptero convencional, el angulo de ataque
fijo de la plataforma anade un torque extra causado por la reaccion de la fuerza necesaria para
cambiar la velocidad de la hélice [35], inclusive incrementa notablemente los efectos giroscopicos.
Cabe destacar que la perturbacion causada por los efectos giroscopicos genera una dependencia
del sistema con respecto a la frecuencia de rotacién, por lo cual es comin que en la medida
de lo posible se evite su influencia; por ejemplo, en el diseno de los cuadrirotores se reduce en
gran medida su influencia con el fin de simplificar el control [47], ya que el sentido de rotacion

de los rotores disminuye significativamente los efectos giroscopicos.
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2.1.1 Descripcion del sistema aerodindmico de dos rotores

El estado del sistema se describe mediante 4 variables de estado: dngulos de guinada y cabeceo
(1, 6, respectivamente) medidos a través de sensores de posicion acoplados en el pivote, y sus
correspondientes velocidades angulares (@/}, 0) Dos variables de estado adicional estan dadas
por la velocidad angular de los rotores (wy y w,, para el rotor de cola y el rotor principal,

respectivamente), medidos mediante tacometros acoplados a los motores de CD.

Dinémica
rotor-hélice
de cola

— —* H, (U0

—V‘ H (u_,t)
v v
v Dinamica
rotor-hélice
principal

Figura 2.3: Diagrama a bloques del modelo dindmico del sistema aerodinamico de dos rotores.

Un modelo dindmico para un helicoptero de 2-GDL puede representarse mediante las si-

guientes ecuaciones

5 0 = F(lmkpow, + knoun — Rob — kpo0),
1 - .
o = (= 1), (2.1.1)
. b = {cols [kpnwn + konun] — kpnt) — Osg [kontn + Liken]},
2 .
Wh = Ii(uh_th)

donde el subindice v hace referencia al rotor principal, mientras que el subindice h concierne al
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rotor de cola. s.y = sin(-), c.y = cos(:). up, u,, denotan los voltajes de alimentacion de los ro-
tores. I,, I, representan los momentos de inercia de los rotores. kg, ko, krn, kr, representan
los coeficientes de velocidad y empuje de los rotores, se determinan mediante linealizacion a par-
tir de las caracteristicas estaticas de los rotores. kg, ks, denotan los coeficientes de friccion en
los ejes vertical y horizontal. kj,, k,; se refieren a los coeficientes de los momentos cruzados de
los rotores. I,,, [; corresponden a la longitud desde punto de pivote al rotor principal y al rotor
de cola respectivamente. La ganancia R, relaciona el coeficiente del par de reacciéon correspon-
diente a las fuerzas gravitatorias, se describe mediante la ecuacion R, = kisin(f) — kocos(6),
para constantes ki, ko. El momento inercial alrededor del eje vertical, Jj,, se denota mediante
la siguiente ecuacion J, = kzcos?(0) + k4, donde las constantes ks, ks estan determinadas por
la masa y medidas geométricas de la plataforma fisica. Tomando en cuenta las dinamicas del
sistema completo, el sistema es particionado en dos subsistemas como se describe a contin-
uacion: El primer subsistema, representado por ¥ (6, 9, wy), consiste en la hélice principal que
controla la rotacion alrededor del eje horizontal. El segundo subsistema, (1), ¢, wy), consiste
de la hélice menor que controla la rotacion sobre el eje vertical. Para més detalles acerca de los

parametros se puede consultar [3].

El modelo en espacio de estado del sistema (2.1.1), se puede escribir de la forma siguiente

(

T = @,
Y110 @2 = F(nkpets + knun — Ry — kpwa),
S ol =) (2.1.2)
L4 = Ts,
gy @5 = th{czllt (kpnte + kopty] — kppts — 1S4, [kuntw + Likpnl},
| T6 = 1 (un — 325),

donde (z1,x4), representan los dngulos cabeceo y guinada, respectivamente. (xo,5), denotan

las velocidades angulares. El indice v se refiere al rotor principal, mientras el subindice h
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concierne al rotor de cola. x3 y x4, representan la velocidad angular de los rotores. wuy y u,,

denotan los voltajes de entrada.

2.1.2 Simplificacién del modelo dindmico

Hipotesis A1l. Los momentos de inercia de los rotores (p1, p2), son despreciables con respecto

a los momentos de inercia del helicoptero (J,, Jp,) [31]. i.e. (p1, p2) << (Jy, Jp).

De acuerdo a (A1), las dindmicas de los subsistemas (X1, ¥2) pueden representarse en dos

escalas de tiempo [24], como se describe a continuacion

e Dindmica rdapida: Representa la dinamica del actuador, i.e. motores-hélices.

e Dinamica lenta: Corresponde a las dindmicas cabeceo y guinada del helicoptero.

Con base en lo anterior, el modelo matematico del helicoptero de dos rotores puede ser

representado mediante el siguiente sistema interconectado en forma singularmente perturbada

Xi1 = Xi2; (2.1.3a)
Xiz = £i(X1, x2) + hilx1)G + & (x1)wi, (2.1.3b)
i = G + w, i=1,2, (2.1.3¢)

donde x; = (xi1, Xi2)? representa el vector de estado del subsistema lento (2.1.3a-2.1.3b) tal que
x1=(0,0)T, xo = (1,4)T, mientras que las dinamicas de la velocidad de los rotores (; = w, y
(2 = wy, corresponden al subsistema répido (2.1.3¢). Las entradas del sistema denotadas por u,

y ug, corresponden a los voltajes suministrados a los rotores principal y de cola respectivamente.

£1(-) = =3 [Roxu+kpoxaal, fa(-) = —JLh[kth22+lthh3in(X11)X11], hi (1) = (bnkro)/Jo; ha(-) =
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%h[ltk?FhCOS(Xn)]a g1() = kno/Ju, 8(-) = k}’: [cos(x11) — sin(xu)xu), b = —1/kuy, by =

_l/th-

Considerando la magnitud del momento de inercia de los rotores, cuyos valores (Fig. 2.4)
satisfacen experimentalmente u; << 1, ¢ = 1,2; se pueden aplicar diferentes métodos para

reducir el orden del modelo; por ejemplo, los basados en perturbaciones singulares.

(a) Rotor principal. (b) Rotor secundario.

4000 T 10000

3000 4 8000

6000 , , , ,
2000

4000 4
10001~ 4

2000 .

Speed (rpm)
S
T
i
Speed (rpm)

-1000~ .
-2000~ .

—2000-
-4000(~ +

3000}~ = 4 —s000- k k k §

~4000 i i i i i i i i i ~8000 i i i | | | | | |
- 0 0.4 0.6 0.8 1 - 0 0.4 0.6 0.8 1
Input (V) Input (V)

Figura 2.4: Relacion voltaje de entrada/velocidad de los rotores de la plataforma experimental.

Hipotesis A2. El empuje generado se puede considerar como suave, teniendo como dinami-

cas dominantes los efectos aerodinamicos en vez de las fuerzas inerciales.

El método cuasi-estado-estacionario [40] representa un enfoque sencillo para reducir el orden
del sistema. Mediante esta técnica, las velocidades de los rotores pueden considerarse como
aproximadamente constantes, dando como resultado que solamente se consideren las dinamicas
lentas (0, 1) del sistema completo (2.1.3). De esta forma, seleccionando p; = 0 en el subsistema

dinamico réapido, se tiene que 0 = h;(; + u;, para i = 1,2. Resolviendo la ecuacion anterior para
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i, y sustituyendo en (2.1.3b), se obtiene el Sistema Lento

Xi = X2,
' ’ (2.1.4)

Xz = TLilx1,x2) + Gi(xy)ui + wi(x1,ur,ug), i=1,2,

donde Gy(x1) = %,GQ(M) = likpnkmn, wi(x1,u1,uz) = k}fuz

wa(x1, wr, uz) = &2 {cos(xu) — sin(xa)xa } wi + likpnkan(cos(xa)/Jn)us.

Debido a variaciones en los parametros e incertidumbres, resulta evidente que el modelo
(2.1.4) es una aproximacion del comportamiento del sistema completo. Aunque pueden encon-

trarse modelos méas exactos en la literatura |39], su derivacion requiere un esfuerzo considerable.

A partir de la hipotesis A1, los subsistemas (2.1.4), en la representacion de espacio de

estados pueden escribirse como

E { Xi = Filxi) + G, =12 (2.1.5)

donde Fi(x;) = (xi2, Fi(x:))T v Gi = (0,G;)T, para i = 1,2. Ademas, u; representa el voltaje
de entrada al rotor; F;(x;) = £:(x:) + w;i(x:), engloba dinamicas no conocidas, incertidumbres
paramétricas y perturbaciones externas para cada subsistema, mientras que G; se considera un

vector constante.

Hipotesis A3. Los angulos 6,1 y las velocidades de los rotores w,,wy son las salidas
medibles. Las velocidades angulares 9,@&, se consideran como no medibles, en tanto que los

términos F;, para ¢ = 1, 2; son desconocidos.

Ahora bien, con el fin de implementar el control propuesto, los términos Fj,i = 1,2; seran

estimados mediante observadores de estado extendido.
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Una vez establecidas las condiciones de operacion del sistema, podemos establecer los obje-

tivos de control y observacion.

Objetivo de Control. Disenar un controlador capaz de realizar el seguimiento de una re-
ferencia angular deseada (04,14), a pesar de las incertidumbres en el modelado y las dindmicas

de acomplamiento.

Objetivo de Observacion. Considerando que las tnicas mediciones disponibles son las
posiciones angulares, el objetivo de observacion es reconstruir la velocidad angular y los términos

de incertidumbre incluyendo las perturbaciones externas.

2.2 Cuadrirotor

Como su nombre lo indica, el cuadrirotor (Fig.2.5) posee 4 rotores y carece del mecanismo de
plato ciclico presente el helicopteros convencionales. Ademés, la hélice de los rotores carece de
mecanismos de inclinacién, por lo cual el control de la aeronave se realiza mediante la variacion

de la velocidad de los rotores.

Figura 2.5: Ejemplo de cuadrirotor a escala.
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Las principales caracteristicas que distinguen al cuadrirotor de las otros tipos de helicopteros

son las siguientes:

v/ Existe una simplificacion en los acoplamientos mecanicos de los rotores; al no contar con
el mecanismo de plato ciclico, el control de la aeronave recae en el control de la velocidad

de cada uno de los rotores.

v/ El conjunto de los cuatro rotores es menor en didmetro con respecto al rotor principal de

un helicoptero convencional, lo cual representa menor exposicion en caso de accidente.
\/ Posee una mayor capacidad de carga.

v/ Con respecto a un helicoptero convencional, los rotores almacenan menor energia cinética

durante el vuelo, disminuyendo el riesgo ante colisiones.

v/ Popular como plataforma de pruebas, ya que es més sencilla su reparacion en caso de ser

necesario.

Por otro lado, los cuadrirotores presentan los siguientes inconvenientes:

© Mayor consumo de energia que un helicoptero convencional de talla similar.
© El peso se incrementa.

© Aunque se empleen motores similares, no se garantiza que tengan la misma respuesta.

2.2.1 Modelado del cuadrirotor

El conjunto de actuadores presentes sobre el cuadrirotor ejercen una fuerza en la direccion

senalada en la Figura 2.6. Ademas, dado que los motores delantero y trasero giran en sentido
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contrario a los motores laterales, los efectos giroscépicos y los pares aerodinamicos generados
por los mismos rotores tienden a cancelarse en vuelo estatico. El empuje total del cuadrirotor

es el resultante de la suma de los empujes individuales de cada rotor.

lzquierda Frente
(O €2,
. Derecha
Posterior
Q, 0,

Figura 2.6: Sentido de rotacion de los rotores del cuadrirotor.

El angulo de cabeceo () del cuadrirotor es controlado a través de la diferencia de velocidades
entre el rotor delantero y el rotor trasero (Fig. 2.7). El movimiento de alabeo (¢) se obtiene
de manera similar al cabeceo, en este caso, mediante el incremento/reduccion de la velocidad
de los rotores laterales. El movimiento de guinada (1) es el resultante de la diferencia de
velocidad entre el conjunto de rotores delantero/trasero y el conjunto de los rotores laterales.

En el caso ideal, los desplazamientos angulares deben llevarse a cabo manteniendo el empuje
z
wt

Figura 2.7: Angulos del cuadrirotor: Cabeceo (izquierda), alabeo (centro) y guifiada (derecha).

total constante.
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Ahora bien, considérese un marco inercial O, definido por los ejes (rp,yp,2r); v el eje
de coordenadas Op, que se encuentra fijo al centro de masa del cuadrirotor. El sistema de
coordenadas O, Op se puede apreciar en la figura 2.8. En posicion vertical coinciden los ejes
zp 'y zg. Los rotores 1y 2 coinciden con la parte positiva y negativa del eje x5 respectivamente.

Mientras que los rotores 3 y 4 coinciden con la parte positiva y negativa del eje yp

Figura 2.8: Sistema de coordenadas inerciales del cuadrirotor.

Considerando la parametrizacion de los angulos de Euler, la matriz de rotaciéon que permite

pasar del sistema de coordenadas B al FE, esti definida como

coscosf cospsinfsing —siny cos¢p  cos sinfsin ¢ + sin 1) sin ¢
R(¢,0,%) = |sintycosf sint)sinfsind + costhcosd sinsinb cos ¢ — cos ¢ cos Y

—sin6 cos 6sin ¢ cos 6 cos ¢

Fuerzas y Momentos Aerodinamicos

Las fuerzas aerodinamicas y momentos se pueden derivar mediante la combinacién del momento
y la teoria de elementos de las hélices [26]. En las ecuaciones siguientes, o denota la relacion
de la longitud de la cuerda de la hélice, a se refiere a la pendiente de elevacion, u la razon de

avance, A el flujo de aire, v la velocidad inducida, p la densidad del aire, R,..4 el radio del rotor,
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[ la distancia del eje de la hélice al centro de gravedad, 6y la incidencia del angulo de cabeceo,
0, €l giro del angulo de cabeceo, Cy el coeficiente de arrastre proporcional al 70% del radio.
La fuerza de empuje T de las hélices, es la resultante de las fuerzas verticales que actian sobre

todos los elementos de las hélices.

T = CrpAQR, )
7P A Hrad) (2.2.1)

= (40— 1+ p?)ee — I

oa
La fuerza central H es la resultante de las fuerzas horizontales que actian sobre todos los

elementos de la hélice.

H = CupAQR, )
1P A2 Rraa) (2.2.2)

e = LuCy+ Iapu(fo — )

El momento de arraste () es causado por las fuerzas aerodindmicas que actian sobre los ele-

mentos de las hélices. Determina la potencia requerida para girar el rotor.

Q = OQpA(QRrad)QRrad

S = (HO+)Ca+ MEb — 1 — 1)

aa

(2.2.3)

El momento de alabeo R,, es la integral del empuje de la hélice para cada seccién a un radio

determinado (difiere del momento de alabeo general)

Rm = ORm pA(QR’/‘ad) 2 Rrad

Cre —11(g00 + §010 — 3N

oa

(2.2.4)

El efecto de tierra esta relacionado con la reduccion del flujo de aire inducido. La caracterizacion
de dicho efecto permite mejorar el despegue autéonomo y el aterrizaje del cuadrirotor. El efecto
de tierra (IGE) puede expresarse mediante la siguiente ecuacion

TIGE = C%GEPA(QRmd)z

C%GE . C,ZQGE + Sv;
ga - ga 4QRrad

(2.2.5)
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Momentos Generalizados y Fuerzas

Los movimientos del cuadrirotor son causados por diversas fuerzas y momentos provenientes

de distintas fuentes. Para el presente modelo se consideraran los siguientes:

Cabeceo
Efecto giroscopico del cuerpo. ¢¢(IZZ — L)
Momento central debido al vuelo hacia adelante. h(Z?zl H,)
Efecto giroscopico de la hélice. J, 0,

Momento de alabeo debido al desplazamiento lateral. (—1)*! Z?Zl Rpyi

Efecto causado por los actuadores del cabeceo. (T, —Ts)
Alabeo
Efecto giroscopico del cuerpo. éﬁ(lyy —1,.)

Momento de alabeo debido al vuelo hacia adelante. (—1)*'S7 | Ry

Efecto giroscopico de la hélice. J, 09,
Momento central debido al desplazamiento lateral. h(Z?:l Hy,)

Efecto causado por los actuadores del cabeceo. Ty —Ty)

Guinada

Efecto giroscopico del cuerpo. 0L — I,)
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Momento central desbalanceado en vuelo hacia adelante. [(Hyo — Hyy4)

Contrapar inercial. J.Q,
Momento central desbalanceado en vuelo lateral. (—Hy, + Hy)
Contrapar desbalanceado. (—l)i(zzlzl Q)

Dinamica de los rotores

Con el fin de tener un modelado més realista del cuadrirotor, se puede anadir la dindmica de

los motores, dado que % no es en realidad una constante (€2;, U; son la velocidad y el voltaje

de alimentacion del i-ésimo motor, respectivamente). De esta forma, podemos considerar que
la dindmica del motor es de primer orden tal como se describe en la siguiente funciéon de

transferencia
Wi K

U  1+s7’

Dado que al disenar la ley de control, no se tomaré en cuenta el retardo que implica la dindmica

de los motores, la robustez de la ley de control es un factor importante.

2.2.2 Modelo dindmico de simulacion del cuadrirotor

Reagrupando términos, y de acuerdo a las dinamicas definidas en la secciones anteriores, se

obtiene el siguiente modelo dindmico del sistema [11]:
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Led = O0(I,, — L)+ J0Q +1(=To + Ty) — h(Xey Hys) + (= 1) S0 Ry
Lyl = QP(Lz = L) + Jo02 + UTy = Ty) + h(X iy Hyi) + (=1)F1 300 Ry
L) = 00(Iw — Iy) + Jo% + (1) 20, Qs + 1(Hag — Hyg) + 1(—Hyy + Hys)
mi = mg—(cpcs) iy T,
mi = (sySe + cpsecs) ooy Ti — Soiy Hui — 2CL Acpit ||

. 4 RN
my = (—cysy+ 5450Cy) Z?:l T — Zi:l Hy — %CyAch 9]

(2.2.6)

donde sy = sin(-), ¢y = cos(-).

El modelo 2.2.6 es valido para cualquier régimen de vuelo, pero es demasiado complicado
para disenar una ley de control. Sin embargo, sobre éste modelo se debe validar el desempeno

del esquema de control.

2.2.3 Modelo dinamico de control del cuadrirotor

Para el diseno de la ley de control, se recomienda basarse en un modelo simplificado del sistema
para reducir la complejidad del controlador. Con base en lo anterior, el modelo sobre el cual se va
a disenar la ley de control es el que se obtiene al considerar los coeficientes de empuje y arrastre
como constantes, ademés, los términos concernientes al momento central y los momentos de

alabeo se consideran despreciables. El sistema dindmico resultante de dichas simplificaciones,
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puede escribirse en la forma de espacio de estado como

j:l i)
.j?g T4Tga1 + .’134CLQQT + bl Ug
$'3 Ty
i ToZeas + T2a48), + boUs
I'5 T

. Zt(; TyTo0s + b3U4

X = = : (2.2.7)

11.3’7 T
Tg g — CpCo U1
Tg T10
. 1 U
10 Ug U1
T L12
jl'lg ume1

. . . T
donde X = ¢7¢79797¢7¢a2727$7:t7yay7 >U = [UlaUQa U?n U4]T7U':c = <C¢3901/1 + S(Z)Sd))auy =

(C¢3951/) - 5¢C1/J)aa1 - (Iyy - Izz)/]:cmaQ = Jr/]xx>a3 = (zz - zx)/ yy>, A4 = J/ yys @
(ICC$ _]yy)/Izzabl = l/]zxa l/ yy; /1227

Uy = b(Qf+ 95+ Q3+ Q)
Uy = b(—03+Q3)
Us = b2 —Q3)

Uy = d(=9F+93 — Q3+ Q)
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2.3 Conclusiones

En el presente capitulo se abordaron los modelos mateméaticos sobre los cuales se desarrollaré la
presente investigacion. Se identificaron los diferentes parametros que intervienen en los modelos
del helicoptero de 2-GDL y del cuadrirotor. Ademas, se establecieron las diversas fuerzas que
actian sobre los sistemas. Con base en la estructura del modelo dinamico, se procedi6é a su
simplificacion mediante estrategias basadas en consideraciones fisicas. En el siguiente capitulo
se abordara el diseno de estrategias de control basadas en modos deslizantes de segundo orden

para los helicopteros a escala.



Capitulo 3

Algoritmo de control Super Twisting
Adaptivo

3.1 Introducciéon

El control por modos deslizantes ha sido empleado en diversas aplicaciones que van desde el
control de maquinas eléctricas [44, 38, 43|, hasta el control de biorreactores [14, 25|. En el caso
de plantas no lineales, permite lograr un seguimiento preciso y ademas resulta insensible ante

perturbaciones y variacion en los pardmetros de la planta.

Un controlador basado en modos deslizantes es el Algoritmo de Control Super Twisting
(STA) [28], el cual genera una sefial de control continua y representa uno de los mejores contro-
ladores por modos deslizantes de segundo orden. Debido a sus propiedades de convergencia en
tiempo finito en presencia de perturbaciones suaves, ha sido ampliamente utilizado [23, 15, 45].
Sin embargo, el controlador STA necesita conocer la cota de las incertidumbres y perturbaciones
presentes en el sistema, las cuales no son siempre medibles o faciles de estimar. Al sobreesti-
mar la cota de la perturbacion, la ganancia del controlador es mayor de la necesaria. Por otro

lado, el Algoritmo de Control Super Twisting Adaptivo (ASTA) [41] representa una alternativa

25
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para tratar las incertidumbres, ya que no se necesita conocer sus cotas. En la siguiente seccion
se presenta una breve introducciéon al Algoritmo de Control Super Twisting. Posteriormente
se aborda el diseno de una ley de control basada en Algoritmo de Control Super Twisting

Adaptivo.

3.2 Controlador Super Twisting

Counsidérese el sistema no lineal con incertidumbres
T = f(z,t) + g(z, t)u, (3.2.1)

donde = € R" representa el vector de estado, u € R la entrada de control, f(z,t) € R" es una

funcién continua.
El algoritmo de control super twisting (ver [28]) esté definido como

u = —K|s|"?sign(s) + v+ Ay,

O = —Kssign(s) + Ag, (3.2.2)

donde u representa la senal de control, K7, K5 son las ganancias del controlador, s representa

la superficie deslizante y A;,7 = 1,2; son términos de perturbacion.

El controlador STA es robusto ante perturbaciones globalmente acotadas [29, 30] que satis-
facen

A1:O, |A2| SLv

para cualquier constante positiva L, cuando las ganancias K7, K5 son seleccionadas de manera
apropiada. Sin embargo, el valor adecuado de las ganancias depende del valor de L, para

garantizar estabilidad robusta en tiempo finito [34]. En caso de desconocer el valor exacto
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de L, lo cual es comun en aplicaciones reales, la seleccion de un valor arbitrariamente grande

conlleva a una ganancia del controlador mayor de la necesaria.

3.3 Controlador Super Twisting Adaptivo

De acuerdo a la metodologia de control Super Twisting Adaptivo, las ganancias del controlador
se adaptan con el fin de atenuar el fenémeno de chattering y rechazar las perturbaciones del
sistema, ademas, no se requiere conocer las cotas de las incertidumbres y perturbaciones pre-
sentes en el sistema. La principal ventaja de este algoritmo es que combina la reducciéon del
fenomeno de chattering y la robustez de los modos deslizantes de alto orden. De esta forma, el
controlador disenado garantiza la convergencia en tiempo finito y la robustez del sistema bajo

incertidumbre.

Bajo el enfoque del Algoritmo de Control Super Twisting Adaptivo, las ganancias K; y Ky
de la ecuacion 3.2.2 son seleccionadas de tal forma que estan en funcién de la dinamica de la

superficie deslizante como se describe a continuaciéon

Ky = Ki(t,s,8) , Ky= Ks(t,s,3). (3.3.1)
Entonces, con el objetivo de disefiar un control super twisting adaptivo para el sistema (3.2.1),

se definiran las siguiente hipotesis:

Hipotesis B1. La variable deslizante s = s(x,t) € R se disena de tal forma que las dindmi-

cas compensadas del sistema (3.2.1) se alcanzan en la superficie deslizante s = s(z,t) = 0.

Hipotesis B2. El grado relativo del sistema (3.2.1) es igual a 1 y las dindmicas internas
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son estables.

Entonces, la dindmica de la variable deslizante s esta dada por
$=a(z,t) + b(z, t)u. (3.3.2)

donde a(z,t) = % + %f(x,t), b(z,t) = %9(35)-

Hipotesis B3. La funcion b(z,t) € R es desconocida y diferente a cero Va y t € [0, 00).
Ademas, b(x,t) = by(z,t) + Ab(x,t), donde by(z,t) corresponde a la parte nominal de b(z,t) el

cual es conocido, y ademads d; representa una constante positiva tal que Ab(z,t) satisface

Ab(z,t)

N’ 7 < .
bo(z. 1) ‘ =

Hipotesis B4. Existen constantes positivas desconocidas 1, d2 tal que la funcion a(z,t) y

su derivada son acotadas

la(z,t)| < 01]s|V2, a(z, t)] < 6. (3.3.3)

El objetivo del enfoque ASTA es disenar un control continuo sin sobreestimar la ganancia,
para llevar la variable deslizante s y su derivada s a cero en tiempo finito, bajo perturbaciones

aditivas y multiplicativas v1,d; y d2 cuyas cotas son desconocidas.

Entonces, el sistema (3.3.2) en lazo cerrado con el control (3.2.2)-(3.3.1) puede escribirse
como
§ = a(z,t) — Kbz, t)]s|V2sign(s) + b(x, t)v,

v = —Kssign(s), (3.3.4)
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Adicionalmente, considerando el siguiente cambio de coordenadas
< = (a,)" = (15" sign(s), b o + a(a, 1)), (3.3.5)

El sistema (3.3.2) puede escribir como

¢ = A~(§1)§ + §(§1)Q($7 t)a (336)
donde
- 1 —zb(.flf7 t)Kl 1 5 0
A(q) = m ) g(s1) =
S\ —2b(x,t)Ky 0 1

dados g(x,t) = b(z, t)v + a(z,t) = 20(x, 1) .

ls1]

Para probar la estabilidad en lazo cerrado del sistema se presenta la siguiente hipotesis

Hipotesis B5. b(x,t)v esta acotada pero no se conocen sus cotas 03 i.e. | b(z,t)v |< ds.

Entonces, el sistema puede reescribirse como

_ _ 1 —Qb([E, t)Kl 1
¢=A(q)s Alg)=— . (3.3.7)
2|a] —2b(x,t) Ky + 20(z,t) O

’1/2

donde || = |s| 7, tomando en cuenta la funciéon cuadratica

Vo =T Pg (3.3.8)

donde P es una matriz constante, simétrica y definida positiva, entonces se tiene una funcion
de Lyapunov estricta para (3.2.2). Tomando su derivada a lo largo de las trayectorias de (3.2.2)

tenemos que

Vo= — ]:5|_1/2 sTQs, (3.3.9)
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es valida para casi cualquier region, donde P y Q) estan relacionadas por la Ecuacion Algebraica
de Lyapunov

ATP+ PA=—Q, (3.3.10)

Ya que A es Hurwitz para b(x,t)K; > 0, 2b(x, ) Ky + 20(x,t) > 0, para todo Q = QT > 0 ex-

iste una tnica solucion P = PT > 0 de (3.3.10), tal que V} es una funciéon de Lyapunov estricta.

Nota 1. La estabilidad en ¢ = 0 de (3.3.7) esta completamente determinada por la es-
tabilidad de la matriz A. Sin embargo, las versiones cléasicas del Teorema de Lyapunov [17]
no pueden emplearse ya que requieren una funciéon candidata continuamente diferenciable, o
por lo menos una funcién de Lyapunov continua localmente Lipschitz, sin embargo V; (3.3.13)
es continua pero no localmente Lipschitz. No obstante, como se explica en el Teorema 1 en
[34], es posible demostrar la convergencia mediante el Teorema de Zubov [37], que requiere solo
funciones de Lyapunov continuas. Este argumento es valido para todas las pruebas del presente

trabajo, por lo que no se mencionara posteriormente.

De las Hipotesis B4 - B5, se tiene que

0< Q(l’,t) <52+53:54.

Dado que ¢; y ¢ convergen a 0 en tiempo finito, entonces s y § convergen a 0 también en

tiempo finito.

El diseno del controlador basado en el enfoque ASTA, es formulado en el siguiente teorema.

Teorema 3.3.1. ([41]) Considérese el sistema (3.2.1) en lazo cerrado con el control (3.2.2)
expresado en términos de las dindmicas de la variable deslizante (3.3.2). Ademds, considérense

satisfechas las hipotesis B1-B5 para las ganancias desconocidas 71, 01,09 > 0. Entonces, para
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valores iniciales dados x(0) y s(0), existe un tiempo finito tp > 0 y un pardmetro p, tan pronto

como se cumpla la condicion

(A + 4e,)? + 407 + 46, (N — 4€2)
16€, A ’

K >

st |s(0)] > p, tal que un modo deslizante de sequndo orden, i.e. |s| < ny y|s| < ny es establecido

Vit > tr, bajo la accion de control (3.2.2) con las ganancias adaptables

, Wiy / ﬂsz’gn(!s] — ), if K1 > K.,
K1 = 2

K., if Ki < K,, (3.3.11)
KQ = 2€*K1,

donde €4, \,v1, w1, |t son constantes arbitrarias positivas, y ny > i, 12 > 0. ¢

Prueba. Para analizar la establidad en lazo cerrado del sistema (3.3.7), considérese la

siguiente funcion candidata de Lyapunov

V(s, K1, Ky) =V 92 (3.3.12)
donde
. . A+4e2 2,
Vo = <P, P = : (3.3.13)
—2€, 1

v A e, 72, Ky K3 > 0. Notése que la matrix P es definida positiva si A > 0 y €, € R.

Entonces, al calcular la derivada con respecto al tiempo de la funcién candidata de Lyapunov
(3.3.12), se obtiene

Vi, K1, K>) VO+Z (K; — KK, (3.3.14)

donde
. _ o 1 .-
Vo =" {A(c)" P+ PA(s1)}s < ——<"Qs. (3.3.15)

<1
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La matriz simétrica () se define como

- 1 4b(x,t) [K1 (X + 4€2) — 2Ky¢,] + 8pe, *
0= 1 (z,t) [Kq( ) 2€.] + 8p (33.16)
2s[2 \ =X —4e2 — 2b(z,t) 2K e, — Ko] —2p 4,
Al seleccionar
K2 = 2€*K1, (3317)

entonces, a partir de las hipotesis B3 — B5, es facil deducir que la matriz Q sera definida

positiva con un valor propio minimo A,;,(Q) > 2¢, si se cumple la condicion siguiente

(A + 4de,)? + 407 + 404(\ — 4€2)
16€, A1

K, > . (3.3.18)

Por otro lado, derivando la funcién candidata de Lyapunov (3.3.12) a lo largo de las trayectorias

de (3.3.7), se obtiene
2

) ) 1 )
V(s K1, K) = Vo + ) —(K; — K))K;, (3.3.19)
=1 1
donde
) - S 1 -
Vo = <T{A(c))TP + PA(c))}s < —mgTQg. (3.3.20)
1

Dado que Q es definida positiva con un valor propio minimo )\mm(()) > 2e,, se satisface la

siguiente desigualdad

. 1 ~ 2€,
Vo < ——<¢"Qs < =[], (3.3.21)
1] 1]
y, a partir de la norma de equivalencia, se tiene
Amin(P)[[s]* < 6" Ps < Ao (P)[5]1%, (3.3.22)
donde [[c]* = |s| + <3, ¥
Vo(s
jal = s/ < el < | 2L

Entonces, con una seleccion de las ganancias acorde a las condiciones (3.3.17),(3.3.18), se tiene

que

Vo < —rVi/% r= 2E*A—(;)). (3.3.23)
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Ahora bien, de acuerdo a las ecuaciones (3.3.19) y (3.3.23), se tiene

V(. K1, Kp) < =V + 37 LK, (3.3.24)
donde €x; = (K; — K}) para i=1,2. Anadiéndo el término j:Z?:l{\/% leril} a (3.3.24), se
obtiene

s 1/2 w; 2 s w;
Vs, K1, Ko) < —rVg?=%2, o el + 20 {%EKiKi TV |€Ki|} ) (3.3.25)

A partir de (22 + 3> + 22)% < |z| + |y| + |2], se mantiene la siguiente desigualdad

2
Wi e
_T%1/2 - Z |€K’L‘ S _770 V(§7 K17 K2>7 (3326)
=1

V27

dados wy > 0, o = min(r, 5=, Z2&=). De acuerdo a la desigualdad (3.3.26), la ecuacion (3.3.24)

7

puede reescribirse como

2
. 1 .
V(§, Kla KQ) S —Tlo\/ V(C, K17 KQ) + E {;GKzKZ* + (3327)
i=1

e Jexil}
€Kil f-
V2%

Ahora bien, con base en la definicion de las ganancias adaptivas (3.3.11), se puede construir

una solucion en el dominio p < |s| < 7y de la forma siguiente

Ky = K(0) + wiy /%t, 0<t<tp. (3.3.28)

siendo K7 acotada. Considerando Ky = 2¢, K7, la ganancia adaptiva K es igualmente acotada.

Dentro del dominio |s| < p, Las ganancias K; y K5 son decrecientes. Por lo tanto, las

ganancias K; y K5 estan acotadas en el modo deslizante real de segundo orden.

Entonces, existen constantes positivas K7, K; tal que K; — K <0,V > 0,7 = 1,2. De esta

forma, la ecuacion (3.3.27) puede reducirse a

V(s, K1, K3) < =/ V (s, K1, K>) +, (3.3.29)
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donde

2
1 . Wi
P Vi V27

Entonces, si |s| > py Ky > K}, Vt > 0, se tiene que

K1 =w; Ty €= —lexr] (%Kz - %) . (3.3.30)

Asi, seleccionando €, = 2“7211 /1—?, obtenemos

Ky = woyy | 2. (3.3.31)
A partir de (3.3.31), el término € en (3.3.29) se vuelve € = 0, por lo que se obtiene

V(s, K1, Ka) < —=noy/ V (s, K1, K). (3.3.32)

Integrando (3.3.32), tenemos que

VV(t e K1 Ka) < /V(to,s, K1, K) — %t, (3.3.33)

Sea \/V (to,s, K1, K2) — Ptr = 0, entonces el tiempo de convergencia tp esta dado por

2 KK
= 2V VLS K Ko) (3.3.34)
Tlo

Ademas, para t > tp tenemos que V (t) = 0.

Por otro lado, cuando |s| < p, K; estd dado por (3.3.11), y el término € se vuelve

2K, — K7| -2, K > K.,
¢ = o = Kl e ' (3.3.35)

K- K (£ - 4s) K< K

Por lo cual, durante el proceso de adaptacion la variable deslizante s alcanza el dominio |s| < u
en tiempo finito. Si s escapa del dominio un tiempo finito, se garantiza que permanecerd en un

dominio mayor |s| <, > @ en un modo deslizante real.
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Dentro del dominio |s| < p, el valor |s| puede estimarse con respecto a (3.3.4), y de acuerdo

a (3.3.11)-(3.3.17) tal que
Is| < {1 =) K1 + 6} 2 + 6. K1 (1— 1) (ts — t1) = i1, (3.3.36)

donde t1,t5 es el tiempo en el cual s entra y se aleja del dominio |s| < pu, respectivamente.

Si p < |s| < mp, entonces

8] < (L + ) (Vi + e)(Ka(t) +wiy %)(tz), —ty) + 1T = 1o, (3.3.37)

donde ty, t3,t3 > to, son los instantes de tiempo cuando s abandona y regresa al dominio |s| < p

respectivamente.

A partir de las condiciones (3.3.36)-(3.3.37), obtenemos
18] < max(n,02) = 0, (3.3.38)
y de esta forma se prueba la existencia del dominio real del modo deslizante
W ={s,5:|s] <, |8 < meym > p} (3.3.39)

Con lo cual se concluye la prueba.o

3.4 No linealidades en los accionadores de aeronaves

Las aeronaves a escala poseen generalmente sistemas de propulsion eléctricos. Lo anterior
debido a caracteristicas como el bajo nivel de ruido, lo cual representa una ventaja en cues-

tiones de seguridad. Ademés, existe un mayor rango de operacién en los motores eléctricos,
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en comparacion con su contraparte de combustion interna. Los vehiculos aéreos no tripula-
dos eléctricos pueden concentrar distintas fuentes de alimentaciéon como celdas de combustible,
paneles solares, entre otras. Permitiendo asi, una actualizacién més rapida en los equipos de

acuerdo a los avances en la electronica de potencia.

Sin embargo, existe la aparicion de dindmicas no lineales indeseables para la operaciéon de
cualquier sistema, y en el caso de los sistemas de control de vuelo tiende a ser minimizada
para facilitar la tarea de control. Entre las dindmicas no lineales que ocurren en los sistemas
de control de las aeronaves se encuentran el juego dinamico, la apariciéon de zonas muertas y
friccion. Dichas dindmicas indeseables pueden ocurrir en diversas superficies de control como
los alerones de aeronaves de ala fija, asi como también en mecanismos de plato ciclico y rotores
articulados en el caso de helicopteros [10, 33, 16]. De tal forma que una estrategia de control
adecuada, ademas de tomar en cuenta las dindmicas del sistema, debera de ser suficientemente

robusta para compensar dinamicas indeseables en los accionadores.

El fenémeno del juego mecanico puede definirse como el espacio excedente que existe entre
dos piezas moéviles en contacto, el cual esté presente en muchos sistemas mecanicos, tipicamente
aquellos que poseen engranes, por ejemplo: la transmision en vehiculos, molinos, imprentas y
robots industriales. Fenémenos similares al juego mecanico se pueden apreciar en los sistemas
de control como los servomecanismos, circuitos con relevadores y dispositivos magnéticos con
histéresis. Esta dindmica no lineal impone serias limitaciones en el desempefio, generando
pérdida de exactitud en la posicion y velocidad del sistema de control e indeseables retardos y

oscilaciones, las cuales pueden llevar incluso a la inestabilidad.

Las dinamicas de un motor de corriente directa pueden describirse mediante las siguientes
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ecuaclones
X1 = X2
X? = X2 + BU + A(X?“’at)7
(3.4.1)
— BRiK.Km _ Km
a——}—J<O7 B_E>O

donde x = (x1, x2)! corresponde a (@, Q)T, respectivamente. u denota el voltaje de entrada del
motor. A(y,u,t) representa la incertidumbre en los parametros, dinamicas no lineales y las
perturbaciones externas agrupadas en conjunto. K, representa la fuerza contra-electromotriz,
R denota la resistencia del devanado de armadura, J representa el momento de inercia de
las partes moviles, K,, el coeficiente del par electromecanico y B denota el coeficiente de

amortiguamiento.

Con el fin de disenar un controlador ASTA basado en las ecuaciones (3.2.2)-(3.3.1), para el

sistema (3.4.1), se define una superficie deslizante de control de la siguiente forma

s= (X2 = 8al)) + M (1 = 0a(®)). (3.4.2)

cuya derivada con respecto al tiempo esta dada por
s = F1 — éd(t) + )\1 <X2 — Hd(t)> + blvl =a; + bl’Ul (343)

donde (64(t)) es la trayectoria de referencia y vy la entrada de control definida de acuerdo a las

ecuaciones (3.2.2)-(3.3.11).

3.4.1 Resultados experimentales

Con el fin de demostrar la factibilidad y el desempenio de la metodologia de control ASTA, en

esta seccion se muestran los resultados obtenidos mediante la implementacién del esquema de
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control propuesto, la cual es llevada a cabo en la plataforma Modular Servo System© (MSS)

(Fig. 3.1)

La plataforma experimental MSS esta compuesta por diferentes médulos acoplados en serie
y montados sobre un riel metalico. En primer lugar se encuentra un motor acoplado a un
taco-generador; mientras que al final de la cadena se encuentra un motorreductor con un disco
para indicar la posicion. Posteriormente se pueden insertar en la cadena modulos de inercia,
juego mecanico y amortiguamiento (ver Fig. 3.2). El angulo del eje del motor de CD es medido
a través de un encoder incremental. La medicion del angulo tiene una precision de 0.1%. La
senal de control esta limitada a 41, lo cual corresponde a un voltaje de £12V (para mayor

informacion consultar [2]).

Los algoritmos de control fueron desarrollados en el ambiente MATLAB /Simulink®, mien-
tras el codigo ejecutable correspondiente fué generado autométicamente mediante el soft-
ware RTW /RTWI, empleando un periodo de muestreo de 0.4kH z y el método de integracion

numérica Euler.

Figura 3.1: Plataforma electromecanica experimental.
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Freno Reductor
Juego 5
Motor CD o P magnético ]
- T | H JF '*':'_".!l'
| w e @ q%, B
J H# s g ——3 - L =
Inercia Encdder
Tacogenerador

Figura 3.2: Diagrama del Modular Servo System®©.

Los parametros del controlador se muestran en la Tabla 6.1. Ademas del control ASTA,
también fueron considerados un controlador PID clasico y el algoritmo de control Super Twisting

de ganancia fija (STA, ver [28]) para un estudio comparativo.

01 03 01 0.1 0.01

Tabla 3.1: Parametros del controlador ASTA aplicado a la plataforma electromecanica experi-

mental.

Caso Nominal.

La tarea de control consiste en realizar el seguimiento angular con una senal de referencia
cuadrada de amplitud 40 rad y frecuencia de 0.1Hz. La respuesta angular puede verse en la
Figura 3.3, donde se puede apreciar que para el caso nominal los controladores muestran una

respuesta similar. Las senales de control correspondientes pueden observarse en la Figura 3.4.
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Figura 3.3: Respuesta angular de la plataforma electromecénica experimental.

Control MSE ITAE llelly [lee]lo
STA 1528.94 3.52x10%  3029.05  40.96
PID 1526.60 3.51x10% 3026.74 39.23

ASTA 1527.52 3.51x10% 3027.65 30.31

40

Tabla 3.2: Desempeno de los controladores aplicados a la plataforma electromecénica experi-

mental (Caso nominal).
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STA control (V)
=)

T
T T

1 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
time (s)

PID control (V)
b o
T

ASTA control (V)
=
o
N
L L

time (s)

Figura 3.4: Senales de control de la plataforma electromecanica experimental: STA (superior),

PID (centro), ASTA (inferior).

Adicionalmente, la adaptacion de las ganancias del controlador ASTA se puede observar en
la Figura 3.7. Los indices de desempeno: Error Cuadratico Promedio (MSE), Integral del Error
Absoluto con respecto al Tiempo (ITAE), norma del error y norma de la senal de control se

muestran en la Tabla 6.3 con el proposito de ilustrar el desempeno similar de los controladores.

Juego mecanico anadido.

Con el fin de probar la robustez del controlador propuesto, se inserta en la plataforma exper-
imental el moédulo de juego mecanico entre el motor de CD y la carga inercial. Cabe destacar
que el modulo de juego mecanico tiene un par de engranes con un solo diente, lo cual equivale

a un angulo de juego mecéanico aproximado a 2.

La respuesta del sistema para el segundo experimento se muestra en la Figura 3.5, donde
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puede observarse que el controlador propuesto presenta la mejor respuesta. En el caso del
controlador PID, las oscilaciones resultan evidentes; mientras que para el control STA las os-
cilaciones se observan facilmente en la senal de control, en la Figura 3.6. A partir de las graficas
de tiempo extendido se puede observar que el controlador propuesto mantiene su desempeno.
La ganancia adaptiva contribuye a compensar la dinamica no lineal, la Figura 3.7 muestra su
evolucion. La Tabla 6.4 ilustra el desempeno de los controladores de acuerdo a distintos indices.
A través de los indices podemos observar que el esquema de control propuesto requiere menor
esfuerzo de control y presenta el mejor desempeno entre los controladores probados.

(a) Respuesta completa.

60- i‘ ‘\ T P }\ '\ .‘\ T P N
. .

. n ': :‘l b l: :l :: n : :‘
208 . ; . . , g N . |
2 S B O O O O O A A O O A O A

= : E z E - E B E E E B E : E B E E E :
g - B = : - : - B B - - B - B - E - - -
PPORNC]E S R T ! RO NN R R O R R N e - | I R A
=) E B E B E B E B E E B E B B - E E E
c 3 H H E H E H H H H H
o E : 3 B E : B B - - = - E z - : - B -
Ss [ R I RNt R R N SR R I R O O R O R O e B B
JUV YWY WYL
-40H Phs : ¥ T s 1 e = v‘ S0 mim STA ]
1] ' ] 1] :: ” :.l |..
" H v b . ¢ v .
-60 i i i i i i i i
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
time (s)
(b) Acercamiento.
60 T T I
. = = =Reference
55 1 DO TR — STA H
:.'" "':/‘ i PID
50- LE : mim ASTA I
€45’ —
IS
t/AO ISR TEEEEEET g gy g g
o 40g ; o
<)
j
© 351 i
30 -
25+ -
20 ! i i i i i i -
46 46.5 47 47.5 48 48.5 49 49.5 50 50.5 51

time (s)

Figura 3.5: Respuesta angular de la plataforma electromecanica experimental con juego

mecéanico anadido.



Control MSE

ITAE llelly — lully
STA 991.54 1.58x107  4453.29  85.12
PID 985.90 1.78x107  4440.62  97.06
ASTA 958.94  1.54x107  4379.48 66.91
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Tabla 3.3: Desempeno de los controladores aplicado a la plataforma electromecéanica experi-

mental con juego mecanico.

STA control (V)
o
T

PID control (V)
o
T

|
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
time (s)
1F T T 3
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
time (s)

ASTA control (V)

0 10

20 30 40 50 60
time (s)

70

80

90

100

Figura 3.6: Senales de control del sistema electromecanico experimental con juego mecanico

anadido: STA (superior), PID (centro), ASTA (inferior).
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0.2

0.151 N

0.1

Alpha gain (Nominal)

0'05 1 1 1

1
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time (s)

0.2

0.15

0.1

Alpha gain (Backlash)

005 1 1 1 1 1
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time (s)

Figura 3.7: Ganancias adaptivas del controlador ASTA de la plataforma electromecénica ex-

perimental: caso nominal (superior), experimento con juego mecéanico anadido (inferior).

3.5 Conclusiones

En este capitulo se introdujo el Algoritmo Super Twisting Adaptivo (ASTA), bajo este enfoque,
no se requiere conocer las cotas de las incertidumbres y perturbaciones presentes en el sistema.
La principal ventaja de este algoritmo es la combinacion de la reduccion del fenémeno de
chattering y la robustez de los modos deslizantes de alto orden; garantizando la convergencia

en tiempo finito y la robustez del sistema bajo incertidumbre.

Como un ejemplo ilustrativo de la metodologia de control Adaptivo Super Twisting, se
abordo6 el control de posicion de un sistema electromecénico. El controlador propuesto fué
probado en una plataforma experimental y comparado con un controlador PID clasico y el

Algoritmo Super Twisting con ganancia fija. Al introducir la no linealidad del juego mecanico
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en la plataforma, se demostré la robustez y eficiencia del controlador propuesto sobre los demas

esquemas de control, requiriéndo ademas el menor esfuerzo de control.

Cabe destacar que la validacion del controlador ASTA sobre sistemas con juego dinamico
representa una nueva aplicacion del algoritmo. Bajo el enfoque ASTA, no es necesario carac-
terizar la dinamica no lineal del juego dinamico, representando una ventaja sobre algoritmos

basados en su modelado.

En el siguiente capitulo se abordara el diseno de observadores que permitan estimar la

informacion necesaria para la implementacion de los controladores presentados en esta seccion.



Capitulo 4

Observadores no lineales

4.1 Introduccidon

Para implementar un controlador, es necesario contar con informacién sobre los estados del
sistema. Sin embargo, no siempre es posible medir los estados directamente. Esta dificultad
puede superarse mediante el uso de observadores, los cuales permiten estimar los estados del

sistema a partir de sus entradas y salidas.

Antes de proceder al disenio de un observador, es necesario verificar la observabilidad del
sistema. La observabilidad de los sistemas no lineales depende de la entrada del sistema. Existen
entradas que vuelven al sistema inobservable, las cuales se conocen como entradas singulares.
Sin embargo, existe una clase de sistemas que son observables para cualquier tipo de entrada,
los cuales se denominan uniformemente observables. Los sistemas no lineales uniformemente
observables pueden transformarse, mediante un cambio de coordenadas adecuado, a una forma

canodnica de estructura triangular.

Existen diferentes clases de observadores para sistemas uniformemente observables, por

46
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ejemplo los basados en técnicas de Modos Deslizantes, los cuales poseen un tiempo de conver-
gencia finito. Existen ademas los observadores de alta ganancia con convergencia asintotica.
Una clase de observador de alta ganancia es el Observador de Estado Extendido, el cual pre-
senta un desempeno notable bajo condiciones de dinamicas desconocidas, perturbaciones, ruido
de medicion y ademaés es sencillo de sintonizar [18, 46, 20]. En este caso, las incertidumbres
paramétricas y dinamicas no modeladas son consideradas como un estado adicional del sistema
y posteriormente pueden compensarse al cancelar su estimado, controlando asi cada subsistema

mediante un controlador independiente.

4.2 Observador No Lineal de Estado Extendido

Considérese un sistema triangular de segundo orden, aunque la metodologia puede extenderse

facilmente a sistemas de orden superior, cuyas dinamicas son extendidas como se describe a

continuacién )
Xl = X27
~ X2 = X3+ bou,
5.0 S (4.2.1)
X3 - 77(X)7
Yy = X,

donde by representa el valor nominal de b, con b = by + Ab y los estados adicionales y3 =

F(x)+ f—obu , estimando la perturbacién total para cada subsistema.

Hipotesis C1. F(-), u y sus derivadas 1(-) = F(x) + ﬁ—obu, son localmente Lipschitz con

respecto a sus argumentos y acotadas dentro de los dominios de interés. Ademas, se asumen

las condiciones iniciales F(-)|,—o = 0, y F/(-)|s=o = 0.
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Hipotesis C2. La salida y = x1; vy sus derivadas hasta 4° orden estan acotadas.

Entonces, el siguiente sistema

= Zz—ﬁlfal(él(t)ﬁhg)a
O:4 2y = 23— Bafal(é(t),42,0) + bou, (4.2.2)

A~

Z3 = —Bsfal(é(t), 43, 0),
es un observador que estima los estados no medibles de (4.2.1), donde é;(t) = x; — 2z; dado
= 1,2,3; es el error de estimacion, 8 = (B, 32, 83)T son las ganancias del observador y

J
Z = (21, 20, 23)T; es el vector de estados estimados.

La ganancia del observador estéa en funcion de fal(-), dicha funcién no lineal se utiliza para

acelerar la convergencia de las senales y es definida de la siguiente manera
N el sign(e), e 5,
fal(e,7,9) = < ©) i A (4.2.3)
9,

INV

e
=

le]

donde ¥ y 5 son parametros de diseno.

Cuando el valor del parametro ¥ es seleccionado entre 0 y 1, fal(-) genera una ganancia mayor
cuando el error es pequeno, mientras que para errores grandes corresponde una ganancia menor.
Si se selecciona 4 = 1, entonces el observador equivale al observador Luenberger. § es un valor

pequeno usado para limitar la ganancia en la vecindad del origen (Fig. 4.1).

Figura 4.1: Comparacién entre ganancia lineal y no-lineal del observador de estado extendido.
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Existen diferentes técnicas para sintonizar los pardmetros [, 82, 33, del observador. Por
ejemplo, a partir de una ganancia lineal fal(-) = e, el método de localizacion de polos se
emplea en [19] para los pardmetros iniciales del observador, para posteriormente anadir los
términos no lineales para mejorar el desempeno. Para simplificar, los polos de la ecuacién
caracteristica se ubican en un punto (&) y las ganancias del observador se pueden expresar
como

Bi =1, j=1,2,3, (4.2.4)

donde los pardametros ;, j = 1,2, 3; son seleccionados tal que el polinomio caracteristico s* +
152 + lys + 13 es Hurwitz. @ > 0 es un pardmetro de disefio, el ancho de banda de la salida del
observador. Es comun seleccionar & de acuerdo a un balance entre la velocidad de convergencia
y la sensibilidad al ruido y el periodo de muestreo. Un analisis sobre la convergencia de este

observador puede consultarse en [21].

4.3 Diferenciador por Modos Deslizantes de Alto Orden

La eleccion de un método de derivacion conlleva un compromiso entre la sensibilidad al ruido
y el desfase de la salida del diferenciador con respecto a la derivada real. La diferenciacion
por Modos Deslizantes de Alto Orden representa un poderoso enfoque para la estimacion de la
derivada de una senal |28, 42]. Sin embargo, en presencia de ruido, la precision en el calculo de

la derivada numérica se vé deteriorada rapidamente conforme crece el orden de derivacion [27].

Sea f(t) una funcion definida en [0,00), compuesta de ruido Lebesgue-medible acotado
desconocido y fy(t) una senial desconocida, cuya derivada k-th posee una constante Lipschitz
L > 0 conocida. De esta forma, el problema de encontrar los valores estimados de féi) (t), para

1 =0,..., k; tal que sean exactos bajo condiciones de ausencia de ruido, es resuelto mediante el
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diferenciador exacto robusto (Para mas detalles consultar [28].), el cual est4 dado por

Zb = 1
E-1
vo = —MLE |z — f(O)'F sign(z0— f(t) + 2
Zj = v
v; = —)\k_ij*j |Zj — l/j_1| k=3 s1gn (Zj — Vj—l) + Zj+1
Zee1 = —MiLsign (zp—1 — Vk—2), (4.3.1)

para j =0,...,k — 2; donde 2o, 21, ..., 2; son los estimados de las derivadas j-th de f(t).

4.4 Comparativo de los observadores

En esta seccion, un diferenciador robusto y un observador no lineal de estado extendido de
tercer orden fueron diseniados para calcular la derivada de la siguiente senal f(t) = 5t + sin(t)+
acos(10t). El parametro « tiene un valor inicial de 0 y a los 3 segundos de la simulaciéon
se incrementa a 0.01. En una segunda prueba, el valor del pardmetro « se incrementa a
0.3. En la Figura 4.2, se puede apreciar la respuesta de los observadores para la estimacion
de la derivada de la senal f(t). La derivada que se obtiene mediante el diferenciador robusto
muestra un mayor retraso que la derivada obtenida mediante el observador NESO, con respecto
a la derivada exacta. El retraso de la derivada obtenida mediante el diferenciador robusto es
inversamente proporcional a las oscilaciones de la senal en estado estable. Por otro lado, la
derivada que se obtiene mediante el observador NESO muestra un mayor transitorio cuando se
incrementa el valor de .. Finalmente, la Tabla 4.1 presenta diversos indicadores del desempeno

de los observadores.
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Figura 4.2: Comparaciéon del desempeno del NESO y el diferenciador robusto: senal original

f(t) (superior), f(t) con a = 0.01 (centro), f(¢) con a = 0.3 (inferior).

Observador MSE ITAE llelly llell o
a=0.01

NESO 0.1195 2.03x10%  34.56 6.01

Diferenciador robusto  0.3257  1.32x103 57.07 6
a=0.3

NESO 0.7371 3.58x10*  85.85 6.01

Diferenciador robusto ~ 2.2855  6.77x10%*  151.18 6

Tabla 4.1: Desempeno de los observadores.

4.5 Conclusion

En el presente capitulo se establecieron estrategias de observacion para sistemas no lineales. Se
present6 la metodologia de diseno de observadores no lineales de estado extendido y el enfoque

de diferenciacién robusta. Mediante un comparativo se establecié el desempeno de los mismos,
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donde se pudo constatar un mejor desempeno del observador NESO bajo condiciones de senales

ruidosas.

En el siguiente capitulo se estableceran esquemas de control y observacion para el helicoptero
de 2-GDL y el cuadrirotor, abordados en la presente investigacion. Se analizara la estabilidad
en lazo cerrado de los mismos, y se establecera un comparativo entre métodos anteriormente

utilizados.



Capitulo 5

Esquemas de control y observacion

5.1 Introducciéon

La mayor desventaja en los enfoques de control basado en modelos del sistema se debe a la

variacion e incertidumbre presente en los pardmetros del modelo dindmico.

Para resolver el problema de seguimiento angular del sistema aerodindmico, se propone
un algoritmo de control basado en super twisting adaptivo. Con el fin de implementar dicho
controlador, la informaciéon necesaria de los estados no medibles al igual que las perturbaciones

del sistema, son estimadas mediante observadores.

5.1.1 Control de posicién angular basado en Super Twisting Adaptivo

A partir de los subsistemas (2.1.5), la superficie deslizante para el control (3.2.2)-(3.3.1) esta

definida como

“ (12 = 8al®)) + X (11 — 0a(®))
5= = : (5.1.1)

So <X22 — &d(t)> + Ay (21 — Ya(t))
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cuya derivada con respecto al tiempo esta dada por

{Fl — éd(t) + N (X12 - éd(t)>} + bivy ai + byvy
5= — (5.1.2)

{Fz — alt) + Ay <X22 - de(t))} + bavy az + bavo
(04(t),14(t)) son las referencias angulares deseadas y (v, v9) las entradas de control definidas

de acuerdo a (3.2.2)-(3.3.11).

Sin embargo, para implementar el control propuesto, es necesario conocer los valores de
(x12, X12), asi como también de las dindmicas desconocidas Fj, para i=1,2. Por ello, y para
superar las dificultades de modelado, la estimacién de los dichos términos sera abordada en la

siguiente seccion.

5.1.2 Observador No Lineal de Estado Extendido

En esta seccion, con el fin de estimar las velocidades angulares 6,1 y los términos F; de los

subsistemas (X1, %2), se aborda el disenio de un Observador No Lineal de Estado Extendido

(NESO).

Considérese los subsistemas (2.1.5), cuyas dindmicas son extendidas como se describe a

continuaciéon
Xit = Xi2
P Xi2 = X3+ biou (5.13)
Xis = ni(x)
| v o= xa, =12
donde by; representa el valor nominal de b;, con b; = by + Ab; y los estados adicionales

Xis = Fi(xq) + %ui , estimando la perturbaciéon total para cada subsistema.
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Hipotesis C1. Fj(-), u; y sus derivadas n;(-) = Fj(xi) + %ui, i = 1,2; son localmente
Lipschitz con respecto a sus argumentos y acotadas dentro de los dominios de interés. Ademés,

se asumen las condiciones iniciales F(-)|;—o = 0, y F}(-)|=0 = 0.

Hipoétesis C2. La salida y; = x;1, dado ¢ = 1,2; y sus derivadas hasta 4° orden estédn

acotadas.

Entonces, el siguiente sistema

Zn = zip— Bafal(én(t), ¥, 6i),
Oi:q Zin = 23— Biofal(én(t), %z, 0:) + bosus, (5.1.4)
Zig = —Bisfal(éin(t), 43, 0:), i=1,2.
es un observador que estima los estados no medibles de (5.1.18), donde &;;(t) = x;; — z;; dado
J = 1,2,3; es el error de estimacion, 3; = (81, Bi2, Biz)” son las ganancias del observador y
Z; = (21, 22, 2i3)7, para i = 1,2; es el vector de estados estimados para cada subsistema
(5.1.18). 4y 6 son pardmetros de disefio. La ganancia fal (+) del observador esta definida por

la ecuacion 4.2.3, dicha funciéon acelera la convergencia de las senales.

Estabilidad del Sistema en Lazo Cerrado con el Controlador-Observador

En el capitulo 3, el controlador se ha disenado considerando que los estados son medibles.
Sin embargo, en la practica no es posible medir todos los estados del sistema, por lo cual se
sustityen por los estados estimados por el observador los cuales se aproximan a los estados reales
del sistema. Con el fin de garantizar el buen desempeno del esquema Controlador-Observador,

es necesario presentar un analisis del sistema en lazo cerrado.
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Considérese los subsistemas (2.1.5), donde el control depende de los estados estimados
Xi = Filxi) + Giui(Zi) (5.1.5)
donde Fi(x:) = (a2, Fi(xi))" v Gi = (0,b;)", para i = 1,2.
Agregando el término £G;u;(x;) a (5.1.5), el sistema puede representarse como
Xi = Filxi) + Guilxa) + Gi [ui(Z:) — wi(xa)], i=1,2. (5.1.6)

Considerando la superficie deslizante (5.1.1), las derivadas de las variables deslizantes s =

(s1,52)T pueden escribirse como
s = A(x) + B(x)u(x) + I'(e) (5.1.7)

donde A(x) = [ai(x1,1) a2(x2, )], B(x) = diag[bi(x1),b2(x2)], T(e) = [Ti(er), Talea)]”

ai(xi,t) = G+ e Filx), bilxi 1) = 52Gis u(x) = (wi(xa), uz(x2))", Tie) = bilxi) [wi(Z:) — ui(xa))-

Ademés, I';(¢) para i = 1,2; depende de los estimados ¢; = Z; — x;, dado ¢ = 1, 2;, y tomando

en cuenta el Teorema 3.3.1, estan acotados.

Por otro lado, los términos a;(x;,t) v bi(xi,t), i = 1,2 satisfacen las hipotesis B3 y B4.
Entonces, bajo éstas hipotesis, el sistema (5.1.7) en lazo cerrado con el control (3.2.2)-(3.3.1)

esta dado por

Co— e el |1/264 . . (e
S; = K1i|Si| 7 2sign(s;) +v; + L'i(€),
E (i) (€) (5.18)
;= —Rosign(s;), i=1,2.
Ko

donde kq; = Ky;b;, Koy = b;. Ki; vy Ky, denotan las ganancias del controlador para el 1—

2

ésimo subsistema, i.e. subsistemas Cabeceo y Guinada, respectivamente.

1/2

Mediante el siguiente cambio de variable & = (| s; |/2 sign(s;), v; + a;(xi,t))T, el sistema
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(5.1.5) esta dado por

£n = _W{/’flibi(Xiat)fil + &+ i)}, (5.1.9)
o = —W{/@ifﬂ + a;(xi, 1)}, 1=1,2.
Considerando la siguiente funciéon de Lyapunov
= — 1 4k i + /4322‘ — K1
Vi=¢ P&, donde P, =3 S Y =12 (5.1.10)
— K1 2
Asi, la derivada de la funcion de Lyapunov (5.1.10) esta dada por
: L Li(e:) ¢ .
%:_’Siyl/Zgi QZ£Z+ |Si’1/2q1i§i’ 1= 1727 (5111)
donde
K 2Iigi —|— Iii’ —Ki; 21{21‘ + %li%l
Qi = ) qii =
—K1 1 — 5 h1

De acuerdo al procedimiento definido en [34], el término T';(s;,€;) se considera globalmente
acotado, 7.e.

[T [<pilsil? pi>0,i=12

Entonces, se tiene

R1;

2]s7|
donde
0, = 2Kg; + K; — <4:%> pi  —kut2p;
—K1i + 2p; 1

De esta forma, si el controlador satisface las siguientes condiciones

Spik; + 4p7
2(k1 — 2pi)

De acuerdo al Teorema 3.3.1 y considerando la convergencia asintética de los términos I';, se

K1; > 2,0,, Ko; > Ki; 1=1,2. (5113)

puede seleccionar K7; de tal forma que satisfaga las siguiente condicion

Ky, Spiki1; + 4p7

Ky > 2bips,  — > Kyt
! p 2 12(%11—2p2‘)

i=1,2 (5.1.14)
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Dado que Q; > 0, implica que la derivada de la funcion de Lyapunov (5.1.10) es definida

negativa. ¢

5.1.3 Diferenciador por Modos Deslizantes de Alto Orden

Si se considera que el angulo de ataque de las hélices es pequeno, se puede obtener un modelo
reducido y simplificado del sistema completo (2.1.1), reduciendo ademas el orden de derivaciéon
para la estimaciéon de la dinamica desconocida. Ademas, considerando que los angulos de
cabeceo y guinada se encuentran desacoplados, la representacion en espacio de estados del

helicoptero de 2-GDL, incluyendo la dindmica de los rotores, puede representarse como

(

:tl - Fv + kax%
Yi:q @y = %(uv — k; Ta),
1 = 1
> (5.1.15)
T3 = Fy+ kppaa,
Yo @y = i(uh — ﬁm)?
Yo = T2

\

donde X = |11, To, 73, 74]T = [0, wy, ¥, wn]T representa el vector de estado del sistema completo.
Tomando en consideracion la naturaleza del sistema, similar al sistema (2.1.2), la descomposi-
cion en subsistemas es directa: el primer subsistema (6, w,) consiste en la hélice mayor que
controla la rotacion alrededor del eje horizontal. El segundo subsistema >5(1), wy,) se compone
por la hélice menor la cual controla la rotacion alrededor del eje vertical. wup, u,, denotan los
voltajes de entrada a los rotores secundario y principal, respectivamente. Ademas, F,, F}, son
términos acotados pero desconocidos, los cuales contienen informacion acerca de la velocidad
angular. [,, I, representa el momento de inercia de los rotores, mientras que kg, kg, corre-
sponde al coeficiente de velocidad de los rotores. kp,, kr, denota el coeficiente de empuje de

los rotores.
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Ahora bien, reordenando(5.1.15), el modelo dindmico del helicoptero de 2-GDL puede rep-

resentarse mediante el siguiente sistema MIMO en la forma singularmente perturbada

xi = Fi + ¢, (5.1.16a)
piCi = DiGi + (5.1.16b)
Yi = Xi 1=1,2, (5.1.16¢)

donde y; representa el vector de estado del subsistema lento (5.1.16a) tal que x1 = 6, x2 = 1,
mientras que (; = w, y (o = wy, corresponden al vector de estado del subsistema rapido (5.1.16b)
con pyp = ]U, Mo = Ih. Ademés, Uy = Uy, U = Up, F1 = Fv, F2 = Fh, h1 = kF”U? hg = kZFh,

1_11 = _1/kHv y 1_12 = _1/th-

A partir de la hipotesis A2, y seleccionando u; = 0,7 = 1,2, la dindmica del subsistema
rapido (5.1.16b) se vuelve instanténea i.e. 0 = h;(; + u;,¢ = 1,2. Resolviendo para (; y

substituyendo en la ecuacion (5.1.16a), se obtiene el modelo reducido Dindmica lenta

xi = Fi+bu,
i (5.1.17)

Y = Xi i:172a

donde b; = hyhy, by = hohy v F;(+) incluye dindmicas desconocidas, incertidumbres paramétricas
y perturbaciones externas, para cada subsistema. wu; representa el voltaje de entrada al motor,

mientras que b; son constantes positivas.

Entonces, con el propoésito de diseniar un observador para estimar las velocidades angulares
0,v y los términos F; de los subsistemas (X1, X5), los subsistemas (5.1.17) son extendidos de la
siguiente forma

Xit = Xi2 + bioui,
it v = mlx), (5.1.18)
y = xa, =12

donde by; representa el valor nominal b;, dado b; = by; + Ab; y los estados adicionales x;o =
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Fi(xi) + %ui, estiman la perturbacion total de cada subsistema.

Hipotesis D1. F(-), u; y sus derivadas n;(-) = Fi(x:) + %u’i, i = 1,2; son localmente
Lipschitz en sus argumentos y acotadas dentro de su dominio de interés. Ademas, se asumen

condiciones iniciales F(-)|i—g = 0, ¥ E5(-)|s=0 = 0.

Hipotesis D2. La salida y = y;1, para ¢ = 1,2; y sus derivadas hasta el 3 — er orden son

acotadas.

Entonces, de acuerdo a (4.3.1), el diferenciador homogéneo para (5.1.18) esta dado por

(

Zio = W

o N T3 )23 o )
Vio = —MisL'?|zi0 — 03|77 sign (zi0 — 07) + 21

+biou;
O;: (5.1.19)

Zn = Vi
Vip = —)\i2L1/2 ’Zil - Vz'ofl/Q sign (Zil - Vio) + Zio
Zip = —AaLgsign (zip —vi), 1=1,2.

\

donde é;;(t) = x;; — 2zi; para j = 1,2; es el error de estimacion y Z; = (20, 2i1)", para i = 1,2;

es el vector de estados estimados para cada subsistema (5.1.18).

Proposicion 1. Considérese el sistema (5.1.15) reescrito de la forma (5.1.17), ademaés
considérense satisfechas las Hipotesis A1-A2 para cada subsistema. Entonces, bajo estas con-
sideraciones, el sistema (5.1.17) en lazo cerrado con el control adaptivo super twisting (3.2.2)-
(3.3.1), empleando los estimados obtenidos mediante el diferenciador (4.3.1), garantiza que las

trayectorias del sistema (5.1.15) convergen en tiempo finito a las senales de referencia (6*,9*).
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Nota 2: Dado que el observador converge en tiempo finito, la ley de control y el observador
pueden disenarse por separado, i.e., se satisface el principio de separaciéon. De esta forma, si se
sabe que el controlador estabiliza el proceso entonces se asegura la estabilizacion del sistema en
lazo cerrado cuando las dinamicas del diferenciador son lo suficientemente rapidas para proveer

una evaluacion exacta de los modos o, &.

5.2 Conclusiones

En el presente capitulo se abordaron los esquemas de control basados en Super Twisting Adap-
tivo, empleando los estados estimados mediante un Observador No Lineal de Estado Extendido

y mediante un Diferenciador Robusto.

Como una aportacion del presente trabajo, la estabilidad del sistema en lazo cerrado del
controlador ASTA con el observador NESO quedé demostrada. Por otro lado, debido a la con-
vergencia en tiempo finito del diferenciador robusto, el principio de separacion resulta satisfecho,

por lo que se puede disenar de forma independiente el controlador y observador.

En el siguiente capitulo se abordara la validacion experimental y en simulacion de los es-

quemas de control propuestos.



Capitulo 6

Resultados experimentales y de
simulaciéon

6.1 Control del Helicoptero de 2-GDL

Con el fin de ilustrar la validez del esquema de control propuesto, en esta seccién se proveen
los resultados experimentales obtenidos en la plataforma Two-Rotor Aerodynamical System©

(TRAS) (Fig. 6.1), la cual recrea el comportamiento de un helicoptero de 2-GDL.

Figura 6.1: Plataforma experimental de dos rotores.
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La plataforma experimental TRAS interactiia con un ordenador externo a través de un
sistema de adquisicion de datos RT-DAC4/USB. Los algoritmos de control y estimacion se
desarrollan en el entorno MATLAB /Simulink®©, mientras que el cédigo executable asociado es
generado automaticamente mediante la herramienta de Simulink RTW /RTWI. Durante los ex-
perimentos se selecciond un periodo de muestreo de 0.01s, empleando el método de integracion
de ecuaciones diferenciales Dormand-Prince. Las senales de control se encuentran normal-
izadas, tomando valores en el rango de [—1,+1], los cuales corresponden a un voltaje entre
[—24V,424V]. Ademas, las sefiales de control han sido saturadas en el rango de [0.2, 1] para
el control del angulo de cabeceo y [—0.3,0.3] para el dngulo de guinada. Dichos valores son
los recomendados por el fabricante. Para mayor informacion acerca de la plataforma se puede

consultar ([3]).

En un primer experimento, se seleccion6 para el angulo vertical una trayectoria sinusoidal
de 0.2 rad de amplitud y una frecuencia de 1/60Hz. Por otro lado, para el dngulo horizontal
se escogié una senal cuadrada de 0.4 rad de amplitud y 1/50Hz de frecuencia. Se consideran
las senales de referencia propuestas por el fabricante, dado que se aproximan a una trayectoria
de vuelo real. Para un segundo experimento (Fig. 6.2), se anadi6 un peso extra de 25% sobre
el rotor principal a los 20 segundos después del inicio del experimento, i.e. se anadieron 15

gramos para observar el desempeno ante tal variacion.
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Figura 6.2: Masa anadida a la plataforma TRAS para el caso perturbado.

6.1.1 Control ASTA basado en Observador No Lineal Extendido.

Con el objetivo de comparar el desempeno del esquema ASTA+NESQO, se probaron sobre la
plataforma experimental un controlador PID cruzado y el algoritmo Super Twisting (STA) con

ganancia fija, empleando los estimados del NESO.

Los pardmetros del controlador y observador se muestran en las Tablas 6.1 - 6.2. Con
respecto a los parametros del control: wj,t;, €,; v ¥ se seleccionaron como valores positivos
seleccionados entre 0 y 1. \;, es un valor positivo relacionado con la accién derivativa de la
superficie deslizante. Concerniente a los parametros del observador: bi vy i, =1,2,5=1,2,3;
son escogidos arbitrariamente entre 0 y 1. by esté relacionado con la constante de tiempo
de conjunto motor-hélice. f;;,i = 1,2;5 = 1,2,3; estan seleccionados de acuerdo a (4.2.4),
donde W;,7 = 1,2; son seleccionados en base a un compromiso entre velocidad de convergencia
y sensibilidad al ruido. Finalmente, los pardmetros [;;,7 = 1,2;7 = 1,2, 3; se seleccionaron

como lil :3, lig :3yl,3: 1,22 1,2
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Subsistema Y1 a2 i3 0; bos Bi1 Biz Bi3
Cabeceo (i=1) 0.5 035 0.25 0.15 0.001 67.5 1518.8 11391
Guinada (i=2) 0.5 0.35 0.25 0.1 0.005 30 300 1000

Tabla 6.2: Parametros del observador extendido de la plataforma TRAS.

Subsistema w; i i Yi €xi

Cabeceo (i=1) 0.1 1 0.1 0.1 0.1

Guinada (i=2) 0.1 3 01 0.1 0.1

Tabla 6.1: Pardmetros del controlador ASTA basado en NESO aplicado a la plataforma TRAS.

Caso Nominal

La respuesta del sistema puede observarse en la Figura 6.3, se puede apreciar que las dinamicas
de acoplamiento han sido compensadas por el esquema de control propuesto.

(a) Cabeceo.
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Figura 6.3: Respuesta angular del controlador ASTA basado en NESO aplicado a la plataforma
TRAS (Caso Nominal).
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(a) Cross PID.
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(c) NESO + STA.
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Figura 6.4: Senal del control ASTA basado en NESO para el rotor principal de la plataforma
TRAS (Caso Nominal).

Las senales de control aplicadas al sistema se pueden apreciar en las Figuras 6.4 - 6.5,
aunque el esquema propuesto demanda mayor energia, presenta el mejor desempeno. A pesar
de la naturaleza de las senales de control, éstas se ven atenuadas por la dinamica de los rotores,

como puede verse en la velocidad resultante en las Figuras 6.6 - 6.7.
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(a) Cross PID.
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(b) NESO + ASTA.
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(c) NESO + STA.
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Figura 6.5: Senal del control ASTA basado en NESO para el rotor secundario de la plataforma
TRAS (Caso Nominal).



(a) Cross PID.
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(b) NESO + ASTA.
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(c) NESO + STA.
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Figura 6.6: Velocidad del rotor principal de la plataforma TRAS,
controlador ASTA basado en NESO (Caso Nominal).
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mediante la aplicacion del
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Figura 6.7: Velocidad del rotor secundario de la plataforma TRAS, mediante la aplicacion del

controlador ASTA basado en NESO (Caso Nominal).
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(a) Error cabeceo.
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Figura 6.8: Error de seguimiento de la plataforma TRAS para el controlador ASTA basado en
NESO (Caso Nominal).

Un comparativo de los errores de seguimiento se muestra en la Figura 6.8, donde se puede

ver que el esquema ASTA + NESO presenta el menor error.

Adicionalmente, la Figura 6.9 muestra la evoluciéon de los valores de la ganacia adaptiva,
a partir de un valor de inicializaciéon dado, las ganancias alcanzan valores mas apropiados.
Mientras que para el resto de las gréaficas la escala de tiempo se mantuvo en 90 segundos,
para observar més facilmente los detalles de las respuestas; para las graficas de las ganancias
del controlador la escala de tiempo se ha extendido con el fin de mostrar la convergencia.
Diferentes indices de desempeno presentes en la Tabla 6.3, ilustran el comportamiento del

esquema ASTA+NESO.



MSE ITAE llully

Control cabeceo

NESO + ASTA  0.009 1916.645  47.284
Cross-PID 0.009  14126.229  43.566
NESO + STA 0.011 1947.061  44.712

Control guinada

NESO + ASTA  0.038 37010.961  26.288
Cross-PID 0.032  36919.345 17.175
NESO + STA 0.051  47395.427 24.971
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Tabla 6.3: Desempeno de los controladores aplicados a la plataforma experimental TRAS,

mediante la aplicacién del controlador ASTA basado en NESO (Caso Nominal).

(a) Ganancia guinada.
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Figura 6.9: Ganancias del controlador ASTA basado en NESO aplicado a la plataforma TRAS

(Caso Nominal).
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Caso Perturbado

La respuesta angular del sistema sometido al incremento de peso se puede observar en la Figura
6.10. Resulta evidente que en el caso del angulo vertical, el control PID cruzado no logra
compensar la perturbacion y por lo tanto no alcanza la referencia. Por otro lado, los esquemas
basados en Super Twisting + NESO logran el seguimiento de las trayectorias de referencia para

ambos dngulos durante todo el experimento.

(a) Cabeceo.
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Figura 6.10: Respuesta angular del controlador ASTA basado en NESO aplicado a la plataforma
TRAS (Caso Perturbado).

Con el fin de prevenir danos en la plataforma, las salidas de control estan saturadas, como
se puede observar en las Figuras 6.11 - 6.12. La saturaciéon impide rechazar méas rapidamente

la perturbacion, lo cual se puede apreciar en la respuesta del angulo de guinada.
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(a) Cross PID.
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Figura 6.11: Senal del control ASTA basado en NESO aplicado al rotor principal de la
plataforma TRAS (Caso Perturbado).
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(a) Cross PID.
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Figura 6.12: Senal del control ASTA basado en NESO aplicado al rotor secundario de la
plataforma TRAS (Caso Perturbado).
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(a) Cross PID.
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Figura 6.13: Velocidad del rotor principal de la plataforma TRAS, mediante la aplicacién del
controlador ASTA basado en NESO (Caso Perturbado).
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(a) Cross PID.
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Figura 6.14: Velocidad rotor secundario de la plataforma TRAS, mediante la aplicacion del

controlador ASTA basado en NESO (Caso Perturbado).

La dinamica de los rotores atenta la respuesta de las senales de control, como se puede

apreciar en las Figuras 6.13 - 6.14.

Dado que el control PID cruzado es incapaz de manejar el incremento de peso, presenta
un gran error de seguimiento, como se puede observar en el comparativo de los errores de

seguimiento para el caso perturbado mostrado en la Figura 6.15.

Las ganancias adaptivas del controlador ASTA contribuyen a rechazar la perturbacion apli-
cada al helicopter de 2-GDL. En la Figura 6.16 se puede observar el comportamiento de dichas

ganancias, donde se puede apreciar su convergencia gracias a la escala de tiempo extendida.

Conforme a los indices de desempeno mostrados en la Tabla 6.4, el esquema propuesto

presenta el mejor desempeno entre los controladores probados.
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(a) Error cabeceo.

——ASTA+NESO
“““ Cross-PID |
-- STA+NESO
-0.2 L L L L L L L L
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
(b) Error guinada.
1

— ASTA+NESO||

-05 [ R Cross-PID
‘ ‘ ‘ ‘ c ) ‘ i el STA+NESO
-1 T
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

Figura 6.15: Error de seguimiento de la plataforma TRAS para la aplicacion del controlador

ASTA basado en NESO (Caso Perturbado).
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(a) Ganancia guinada.
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(b) Ganancia cabeceo.

0.12
0_1’|WWWWWN(
2r 0.08 ]

115 120 125 130 135

| |
0 50 100 150 200 250
Time (sec)

Figura 6.16: Ganancias del controlador ASTA basado en NESO aplicado a la plataforma TRAS
(Caso Perturbado).

MSE  ITAE llull,

Control cabeceo

NESO + ASTA  0.009 1963.227  64.207
Cross-PID 0.067 89474.449  50.119
NESO + STA 0.012 1971.801 59.954

Control guinada

NESO + ASTA  0.070 62079.431  27.598
Cross-PID 0.031  40080.065 18.817
NESO + STA 0.100  81159.385  27.152

Tabla 6.4: Desempeno del controlador ASTA basado en NESO aplicado a la plataforma TRAS
(Caso Perturbado).
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6.1.2 Control ASTA basado en Diferenciador Robusto.

En la presente seccion se plantea el uso del controlador ASTA, empleando los estados estima-
dos mediante un diferenciador robusto [28|, basados en el modelo del sistema (5.1.15). Los
parametros de controlador y diferenciador se pueden ver en las tablas 6.5 - 6.6, respectiva-
mente. Ademas del esquema de control ASTA, se prob6 un controlador PID cruzado para fines

comparativos.

w; A L Vi €xi

Cabeceo (i=1) 0.075 1.1 0001 0.1 0.1
Guifiada (i=2) 1.1 2 0.001 0.1 0.01

Tabla 6.5: Parametros del controlador ASTA basado en diferenciador robusto aplicado a la

plataforma TRAS.

Air iz i3 L;

Cabeceo (i=1) 3.0 10 0.1252 250
Guifiada (i=2) 3.0 10 0.1252 100

Tabla 6.6: Parametros del diferenciador robusto de la plataforma TRAS.

Caso Nominal

En la Figura 6.17 se puede apreciar la respuesta angular del sistema, resulta evidente que ambos
controladores logran compensar las dinamicas de acoplamiento, teniendo una mejor respuesta

el esquema propuesto.
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(a) Cabeceo.
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Figura 6.17: Respuesta angular del controlador ASTA basado en diferenciador robusto aplicado

a la plataforma TRAS (Caso Nominal).

Cabe destacar que el control propuesto demanda menor esfuerzo de control, como se puede

observar en las senales de control mostradas en la Figura 6.18 y la velocidad resultante de los

rotores (Fig. 6.19).
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(a) Cabeceo.
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Figura 6.18: Senales del controlador ASTA basado en diferenciador robusto, aplicadas a la

plataforma TRAS (Caso Nominal).
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(a) Rotor principal.
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Figura 6.19: Velocidad de los rotores de la plataforma TRAS, mediante la aplicacion del con-

trolador ASTA basado en diferenciador robusto (Caso Nominal).

La evolucion de las ganancias adaptivas se puede observar en la Figura 6.9; a partir de
valores iniciales dados, las ganancias alcanzan valores mas adecuados. Un comparativo del
desempeno de acuerdo a diversos indices puede observarse en la Tabla 6.7, donde la ultima

columna de la derecha corresponde al esfuerzo de control.
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(a) Ganancia cabeceo.
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Figura 6.20: Ganancias del controlador ASTA basado en diferenciador robusto, aplicado a la

plataforma TRAS (Caso Nominal).
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(a) Error cabeceo.
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Figura 6.21: Error de seguimiento de la plataforma TRAS, mediante la aplicacién del contro-

lador ASTA basado en diferenciador robusto (Caso Nominal).

Angulo Control MSE IAE ITAE [lu]lo

Cabeceo  ASTA 0.009 262.33  4267.98  24.25
Cross-PID  0.009 446.33  14126.22 43.56

Guifiada  ASTA 0.04 908.84 41075.95 27.33
Cross-PID ~ 0.03  760.66 36919.34 17.17

Tabla 6.7: Desempeno del controlador ASTA basado en diferenciador robusto aplicado a la

plataforma TRAS (Caso Nominal).
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Caso Perturbado

La respuesta del sistema para el caso en el cual se anadié6 un peso extra a la plataforma, se

muestra en la Figura 6.22.

Como puede observarse, el sistema controlado mediante el enfoque ASTA basado en difer-
enciador robusto mantuvo un buen desempeno a lo largo del experimento; por otro lado, el
controlador PID cruzado fué incapaz de compensar el peso excedente. Debido a las saturacion
en la salida del controlador (Fig. 6.23), el 4ngulo de guinada present6 una respuesta mas lenta,
en comparacion con el dngulo de cabeceo. El peso extra de la plataforma requiere un mayor
consumo de energia para compensar la variacion, tal como se ve reflejado en la velocidad de los

rotores mostrada en la Figura 6.24.
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Figura 6.22: Respuesta angular del control ASTA basado en diferenciador robusto aplicado a
la plataforma TRAS (Caso Perturbado).
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Figura 6.23: Senales del control ASTA basado en diferenciador robusto aplicado a la plataforma

TRAS (Caso Perturbado).
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(a) Rotor principal.
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Figura 6.24: Velocidad de los rotores de la plataforma TRAS, mediante la aplicacion del con-

trolador ASTA basado en diferenciador robusto (Caso Perturbado).

Las ganancias adaptivas contribuyen a compensar de manera mas adecuada la perturbacion
que constituye el peso extra de la plataforma; su evolucién se puede apreciar en la Figura 6.25.
El desempeno del controlador propuesto se puede observar mediante el comparativo del error

de seguimiento mostrado en la Figura 6.26, de igual forma mediante los indices mostrados en

la Tabla 6.8.
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(a) Ganancia cabeceo.
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Figura 6.25: Ganancias del controlador ASTA basado en diferenciador robusto, aplicado a la

plataforma TRAS (Caso Perturbado).
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(a) Error cabeceo.
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Figura 6.26: Error de seguimiento de la plataforma TRAS, mediante la aplicacién del contro-

lador ASTA basado en diferenciador robusto (Caso Perturbado).

Angulo Control MSE IAE ITAE [lue]lo
Cabeceo  ASTA 0.011  363.85 8324.40  69.12
Cross-PID  0.067 1947.91 89474.44 50.11
Guifiada  ASTA 0.127  1802.89  92926.46  27.53
Cross-PID  0.031  842.70  40080.06 18.81

Tabla 6.8: Desempeno del controlador ASTA basado en diferenciador robusto aplicado a la

plataforma TRAS (Caso Perturbado).

6.2 Control del Cuadrirotor

En esta seccion se muestran los resultados de simulacion de la evaluacion del controlador ASTA,

aplicado a un cuadrirotor.
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Los parametros del modelo dinamico del cuadrirotor se muestran en la Tabla 6.9. Los

parametros del controlador ASTA se pueden observar en la Tabla 6.10.

Parametro Simbolo Unidad Valor
Masa m kg 0.948
Radio l m 0.65
Inercia en x Ipa kg - m?2 0.0291
Inercia en y Ly kg -m? 0.0291
Inercia en z I, kg - m? 0.1797
Coeficiente de empuje Ky kg-m - rad—? 1.37e=6
Coeficiente de los momentos K kg-m?-rad—? 7.42¢9
Ganancia del motor K rad-s~1-V~1 97.39
Constante de tiempo del motor T s 3e~6
Inercia del conjunto motor-hélice Jr kg - m?2 7.0434e¢~5

Tabla 6.9: Parametros del cuadrirotor

w; Ai i Yi o €xi
U1 0.1 1.36 0.01 1.1 1.75

U 0.001 1551 0.01 0.1 0.05

Us 0.001 2.51 0.01 0.1 1.75

Uy 0.001 1551 0.01 0.1 0.05

U; 0.001 1.36 0.01 0.1 0.05

Uy 0.1 1.36 0.01 1.1 0.05

Tabla 6.10: Parametros del controlador ASTA aplicado al cuadrirotor

Con el fin de evaluar el desempeno del controlador propuesto, también se consider6 un

controlador backstepping [12] como comparativo.
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Figura 6.27: Respuesta en posicion del cuadrirotor (caso nominal).

0.1 :
“““ ref
= ---ASTA
e} .
g o - - Backstepping}{
S
-0.1 L L L L L L L L
2 4 6 8 10 12 14 16 18
0.1 :
“““ ref
5 -=--ASTA
g 0 -~ Backstepping |
@
_0.1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
0.1 :
“““ ref
5 -=--ASTA
g 0 -~ Backstepping {
=>
_0 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 6 10 12 14 16 18
time (s)
Figura 6.28: Respuesta angular del cuadrirotor (caso nominal).
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En las graficas de la respuesta nominal del cuadrirotor (Figs. 6.27 - 6.28) puede apreciarse
un comportamiento similar. Aunque la respuesta del controlador backstepping tiene un mejor
desempeno, su sintonizacion resulta mas complicada debido a la mayor cantidad de parametros

del controlador.

Caso Perturbado
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Figura 6.29: Respuesta en posicion del cuadrirotor bajo perturbacion de viento.
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Figura 6.30: Respuesta angular del cuadrirotor bajo perturbacion de viento.

En una segunda prueba, el cuadrirotor se somete a una senal de perturbaciéon sinusoidal de
frecuencia 1.75rad /s y amplitud 10m/s, para simular una rafaga de viento. En las Figuras 6.29 -
6.30, se puede observar como el controlador backstepping no alcanza a rechazar la perturbacion,

mientras el controlador ASTA mantiene el buen desempeno del sistema.

6.3 Conclusiones

A lo largo del presente capitulo se abordé el control de un Helicoptero de 2-GDL. Mediante un
modelo matematico simplificado, basado en consideraciones fisicas, se logré controlar la posicion
angular del sistema a través del enfoque Super Twisting Adaptivo. Con el fin de implementar
el controlador propuesto, los estados no medibles, dindmicas desconocidas y perturbaciones del
sistema, se estiman mediante observadores; por un lado, Observadores No Lineales de Estado

Extendido (NESO) y por otro lado, Diferenciadores basados en Modos Deslizantes de Alto
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Orden.

En el caso del esquema de control Super Twisting Adaptivo basado en Observador No Lineal
de Estado Extendido, la estabilidad del sistema en lazo cerrado quedé demostrada previamente.
La sintonizacion del observador de estado extendido resulta ser més sencilla en comparacién con
la sintonizacion del diferenciador robusto probado. Ademas, durante la validacion experimental,
dicho esquema mostré el mejor desempenio entre los controladores probados. Sin embargo

requirié mayor esfuerzo de control.

Debido a la dificultades de céalculo de la derivada de senales ruidosas, se optd por probar
el disenio del esquema de control basado en un modelo mateméatico reducido de primer orden.
A través del enfoque Super Twisting Adaptivo empleando los estados estimados mediante un
Diferenciador por Modos Deslizantes de Alto Orden, se logr6 controlar el sistema de manera sat-
isfactoria. Dicho esquema requirié menor esfuerzo de control, aunque no tuvo mejor desempeno

que el basado en Observador No Lineal de Estado Extendido.

Cabe destacar, el enfoque de control Super Twisting Adaptivo basado en observadores per-
mite compensar los acoplamientos del sistema de manera eficiente, de tal manera que los sub-
sistemas se pueden controlar independientemente. A partir de la validacion experimental se
puede concluir que el esquema de control resulta robusto ante incertidumbre paramétrica y

perturbaciones externas.

Mediante simulaciones numéricas, se demostro la factibilidad y el desempeno ante pertur-
baciones del controlador ASTA, aplicado a un cuadrirotor. En comparacion con un controlador
backstepping, el control propuesto mostré un desempeno superior cuando se sometio el sistema

a una perturbacion externa, rafagas de viento.

En el siguiente capitulo se abordaran las conclusiones generales del presente trabajo.



Capitulo 7

Conclusiones

En la presente tesis se expusieron esquemas de control para dos modelos de helicopteros a
escala: un helicoptero de 2-GDL y un cuadrirotor. La metodologia de control se basa en el
Algoritmo Super Twisting Adaptivo, el cual permite adaptar la ganancia en tiempo real. La
adaptacion de la ganancia reduce el esfuerzo de control, ya que al contrario de su contraparte
Super Twisting de ganancia fija, no es necesario conocer las cotas de las perturbaciones que

afectan al sistema para seleccionar la ganancia adecuada cuyo valor depende de dichas cotas.

Debido a que la mayor parte de las aeronaves a escala emplean accionadores eléctricos,
resulta interesante observar el desempeno del controlador ASTA cuando se presentan no lineal-
idades comunes en los actuadores. Mediante la validacién en una plataforma electromecanica
experimental del controlador ASTA, se pudo constatar su buen desempeno ante la aparicion
de dinamicas no lineales como el juego dinamico. Gracias al controlador ASTA se pudo com-
pensar el retardo inducido por la aparicién de la no linealidad, reduciendo de igual forma las
oscilaciones a niveles aceptables. Lo cual representa una nueva aplicacion para la metodologia
ASTA, donde no es necesario incluir el término del juego dinamico dentro del modelado del

sistema.

Con el fin de implementar el controlador propuesto a la plataforma TRAS, se emplearon
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observadores de estado para estimar la informacién necesaria. Mediante los observadores se
estimaron los estados del sistema, las dindmicas desconocidas y perturbaciones externas. La
estabilidad del sistema controlador-observador en lazo cerrado qued6 demostrada. Cabe senalar
que la ganancia no lineal del observador de estado extendido contribuye a contrarrestar la
presencia de ruido en las senales, contrario a lo que sucede con el diferenciador robusto el
cual muestra una mayor sensibilidad al ruido. Por otro lado, puesto que la estimacion de las
dindmicas desconocidas se lleva a cabo en linea, la informacién necesaria sobre los parametros
del sistema se reduce significativamente, logrando llevar a cabo el diseno de los esquemas de
control sobre modelos simplificados del sistema. A partir de los modelos dindmicos empleados se
puede observar que los esquemas de control propuestos no precisan de un modelado exhaustivo.
Tanto la pertubacién generada por el excedente de peso, como los efectos giroscopicos de la
plataforma, son compensados por los esquemas de control. En el caso del cuadrirotor, se pudo

constatar el rechazo a perturbaciones externas como el viento por parte del controlador ASTA.

La validez de los esquemas de control propuestos qued6é demostrada mediante simulaciones
numéricas y resultados experimentales, donde se pudo observar que presentan un mejor desem-
peno con respecto a los otros controladores probados. El esquema de control puede ampliarse

facilmente a otros tipos de vehiculos aéreos no tripulados, y de igual forma a diversos sistemas.

Para un trabajo posterior resta la validacion de los esquema de control sobre el cuadrirotor
experimental. Debido a limitaciones en los controladores de los motores, es necesario reem-
plazarlos por modelos que ofrezcan una frecuencia de actualizacion mas alta. De igual forma
es recomendable validar los esquemas de control propuestos en un helicoptero convencional a

escala, para comparar su desempeno y ventajas.



Apéndice A

Definiciones Matematicas

Definicién: Condiciéon de Lipschitz.

Lf(tz) = f& )l < Lz =yl (A.0.1)

Una funcion que satisface (A.0.1) se dice Lipschitz en x y L es la constante de Lipschitz. Dec-
imos que f(z) es localmente Lipschitz en un dominio (conjunto abierto y conexo) D C IR"
si cada punto de D tiene un entorno Dy tal que f satisface (A.0.1) con alguna constante de
Lipschitz Ly. Decimos que f(z) es Lipschitz en un conjunto W si satisface (A.0.1) en todos
los puntos de W, con la misma constante de Lipschitz L. Toda funcién localmente Lip-
schitz en un dominio D es Lipschitz en todo subconjunto compacto (cerrado y acotado) de
D. Decimos que f(z) es globalmente Lipschitz si es Lipschitz en IR". Decimos que f(¢,x) es
localmente Lipschitz en x en [a,b] x D C IR x IR" si cada punto = € D tiene un entorno D
tal que f satisface (A.0.1) en [a,b] x Dy con alguna constante de Lipschitz Lg. Decimos que
f(t,x) es localmente Lipschitz en x en [ty,00) X D si es localmente Lipschitz en z en [a,b] x D
para todo intervalo compacto [a,b] C [to,00). Decimos que f(¢,z) es Lipschitz en [a,b] x W si

satisface (A.0.1) para todo t € [a, b] y todo punto en W, con la misma constante de Lipschitz L.
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Apéndice B

Plataforma experimental

Durante el desarrollo de la presente investigacion se procedié a la creacion de un cuadrirotor
experimental que sirviera tanto para la validacion de los esquemas de control propuestos, como
para investigaciones posteriores. Uno de los principales objetivos es obtener un equipo de bajo

costo que permita su implementacion en distintos ambientes.

El procesamiento de la informacion se realiza en un microcontrolador ATMEL 2560. Cabe
destacar que la plataforma consta de sensores de distancia infrarrojos para deteccién de ob-
staculos y de ultrasonido para medicion de la altura. La mediciéon angular se lleva a cabo
mediante una central inercial de 6-GDL. La orientaciéon con respecto al norte magnético se
lleva a cabo mediante una brujula electronica. Un moédulo GPS provee informaciéon sobre las
coordenadas globales. Por tltimo, la interfaz con la computadora se lleva a cabo a través de

modulos de comunicacion Xbee.
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Figura B.1: Cuadrirotor experimental fabricado.

B.1 Motores

Para impulsar las hélices del cuadrirotor se seleccionaron motores sin escobillas. Dichos motores,
en vez de funcionar con CD, funcionan con CA y se alimentan a través una senal trifasica, la
cual esta constituida mediante pulsos, haciendo que la senal sea continua pulsante o bien una
continua formada por componentes de AC. Sin embargo se clasifican como motores de CD

porque al igual que los motores comunes tienen imanes permanentes.
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Figura B.2: Motores sin escobillas del cuadrirotor experimental.

B.2 Sensor de inercia

La seleccion del modelo SEN-10010 de unidad de mediciéon inercial de 6-GDL se debié princi-
palmente a su bajo costo y reducido tamano. Posee un rango de medicién de los giroscopios de

+300°/s y £3g para los acelerometros.

Figura B.3: Unidad de medicion de inercia del cuadrirotor experimental.
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B.3 Brujula

La brujula permite referenciar el angulo de guifiada con respecto al norte magnético [7]. De

esta forma es més facil controlar la orientaciéon al contar con una referencia fija.

Figura B.4: Brujula electronica del cuadrirotor experimental.

B.4 Sistema de Posicionamiento Global (GPS)

El médulo GPS [4] permite conocer la ubicacion del cuadrirotor con una precision de centenares
de metros. Cabe destacar que la unidad se emplea solamente como accesorio, ya que la baja res-
olucion impide utilizarla para fines de control. El alto costo de las unidades de GPS diferencial

de mayor precision las mantiene fuera del rango del cuadrirotor de bajo costo.
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Figura B.5: Moédulos de recepcion GPS del cuadrirotor experimental.

B.5 Sensores de distancia

Un sensor de proximidad es un transductor que detecta objetos o senales que se encuentran
cerca del elemento sensor. Existen varios tipos de sensores de proximidad segin el principio
fisico que utilizan. Los méas comunes son los interruptores de posicién, los detectores capacitivos,

los inductivos y los fotoeléctricos, como el de infrarrojos.

B.5.1 Sensor infrarrojo

El receptor de rayos infrarrojos suele ser un fototransistor o un fotodiodo [8]. El circuito de
salida utiliza la senal del receptor para amplificarla y adaptarla a una salida que el sistema

pueda entender.
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Figura B.6: Sensor infrarrojo de distancia del cuadrirotor experimental.

B.5.2 Sensor ultrasonido

Los sensores de ultrasonidos son detectores de proximidad que emiten impulsos ultrasénicos,
los cuales se reflejan en un objeto, el sensor recibe el eco producido y lo convierte en senales
eléctricas [5]. Pueden detectar objetos con diferentes formas, colores, superficies y de diferentes
materiales. Los materiales pueden ser sélidos o liquidos, sin embargo han de ser deflectores
de sonido. Los sensores trabajan segun el tiempo de transcurso del eco, es decir, se valora la

distancia temporal entre el impulso de emisiéon y el impulso del eco.

El problema que presentan estos dispositivos son los puntos ciegos. El punto ciego es la zona
comprendida entre el lado sensible del detector y el alcance minimo en el que ningtn objeto

puede detectarse de forma fiable.

Figura B.7: Sensor ultraséonico de distancia del cuadrirotor experimental.



105

B.6 Transmision de datos

La conectividad inalambrica del cuadrirotor se lleva a cabo a través de los moédulos Xbee de
MaxStream [6]. Los m6dulos Xbee proveen 2 formas de comunicacion: Transmision serial trans-
parente (modo AT) y el modo API que provee diversas ventajas. Los Xbee pueden comunicarse
en arquitecturas punto a punto, punto a multi punto o en una red mesh. La eleccion del modulo
XBee correcto depende del tipo de antena (chip, alambre o conector SMA) y la potencia de

transmision (2mW para 300 pies o 60mW para hasta 1 milla).

Figura B.8: Moédulos de comunicacion XBEE del cuadrirotor experimental.



Apéndice C

Publicaciones

C.1 Congresos

— Observer-based Adaptive Super Twisting Control Strategy for a 2-DOF He-
licopter. O. Salas, H. Castaneda, J. DeLeon-Morales. International Conference on

Unmanned Aircraft Systems (ICUAS), Atlanta, USA. May 28-31, 2013

— Adaptive Super Twisting Flight Control-Observer for a Fixed-wing UAV. H.
Castanieda, O. Salas, J. DeLeon-Morales. International Conference on Unmanned Aircraft

Systems (ICUAS), Atlanta, USA. May 28-31, 2013

— Observer-based Attitude Control for a Two-Rotor Aerodynamical System. O.
Salas, H. Castaneda, J. DeLLeon-Morales. 6th International Conference on Physics and

Control (PhysCon), San Luis Potost, México. August 26-29, 20183.

— Robust autopilot for a fixed wing UAV using adaptive super twisting tech-
nique. H. Castaneda, O. Salas, J. DelL.eon-Morales. 6th International Conference on

Physics and Control (PhysCon), San Luis Potosi, México. August 26-29, 2013.
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— Formation Maneuvers via Adaptive Super Twisting Approach. R. Hernan-
dez, O. Salas, J. DeLeon-Morales. 6th International Conference on Physics and Control
(PhysCon), San Luis Potosi, Mézico. August 26-29, 2013.

C.2 Revistas

— Attitude Observer-based Robust Control for a Twin Rotor System. Oscar Salas,

Herman Castaneda, Jesus De Leon-Morales. KYBERNETIKA. Aceptado, 2013.

— Control de orientacién de un vehiculo aéreo no tripulado de ala fija. H. Cas-
taneda, J. DeLeon-Morales, E. Olguin, O. Salas. CIENCIA UANL, Ano 16, No. 63,
2013.

— Observer based Adaptive Super Twisting Attitude Control of a 2-DOF Heli-
copter. Oscar Salas, Herman Castaneda, Jesus De Leon-Morales. Journal of Dynamic

Systems, Measurement and Control. En revision, 20135.

— Autopilot Control based on Adaptive Super-Twisting for a 2-DOF Helicopter.
Oscar Salas, Herman Castaneda, Jesus De Leon-Morales. Journal of Control Engineering

and Applied Informatics. En revision, 2013.
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