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Resumen

Un cuatrirrotor con todo el equipamiento de vuelo se encuentra fijado a una estructura que permite la rotacion en el espacio sin
desplazamiento. Ademds, un conjunto de herramientas software desarrolladas con MATLAB-Simulink® ejecutan la programacién
de su controladora y gestionan la transmisién en tiempo real de consignas y estados del vuelo pilotado remotamente. Para este banco
de pruebas se ofrece un simulador que reproduce fielmente el comportamiento del sistema real con el fin de plantear un benchmark
de Ingenieria de Control. El problema propuesto es controlar la orientacién del mutirrotor definida por los dngulos de Euler. Para
ello, deben generarse las tres acciones de control que atacan al sistema de propulsion, considerando las velocidades y dngulos
que estima el sistema de navegacion y las consignas angulares. Para lograr un mayor realismo, en las pruebas de comportamiento
se pueden modificar la tensién de alimentacion, que simula el nivel de carga de la bateria, y una accién de control que emula el
control de la altura, lo que da lugar a diferentes puntos de operacién. El simulador permite configurar experimentos en lazo abierto
o cerrado, para tareas de identificacion o para analizar el comportamiento de los controladores en diferentes puntos de operacién
y ante diferentes entradas. El objetivo final es incorporar una ley de control que mejore el comportamiento dado como referencia
para cierto experimento. Tras una simulacién, una funcién de evaluacién cuantifica las diferencias en el error de seguimiento y en la
accion de control entre el control actual y el de referencia para cada grado de libertad. El principal desafio es optimizar el reducido
ancho de banda disponible para controlar un sistema dinamico complejo.
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A benchmark for orientation control of a multirotor in a three degrees-of-freedom rotation structure

Abstract

A fully equipped quadrotor is attached to a structure that allows free rotation without translation. Additionally, a set of
MATLAB-Simulink® tools execute the flight controller programming and manage the real-time transmission of commands and
flight states for the remote pilot. For this test bench a simulator is offered. It faithfully reproduces the behaviour of the real system
in order to propose a benchmark on Control Engineering. This aims to control the quadrotor orientation described using the Euler
angles. Thus the three control actions that attack the propulsion system must be generated taking into account the rotation speeds
and angles that are estimated by the navigation system and the angle set points. During the performance tests, a modifiable supply
voltage replaces the battery charge level and a control action emulates the height control, resulting in different operating points of
the system as in a real flight. The simulator allows free setup of closed and open loop experiments for model identification tasks or
analysing the control performance for different inputs and operating points. The final objective is to incorporate a control law that
improves the behaviour given as a reference for a certain experiment. After a simulation, an evaluation function quantifies the
differences in tracking error and control action between the current control and the reference control for each degree of freedom.
The main challenge is a narrow control bandwidth to govern a complex three-variable system.
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1. Introduccion

El aprendizaje del control automadtico resulta complejo
desde el punto de vista conceptual, matemadtico, y por su
caracter multidisciplinar. Como respuesta fortalecedora, el Gru-
po Tematico en Ingenieria de Control del Comité Espafiol de
Automética (CEA) propone anualmente concursos tipo bench-
mark donde se plantean problemas de identificacién y control
como herramientas de trabajo dentro del marco educativo uni-
versitario y de iniciacion a la investigacion. Entre los problemas
planteados estdn: el control del dngulo de cabeceo de un he-
licoptero (Garcia-Sanz and Elso, 2007), algoritmos de ajuste de
PIDs (Romero and Sanchis, 2011), el control del seguimiento
de trayectorias por cuatrirrotores (Blasco et al., 2012), el control
de una caldera de vapor (Morilla and Rodriguez, 2017; Merca-
der et al., 2019) y el control de un planta de refrigeracién por
compresion de vapor (Bejarano et al., 2019).

La propuesta de benchmark recogida en este trabajo trata
de aprovechar la innegable popularidad de los vehiculos aéreos
no tripulados (UAVs). Su potencial aplicacién en innumerables
campos ha propiciado su uso generalizado y nuevos desafios
(Shakhatreh et al., 2019). Asimismo, la madurez tecnoldgica
del sector ha permitido que, a un moderado coste, sea posible
configurar ad hoc un equipo UAV (Madridano et al., 2020; Kan-
gunde et al., 2021; Bigazzi et al., 2021), lo que ha favorecido
su uso en actividades formativas y de investigacién. Desde un
punto de vista cientifico-técnico, los UAVs son sistemas multi-
disciplinares de especial interés en ingenieria y, especificamen-
te, para la prictica de la Ingenieria de Control (Khan et al.,
2017; Gonzalez-Vargas et al., 2019). En particular, el proble-
ma de control de un UAV de tipo multirrotor es no-lineal, de
seis grados de libertad (6-DOF) y subactuado cuando los pro-
pulsores no son reorientables (Zhang et al., 2014; Shraim et al.,
2018). Por ello, el control se lleva a cabo tradicionalmente en
una estructura jerarquica, donde las capas superiores se ocupan
del posicionamiento y las inferiores de la orientacién (Nasci-
mento and Saska, 2019). A su vez, un adecuado control de la
posicién (Gil-Martinez and Rico-Azagra, 2015) hace posible el
seguimiento adecuado de trayectorias (Rubf et al., 2020). Sin
embargo, el éxito del posicionamiento estd supeditado a un ade-
cuado control de la orientacién (Lotufo et al., 2019; Chen et al.,
2019), y esto ultimo serd el objeto del presente benchmark.

Es frecuente encontrar bancos de pruebas de estrategias de
control (Sanchez-Fontes et al., 2020; Hancer et al., 2018), que
tratan de preservar la integridad del equipo UAV y de los usua-
rios antes de afrontar un vuelo libre. De manera anéaloga, es-
te benchmark se fundamentard en una estructura (Rico-Azagra
et al., 2016a; Nijera et al., 2019) que, permitiendo el giro li-
bre de un cuatrirrotor segin sus tres ejes de rotacion principa-
les, evita su desplazamiento pero posibilita alcanzar la orien-
tacion angular deseada en el sistema inercial terrestre (Figura
1). Ademads, un sistema de alimentacién externa, que atraviesa
la estructura utilizando anillos rozantes, permitird una alimen-
tacion ininterrumpida y la emulacién controlada de diferentes
niveles de carga en las baterias y, por tanto, ensayar diferentes
puntos de operacién del sistema de propulsion.

Figura 1: Plataforma para el control de la orientacién de un multirrotor.

El sistema electro-mecanico anterior se completara con una
plataforma hardware-software adecuada. Ebeid et al. (2018) es
la recopilacién mads reciente de plataformas hardware, softwa-
re'y de simulacién de c6digo abierto, caracteristica, esta tltima,
que ofrece accesibilidad y flexibilidad de adaptacion a cualquier
proyecto. En particular, las controladoras de vuelo basadas en
tecnologia Arduino®, como la de esta propuesta, han contado
en la década pasada con un gran niimero de usuarios y desa-
rrolladores de cédigo, debido a su bajo coste. Sus moderadas
prestaciones aportaran a este benchmark ciertos retos a tener en
cuenta en el disefio de controladores que han de ser llevados
a la préctica, como son: una capacidad limitada tanto para el
computo -en cuanto a resolucién y tiempo- como para el alma-
cenamiento -soportando una complejidad limitada de los algo-
ritmos de control-. Por otro lado, MATLAB-Simulink®, sien-
do un software comercial de uso cientifico muy extendido en
ingenieria y en especial en el marco universitario, serd utiliza-
do como lenguaje de programacion para desarrollar y portar el
firmware a la controladora, asi como para proveer un entorno
de simulacién y evaluacion. Cabe destacar la flexibilidad para
complementar estas herramientas ad hoc al benchmark con las
librerias propietarias (foolboxes), por ejemplo, para la identifi-
cacion de modelos o el andlisis y disefio de sistemas de control.

Con este conjunto (cuatrirrotor fijado a estructura, platafor-
ma hardware y entorno software), se plantea el benchmark de
control de la orientacién del multirrotor, que propone el se-
guimiento de referencias angulares segiin dos niveles de difi-
cultad (categorias') y en distintas condiciones de actuacién-
propulsién. Para independizar el problema de control del sis-
tema fisico, se ofrece un simulador representativo de este. A
nivel de usuario contiene: un generador de referencias, el sis-
tema de control de libre configuracién y el sistema a controlar,
que encripta el modelo de rotacién del cuatrirrotor, su actua-
cién y estimacidn del estado. Pueden realizarse diferentes ex-
perimentos, en lazo abierto o cerrado, modificindose el punto
de operacion, las entradas y las estructuras de control, y visua-
lizarse el comportamiento. De cara a establecer un benchmark
de evaluacion concreto, para cierto experimento se dispone del

'En el contexto del concurso de Ingenierfa de Control de CEA, las dos categorias estdn orientadas a diferenciar la competicién para estudiantes con diferente

nivel formativo: grado, por un lado, y mdster o doctorado, por otro.
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comportamiento de un sistema de control de referencia a ba-
tir. En tal caso, unas funciones cuantifican las diferencias en el
error de seguimiento y la accién de control para cada eje entre
el control actual y el de referencia.

La descripcion completa del benchmark de control en es-
te documento se organiza como sigue. La Seccién 2 describe
el banco de pruebas real. La Seccién 3 detalla el simulador y
la evaluacién, destacando los principales retos de control. El
Apéndice A comenta los archivos MATLAB-Simulink®. Final-
mente, el Apéndice B profundiza en el modelo de simulacion.

2. Descripcion de la plataforma

La estructura de la Figura 1 permite la rotacion de un cuatri-
rrotor de 250 mm de envergadura segtin tres grados de libertad
(Rico-Azagra et al., 2016a; N4jera et al., 2019). Consiste en un
marco fijo y dos aros concéntricos (externo e interno) que giran
sobre ejes enfrentados 90° entre si permitiendo la orientacién
deseada en yaw () y pitch (8). Luego, una varilla que gira aco-
plada a 90° del eje de giro del aro interno permite la orientacion
deseada en roll (¢); siendo (¢, 0,y) los dngulos de Euler?. Un
sistema mecdnico de bloqueo impide opcionalmente el giro en
Y. Los tres ejes de giro fisicos se cortan en lo que se denomi-
nard el centro de giro {O}, que en la descripcién matematica del
movimiento rotacional coincide con el centro de coordenadas
del sistema de referencia dextrégiro del cuerpo (SRB). Sus ejes
(XB, YB,Zg) y los ejes (Xg, Yg,Zg) del sistema de referencia
inercial terrestre (SRG) se representan en la Figura 2. El esque-
ma también muestra los brazos del cuatrirrotor, dispuestos en
modo aspa sobre la varilla interna (que coincide con el eje Xg),
y el sentido de giro de los rotores en los extremos de los brazos.
Asi se puede inferir el sentido de las fuerzas de propulsion y
de los pares de arrastre ejercidos por las hélices que, a su vez,
provocan los momentos principales que hacen girar el SRB con
una velocidad (p, g, ) y variar su orientacién absoluta expresa-
da en el SRG mediante (¢, 8, ¥). Otra consideracién importante
para el modelo matematico es que el cuatrirrotor con todo el
equipamiento a bordo (sistema UAV) presenta un centro de ma-
sas que se ubica por debajo de {O} para que, sin alimentacién
en los motores, el cuatrirrotor se mantenga boca-arriba.

En los acoplamientos mecénicos de giro se emplean roda-
mientos dentro de anillos colectores (slip-rings). Estos tltimos
permiten, por un lado, el intercambio cableado de datos con el
exterior (estacion de tierra) y, por otro, la alimentacién ininte-
rrumpida de los motores mediante una fuente de tensidn regu-
lable que sustituye a las baterias. Esto permitird emular y ensa-
yar diferentes niveles de tension de carga vy, que afectaran al
sistema de propulsion. El valor de v, se obtiene mediante un
sensor de tension en el sistema de alimentacion y se contempla
un rango de [9; 12,6] V.

El sistema UAV integra los elementos necesarios para un
vuelo libre (Ngjera et al., 2019), describiéndose a continua-
cioén los de mayor interés para esta propuesta. La propulsion es
ejercida por hélices tri-pala movidas por motores de corrien-
te continua sin escobillas (BLDC). Su controlador electroni-
co de velocidad (ESC) responde a sefiales M;-;__4 segun el

protocolo radio control de modulacién por anchura de pulso
(PWM RC), que pueden actualizarse cada 0,02 s dentro del ran-
go [1000,2000] us. La sefial de mando M; y la tensioén de ali-
mentacion vy, condicionan la velocidad de giro del motor, de
la que dependen la fuerza propulsion y el par de arrastre ejerci-
dos por la hélice (véase el Apéndice B.2). Para el control de la
orientacion, y considerando la disposicién y el sentido de giro
de los rotores en la Figura 2, la sefial de mando a cada motor es

My = u; —ug — ug — uy (1)
My = u; +ug — ug + uy 2)
M3 = u; +ug + ug — uy 3)
My = u; —ug + ug + uy 4)

donde ug, ug y uy representan las acciones de control para el
giro en cada eje principal, y u, representa la accién de control
para mantener la altura si el UAV estuviera en un vuelo libre.
Un valor de u,=1500 us en la mitad del rango admisible habilita
el maximo rango simétrico para el control de la orientacion.

Figura 2: Sistemas de referencia y variables principales.

A bordo también se ubica la controladora de vuelo de bajo
coste ArduPilot Mega - APM 3.1 Pro-, que contiene un micro-
controlador ATMEGAZ2560 de 8 bits. Su firmware se ha desa-
rrollado para trabajar con un tiempo de muestreo de 0,01 s. El
hardware APM integra una unidad de medida inercial (IMU)
de seis ejes, un magnetdmetro de tres ejes y un barémetro. Las
medidas raw de estos sensores de bajo coste se fusionan con-
venientemente en el sistema de navegacién implementado en el
micro-controlador. Por simplicidad, en este benchmark se uti-
lizan los gir6éscopos y acelerémetros para estimar las velocida-
des de rotacién en el SRB (p, g, r) y la actitud en el SRG (¢, 6),
mientras que el dngulo de yaw () se obtiene mediante un po-
tenciémetro situado en el eje de giro Zg de la estructura. De esta
forma, se evitan las interferencias que producen las corrientes
eléctricas en el magnetometro y la necesidad de calibrar este
cuando se cambia la ubicacion del equipo. Todas las estimacio-
nes se actualizan cada 0,01 s.

El UAV puede operarse en modo RPAS mediante una emi-
sora radio control, o desde la estacion de tierra (PC) gracias al
enlace USB que atraviesa la estructura; por cualquiera de estas
vias es posible enviar las consignas cada 0,02 s. Con esta misma
cadencia se recogen los datos del estado del UAV en la estacién
de tierra (telemetria).

2Se utiliza la designacién inglesa de alabeo (roll), cabeceo (pitch) y guifiada (yaw) debido a su uso generalizado.
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El firmware implementado en la controladora de vuelo ges-
tiona el sistema radio control, el sistema de navegacion, el sis-
tema de control y actuacidn, y el sistema de comunicaciones.
Fuera de linea y desde la estacion de tierra se realiza la progra-
macion del micro-controlador a través de la conexién USB.

Todo lo anterior se engarza y completa con una plataforma
software desarrollada integramente en MATLAB-Simulink®.
Comprende varias herramientas cuya utilidad se describe en la
Figura 3 como etapas en el desarrollo del sistema de control de
la orientacién del multirrotor. Las dos primeras etapas recogen
la propuesta de este benchmark, en tanto en cuanto el entorno
de trabajo es en simulacién y no precisa de la maqueta fisica. Se
trata de un simulador no lineal, suficientemente representativo
del sistema real antes descrito (véase el Apéndice B), que per-
mite experimentar y evaluar estructuras/algoritmos de control,
los cuales deberdn ser después funcionales en el sistema fisico.
La tercera etapa representa el firmware con el que se programa
la controladora APM. Finalmente, la cuarta etapa muestra la co-
municacién en tiempo real entre la estacion de trabajo (PC) y el
UAV durante un experimento.

( )

Pruebas reales
ICON

Figura 3: Desarrollo del sistema de control de orientacion.

3. Benchmark de control

Se plantea controlar la orientacién del cuatrirrotor, descri-
ta por los dngulos de Euler, de acuerdo a dos categorias con
diferente grado de complejidad:

= En la categoria 1 se bloquea fisicamente el giro en el eje
Zg (y = 0), siendo el objetivo alcanzar y mantener los
angulos ¢ y 6 de acuerdo a las referencias que respecti-
vamente se establezcan, r, y ry. Para ello, los algoritmos
propuestos deben generar las acciones de control perti-
nentes ug y g, mientras que uy se fuerza a cero.

= En la categorfa 2 se han de controlar los tres angulos, ¢,
0y ¥, de acuerdo a sus respectivas referencias, ry4, g y
ry. Para ello, los algoritmos de control propuestos deben
generar las acciones de control ug, ug y uy.

Ademads de las referencias angulares, también se pueden
modificar la accién de control u, y la tensidon de alimentacion
Vpar» que modifican el punto de operacion del sistema.

El diagrama de bloques Simulink® de la Figura 4 muestra
el simulador para el benchmark. Utilizando en este un siste-
ma de control no desvelado, la Figura 5 muestra el comporta-
miento a batir y el experimento de evaluacién, que ha utilizado
u; = 1500 us 'y vpy = 11 V. La ventana total de 65 segundos
se corresponde con la categoria 2, mientras que los 45 primeros
segundos corresponden a la categoria 1. En este dltimo caso se
deben obviar ¢ y u,, que realmente se mantienen a cero duran-
te una simulacién bajo esta categoria. Una funcién desarrollada

en MATLAB® permitird evaluar los sistemas de control pro-
puestos respecto del patrén. A continuacién, se describen los
bloques que integran el simulador y la funcién de evaluacion.
La Tabla 1 resume las etiquetas utilizadas para designar todas
las variables en Simulink®. El tipo de dato y el tiempo entre
muestras de cada variable son acordes a los empleados en la
plataforma real.

CIC2021. CONTROL DE LA ORIENTACION DE UN UAV MULTIRROTOR

Grupo de Investigacién
de Ingenieria de Control
Universidad de La Rioja

Ultima modificacién: 19/1012020

Refs ] Refs

on_off [—] on_oft

v_bat || v_bat

REFERENCIAS Y Euler
OTRAS ENTRADAS

Evler

ﬂ: Wb
u
PwM

VISUALIZACION DE RESULTADOS

wo
4
SISTEMA DE CONTROL

Figura 4: Simulador para el benchmark.

3.1.  Sistema de control

El objetivo del benchmark es programar adecuadamente el
bloque SISTEMA DE CONTROL. A éste llega la siguiente infor-
macién, que se genera y envia desde el bloque REFERENCIAS
Y OTRAS ENTRADAS y desde el bloque UAV:

= Las referencias para los tres dngulos de Euler (74, rg, 1),
expresadas en grados x10 y unificadas en la variable
Refs 3 x 1 con datos de tipo single que se actualizan ca-
da 0,02 s. En la plataforma real estas sefiales se generan
y envian desde la estacion de tierra.

= La variable 16gica on_off, que informa sobre la desac-
tivacién (1) o activacién (0) de los motores, y contiene
un dato de tipo int16 que se actualiza cada 0,02 s. Por
motivos de seguridad el arranque de los motores se rea-
liza siempre desde la emisora radio-control, indicandose
el estado a través de esta variable.

= La tension de alimentacion (o nivel simulado de la carga
en la bateria) vy, expresada en voltios y que llega en la
variable v_bat con un dato de tipo single que se actua-
liza cada 0,01 s. En el sistema real esta informacion es
canalizada por la controladora.

= Laaccién de control simulada para el control de altura u,,
expresada en micro-segundos y que se recibe en la varia-
ble u_z con un dato de tipo single que se actualiza cada
0,02 s. En la plataforma fisica esta variable se genera en
la estacion de tierra.

= Las angulos de orientacion en el SRG (¢, 0, y), expresa-
dos en grados x10 y unificados en la variable Euler 3x 1
con datos de tipo single que se actualizan cada 0,01 s. En
el sistema fisico, los algoritmos de estimacion del estado
se implementan en la controladora de vuelo.

= Las velocidades de rotacién en el SRB (p, g, ), expresa-
das en grados x10 /s y unificadas en la variable Wb 3 x 1
con datos de tipo single que se actualizan cada 0,01 s.
Como la variable anterior, son estimaciones del estado
realizadas en la controladora de vuelo.
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Figura 5: Experimento patr6n en la evaluacion.
) ) o se actualizan cada 0,01 s tal como ocurre en la controladora
Tabla 1: Variables en el diagrama de bloques Simulink®. P
Fiiqueta  Sienificado de vuelo. Nétese que el valor de u, se generaba en el bloque
qu tgmficac _ REFERENCIAS Y OTRAS ENTRADAS cada 0,02 s y ahora es re-
r_roll Referencia externa para el dngulo de roll . :
; . ) ] muestreado a 0,01 s. Esto es debido a que en el sistema real u,
r_pitch Referencia externa para el angulo de pitch . ) . P
. . proviene de la estacion de tierra. En resumen, en la categoria 2
r_yaw Referencia externa para el angulo de yaw .
. )’ se deben generar (ug, ug, uy) y en la categoria 1 solo (uy, up). En
Refs Vector de referencias para dngulos de Euler P
Aneulo de roll este dltimo caso, el valor u, generado por el bloque SISTEMA
roll Mnguio ce r(? DE CONTROL se fuerza a cero en el bloque UAV.
pitch Angulo de pitch . . .
< Los algoritmos o funciones que se pueden implementar den-
yaw Angulo de yaw . i
p tro del bloque SISTEMA DE CONTROL son libres, sin perder de
Euler Vector de dngulos de Euler . . P o .
. - . vista que la finalidad dltima es su compilacién y programacion
P Velocidad de rotacién en eje X del cuerpo
. . . en la controladora de vuelo, aunque esto quede fuera del alcan-
q Velocidad de rotacion en eje Y del cuerpo

r Velocidad de rotacién en eje Z del cuerpo

Wb Vector de velocidades de rotacién en SRB
u_roll Accién de control en roll

u_pitch Accién de control en pitch

u_yaw Accién de control en yaw

u_z Accidn de control de la altura (simulada)
Ut Vector de acciones de control

PWM Vector de sefiales de control en los ESC
v_bat Tension de alimentacion del UAV

on_off Desactivacién / activacién de motores

Ts Tiempo de muestreo del sistema

Ts_com  Tiempo de muestreo de las comunicaciones

Las sefiales que debe proporcionar el bloque SISTEMA DE
CONTROL son las acciones de control necesarias para el movi-
miento en cada eje (g, Ug, uy) y la accion simulada para el hi-
potético control de la altura en un vuelo libre (u,). El conjunto
(g, ug, uy, u;), cuyas unidades son micro-segundos, se unifica
en la variable de salida U_t 4 X 1, con datos de tipo single que

ce de este benchmark. Por tanto, el bloque debe incluir todas
las funciones que permitirfan su compilacién. Ademds, dicha
controladora tiene una capacidad de almacenamiento limitada
y un micro-controlador de 8 bits. Asi, las operaciones plantea-
das por los algoritmos deberan poder ser ejecutadas de acuerdo
a los formatos de datos y tiempos que se han restringido en el
benchmark, para asegurar el control en tiempo real y la estabili-
dad del sistema en unas hipotéticas pruebas reales. En concreto,
en simulacion se trabaja con un solver de ejecucion de paso fijo,
con un tiempo de muestreo de Ts=0,01 s, que coincide con la
velocidad a la que trabaja el micro-controlador de la controla-
dora de vuelo y, por tanto, es el tiempo para los calculos de con-
trol y la estimacion de las variables del estado del sistema. Se
trabaja también con otro tiempo entre muestras Ts_com=0,02 s,
que en la plataforma real obedece a los protocolos de comuni-
cacién tanto con los ESC de los motores, como con la emisora
y la estacion de tierra. Esto se ha tenido en cuenta en el entorno
de simulacién modificindose los tiempos de muestra pertinen-
tes dentro del bloque REFERENCIAS Y OTRAS ENTRADAS, del
bloque UAV y del bloque VISUALIZACION DE RESULTADOS.
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3.2.  Sistema a controlar

Este se encuentra encriptado en el bloque UAV, desde cuya
mascara se elige la categoria del concurso, la cual condiciona
los datos de entrada y salida del experimento (dos o tres ejes).
El bloque alberga un modelo no-lineal representativo del siste-
ma real, que se describe de forma exhaustiva en el Apéndice B
y comprende: el sistema de propulsidn, la rotacién del cuerpo y
el estimador del estado empleado en el sistema de navegacion.

Desde el bloque SISTEMA DE CONTROL y en la variable
U_t 4 x 1 llegan las acciones de control (ug, ug, Uy, 4;), que em-
pleando (1)-(4) configuran la sefial de actuacién M- _
cada ESC y cuyo rango se establece en [1000, 2000] us. Ya que
la comunicacion entre controladora y ESCs en el sistema fisi-
co es de tipo PWM RC, la actualizacién solo se hace efectiva
cada 0,02 s, por lo que en el modelo de simulacién las sefiales
M; son remuestreadas a esta frecuencia. Finalmente, teniendo
en cuenta también la tensién de alimentacién de los motores
Vpar (remuestreada cada 0,02 s en v_bat), el modelo dindmico
del sistema de propulsion calcula las velocidades w;, las fuer-
zas de propulsién I'; y los pares de arrastre 6; en cada rotor i,
constituyendo todos ellos las actuaciones responsables de la ro-
tacion del cuerpo. La relacion actuacion (w;, Iy, 6;) - sefial de
mando (M;) se ha modelado para cada rotor, incluyéndose las
diferencias observadas empiricamente entre ellos.

Después, se incorporan las ecuaciones del movimiento del
cuerpo como sdlido rigido. A las aceleraciones angulares en
el SRB segun los tres grados de libertad de giro (p, ¢, i) con-
tribuyen: momentos principales debidos a I'; y ¢;, momentos
giroscopicos debidos a masas en rotacién, momentos debidos
a fuerzas de friccidn viscosa y estdtica, y momentos debidos a
que la fuerza peso se aplica en un punto diferente de {O}. In-
tegrandose las aceleraciones angulares, se obtiene la velocidad
de rotacion en el SRB (p, ¢, r) y empleando cuaternios (Shuster,
1993) se calcula la orientacion en el SRG (¢, 6, y).

A continuacién, dichas variables, que representan el mo-
vimiento ‘real’, se transforman en las variables que medirian
los sensores. Asi, se deduce la aceleracion medida por el ace-
lerémetro (ay, ay, a;), que, dado que el multirrotor no puede des-
plazarse, se reduce al vector gravedad rotado al SRB una vez
conocidos (¢, 8, y). Por otro lado, (p, g, r) se corresponden con
lo que captura el gir6scopo. Una vez incorporados ruidos ca-
racteristicos, limitaciones de rango y efectos de resolucién o
muestreo, se incluye un filtro complementario explicito (Rico-
Azagra et al., 2016b, 2015) que fusiona la informacién del ace-
lerémetro y del giréscopo para estimar (¢, 6). También en ¥ se
afiaden ruidos y limitaciones del hardware que caracterizan la
adquisicion de la medida del potenciémetro.

Finalmente, el bloque UAV de la Figura 4 entrega a su sa-
lida las variables significativas para el benchmark: Euler =
[¢,0,1T, Wb = [p.q, T, Ut = [ug, ug, uy, uZ]T, PWM
[M;, M5, M5, M4]", con datos de tipo single que se actualizan
cada 0, 01s ya que todas estas sefiales son procesadas o calcula-
das por funciones en el firmware de la controladora de vuelo.

3.3.  Evaluacion del comportamiento

El bloque REFERENCIAS Y OTRAS ENTRADAS determina
el experimento de control. Para el experimento planteado como
benchmark se ha archivado el comportamiento (Figura 5) de un
sistema de control patrdn, de estructura y valores no desvelados,

que se utilizara para establecer comparativas con el sistema de
control a evaluar.

Durante una simulacién, que difiere si se selecciona cate-
gorfa 1 o categoria 2 en la médscara del bloque UAV, se cana-
liza toda la informacion de interés a bloques graficos dentro
del bloque VISUALIZACION DE RESULTADOS. La cadencia de
actualizacién y almacenamiento es de Ts_com=0,02 segundos,
ya que este es el tiempo con el que se reciben los datos en la
estacion de tierra en el sistema real. Las graficas muestran: el
desempeifio en cada eje (scopes Roll, Pitch, Yaw)y en el
conjunto de ejes (scope Orientacidn), las sefiales de mando a
los motores (scope Rotores), y la tensién de alimentacién de
los motores y la accién de control simulada para el control de
altura (scope v_bat y u_z); todas estas sefales para el sistema
de control actual y para el sistema de control de referencia.

Al finalizar la simulacidn, se genera en el espacio de trabajo
(workspace) de MATLAB® la variable Datos con los resulta-
dos del comportamiento del sistema de control actual. Se trata
de una variable de tipo estructura (struct) con tiempo, que regis-
tra cada 0,02 segundos, las muestras de las variables de interés.
Para ello se emplean 21 columnas segin el siguiente orden:
Refs(3), Euler(3), Wb(3), Ut(4), PWM(4), on_off(1), v_bat(l),
categoria(l), tiempo(l). Para el caso del sistema de control
de referencia, los datos de comportamiento estan disponibles en
el fichero DatosCref .mat, que al descargarse en el espacio de
trabajo genera las variables de tipo estructura DatosCrefC1 y
DatosCrefC2, con los datos del experimento de referencia pa-
ra la categoria 1 y la categoria 2, respectivamente; los valores
se ordenan igual que en la variable Datos.

El desempeiio del sistema de control se evalia cuantitativa-
mente para cada dngulo # = {¢, 6, ] con los siguientes indices:

= Integral del Error Absoluto (IAE),

IAE, = f " 1re(t) — #(0)l i, 5)

4]

donde 7y y ¢ son el tiempo inicial y final del experimento.

= Integral del Error Absoluto ponderado a lo largo del
Tiempo (ITAE),

ITAEy =
nT#—l

t0#+(i#+1)At«
> ( f () = #(O1 (¢ — 1o, — i#Ar#>dt). ©)
i»=0 f()#+i#Al#

En cada dngulo # se evaliia un cierto nimero de tramos
nTy, que son recorridos a través del indice ix. El inter-
valo temporal evaluado en cada tramo A#y arranca en el

instante de cambio de una sefial externa o, + igAty.

= Integral de la Variacion de la Accién de Control Absoluta
duy(t)

(IAVU),
1y
IAVU, =
# f,o dr

donde 79 y # son el tiempo inicial y final del experimento.

dt, 7

Para cada indice, se calcula la ratio entre los valores obteni-
dos por el sistema de control actual (S C) y el sistema de control
de referencia (S C,), designandose RIAEy, RITAE; y RIAV Uy,
respectivamente. Alcanzan el valor uno, cuando S C se compor-
ta como S C,; un valor menor que uno, cuando SC mejora a
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S C,; y un valor mayor que uno, cuando S C empeora respec-
to a S C,. Finalmente, un indice de evaluacién global combina
ponderadamente los indices anteriores

I = wiRIAEy + woRIAEg + w3RIAE , +
w4RITAE, + wsRITAEq + woRIT AE,+
W7RIAVU¢ + WgRIAVUg + W9RIAVU¢ (8)

Los factores de ponderacién w;=; .. ¢ no son accesibles. Para la
categoria 1 se cumple: w3 = wg = wog = 0y Yiu360w; = 1. Y
para la categoria 2 se cumple: w; # 0y Z?:l wi = 1.

Para el experimento del benchmark, tanto el indice global
como los ndices-ratio de cada dngulo se obtienen mediante la
funcién CIC2021_Evaluador.p, cuya forma de uso se detalla-
da en el Apéndice A. En la categoria 1, para calcular los indi-
ces IAE (5) e IAVU (7) en los dngulos # = {¢, 6}, se conside-
ran o = 0y ty = 45. Y para calcular ITAE (6) se consideran
nTy = 8 tramos de duracidén Aty = 5 s; cada tramo comienza en
el instante de tiempo de cambio de cualquiera de las sefiales de
referencia r, o ry. Paralelamente, si se selecciona la categoria
2, para calcular los indices IAE (5) e IAVU (7) de # = {¢, 6, ¢}
se consideran #p = 0y t; = 65. Y para calcular ITAE (6) se
evalian nTy = 12 tramos de duracién Aty = 5 s, que comienzan
cuando cambia cualquiera de las referencias r.

3.4. Retos de control

Para lograr un buen disefio de control es de gran utilidad
familiarizarse con el proceso a controlar, no s6lo analizando su
comportamiento tedrico (Apéndice B), sino también median-
te la experimentacion. A este respecto, el simulador es facil-
mente adaptable tanto al empleo de otras sefiales de excitacidn,
por ejemplo, las pseudoaleatorias u otra combinacién de escalo-
nes y rampas, como a que los experimentos se realicen en lazo
abierto o cerrado. De esta forma, también es posible la iden-
tificacién experimental de modelos dindmicos simplificados o
probar estrategias de control bajo diversas condiciones.

En el simulador aparece pre-cargada una estructura de con-
trol de doble lazo en cada eje: en el lazo interno se realimenta
la velocidad de giro en el SRB y en el lazo externo el dngulo
girado en el SRG, como suele ser habitual en las controlado-
ras comerciales (Lim et al., 2012). Estas normalmente emplean
estructuras de tipo PID, ya que son facilmente escalables en
funcién de las dimensiones y el peso soportado por el UAV, y
también por la facilidad de ajuste de sus pardmetros incluso en
ausencia de un modelo (Bo et al., 2016; Wang et al., 2016). En
el simulador facilitado, con el tnico fin de obtener un compor-
tamiento estable, aparecen meras ganancias proporcionales en
la cadena directa de ambos lazos, que evidentemente no con-
siguen un buen desempefio respecto al sistema de control de
referencia (véase el resultado del evaluador en el Apéndice A).

Si se afiaden integradores de control, presenta cierta com-
plejidad el desarrollo de mecanismos anti-wind-up, que son
imprescindibles en la practica. La dificultad reside en que las
acciones de control (ug, up, uy) no son las sefiales de mando
M;-, .4, siendo estas Ultimas las que tienen limitado su rango.

En cuanto al sistema a controlar, es importante puntualizar
que la dindmica del movimiento rotacional no se corresponde
exactamente con la de un vuelo libre. Principalmente se debe a:
(1) las fuerzas de rozamiento en los acoplamientos mecanicos

de los aros y la varilla; (ii) la desviacién del centro de masas
respecto al de giro; (iii) el anidamiento tridimensional de los
ejes de giro. A este respecto, nétese en la Figura 1 como el gi-
ro en el eje Xp (rotacion de la varilla) solo se ve afectado por
la inercia del cuerpo del mutirrotor, mientras que el giro en el
eje Yg debe vencer la inercia del conjunto aro interno y multi-
rrotor, y finalmente al giro en Zg se opone la mayor inercia de
todas debida a los dos aros y al multirrotor. Esta diferencia en
la inercia en cada grado de libertad produce que la accién de
control u, durante el transitorio sea mayor que uy y esta mayor
que ug para lograr el mismo comportamiento, lo que condicio-
na la agresividad del controlador en cada eje para que M; se
mantenga dentro del rango admitido. Esto puede comprobarse
en la Figura 5 cuando se aplica el mismo cambio escal6én en
los ejes ¢ y 8 (por ejemplo, en los instantes t =5 sy t =15s,
respectivamente) y se registran picos mayores en iy que en iy,
pese a ser un control mas agresivo el de ¢ que el de 8. También,
el acoplamiento debido a las diferencias entre los rotores tiene
una repercusion diferente en cada eje; la pauta es que a menor
inercia el acoplamiento es més visible. Asi, en la Figura 5 pue-
de observarse como los cambios no simultdneos y de la misma
amplitud de ¢ y 6, provocan en el eje opuesto desviaciones mo-
mentdneas que son claramente mads visibles en ¢ que en 6. Por
otro lado, al igual que en un vuelo libre, la accién de arrastre
0;, que suele predominar en el control de ¢, es mucho menor
que la accion de empuje I'; (véase el Apéndice B). Consideran-
do todo lo anterior, la inclusién del control del tercer grado de
libertad ¢ afiade complejidad al problema. Adicionalmente, pa-
ra i se propone el seguimiento de rampas, es decir, se fija una
velocidad de rotacién hasta llegar al dngulo deseado, como es
comtun en la operacién de multirotores. Desde el punto de vista
de control, esta diversidad en cuanto al tipo de sefial de referen-
cia supone un reto al plantearse indices que penalizan el error
de seguimiento (5)-(6).

Es de interés que los disefios de control tengan un buen des-
empefo en otros puntos de operacion, que se pueden modificar
con vy, Y U,. La reduccion de la tension de alimentacion (vp,;)
produce que, para la misma sefial de mando (#;), el efecto aero-
dindmico de los rotores (I';, §;) disminuya. Por tanto, si se quiere
mantener la misma agresividad de respuesta dindmica, se redu-
ce el rango disponible para el control de la orientacién. Por otro
lado, originalmente se plantea un valor para la sefal u, en el
punto medio del rango, lo que maximiza el rango disponible
para maniobrar dindmicamente con ug, ug y uy. No obstante,
cabe destacar que la diferencia en el rendimiento de los rotores
hace que estas acciones evolucionen a valores distintos de cero
para mantener ¢ = 6 = ¢ = 0 seglin se muestra en la Figura 5.

En resumen, es posible elegir puntos de operacién, o com-
binaciones de amplitud o simultaneidad en los cambios en las
referencias, que pueden desembocar en condiciones de satura-
cién, complicar el disefio de control o justificar el empleo de
técnicas de disefio avanzadas que combatan el acoplamiento.

Finalmente, uno de los retos mas importantes es la gestion
del ancho de banda disponible. El sistema a controlar presen-
ta dindmicas poco amortiguadas, y la constante de tiempo mds
rapida, que corresponde a la respuesta de los motores, es muy
préxima al intervalo de muestreo mds desfavorable. Por todo
ello, el empleo de técnicas en el dominio discreto puede resul-
tar ventajoso para aprovechar al maximo el ancho de banda.
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4. Conclusiones

El benchmark de control propuesto se apoya en un simula-
dor que responde a un banco de pruebas real. A su vez, el cam-
po de los UAVs resulta motivador para la préctica de la Inge-
nieria de Control. Como problema de control conjuga muchos
aspectos de esta disciplina. Por un lado, el modelado tedrico
mediante ecuaciones diferenciales se combina con aspectos no
lineales del sistema controlado o del sistema de adquisicién y el
procesado digital, configurando finalmente un modelo de simu-
lacion realista. Paralelamente, se recomienda la identificacion
experimental mediante sefiales cldsicas o pseudoaleatorias para
obtener modelos simplificados de control, como tres sistemas
de simple-entrada/simple-salida, o modelos multivariables mas
complejos. Se plantean problemas de seguimiento de referen-
cias escalén y rampa, y a su vez problemas de regulaciéon o
rechazo, en tanto en cuanto en cada eje se debe minimizar la
influencia de los otros dos. Las estructuras de control pueden
abordar lazos en cascada, incluir desacopladores o controlado-
res multivariables. Son importantes las limitaciones del rango
de actuacién y del ancho de banda. Disefios de control en el
dominio continuo, pueden mejorarse en el dominio discreto.
Finalmente, el cambio en las condiciones de operacidn exige
robustez en los controladores.

Agradecimientos

Los autores agradecen la ayuda prestada por el Gobierno
de La Rioja a través del proyecto de I+D ADER 2017-I-IDD-
00035, y por la Universidad de La Rioja a través de la Ayuda
para la realizacién de Proyectos de Innovacién Docente 2020
PID N° 36y la Ayuda a Grupos de Investigacién REGI2020/23.

Referencias

Bejarano, G., Alfaya, J., Rodriguez, D., Ortega, M., Morilla, F., 2019.
Control de un sistema de refrigeracion.Visitado 27.03.2021. URL:
http://www.dia.uned.es/~fmorilla/CIC2019/

Bigazzi, L., Gherardini, S., Innocenti, G., Basso, M., 2021. Development of
non expensive technologies for precise maneuvering of completely autono-
mous unmanned aerial vehicles. Sensors (Switzerland) 21 (2), 1-24. DOIL:
10.3390/s21020391

Blasco, X., Garcia-Nieto, S., Reynoso-Meza, G., 2012. Control auténomo del
seguimiento de trayectorias de un vehiculo cuatrirrotor. Simulacién y eva-
luacién de propuestas. Revista Iberoamericana de Automatica e Informatica
Industrial 9 (2), 194-199. DOI: 10.1016/j.riai.2012.01.001

Bo, G., Xin, L., Hui, Z., Ling, W., 2016. Quadrotor helicopter attitu-
de control using cascade PID. In: Proceedings of the 28th Chinese
Control and Decision Conference, CCDC 2016. pp. 5158-5163. DOI:
10.1109/CCDC.2016.7531919

Chen, Y., Zhang, G., Zhuang, Y., Hu, H., 2019. Autonomous flight control for
multi-rotor UAV's flying at low altitude. IEEE Access 7, 42614-42625. DOI:
10.1109/ACCESS.2019.2908205

Ebeid, E., Skriver, M., Terkildsen, K. H., Jensen, K., Schultz, U. P,
2018. A survey of open-source UAV flight controllers and flight
simulators. Microprocessors and Microsystems 61, 11-20. DOL:
10.1016/j .micpro.2018.05.002

Garcia-Sanz, M., Elso, J., 2007. Resultados del benchmark de disefio de
controladores para el cabeceo de un helicéptero. Revista Iberoame-
ricana de Automatica e Informatica Industrial 4 (4), 117-120. DOI:
10.1016/51697-7912(07)70251-0

Gil-Martinez, M., Rico-Azagra, J., 2015. Multi-rotor robust trajectory trac-
king. In: 2015 23rd Mediterranean Conference on Control and Au-
tomation, MED 2015 - Conference Proceedings. pp. 865-870. DOI:
10.1109/MED.2015.7158854

Gonzilez-Vargas, A., Serna-Ramirez, J., Fory-Aguirre, C., Ojeda-Misses, A.,
Cardona-Ordoiiez, J., Tombé-Andrade, J., Soria-Lépez, A., 2019. A low-
cost, free-software platform with hard real-time performance for control
engineering education. Computer Applications in Engineering Education
27 (2),406-418. DOI: 10.1002/cae . 22084

Hancer, M., Bitirgen, R., Bayezit, 1., 2018. Designing 3-DOF hardware-in-
the-loop test platform controlling multirotor vehicles. IFAC-PapersOnLine
51 (4), 119-124. DOI: 10.1016/j.ifacol.2018.06.058

Kangunde, V., Jamisola, R.S., J., Theophilus, E., 2021. A review on drones con-
trolled in real-time. International Journal of Dynamics and Control. DOI:
10.1007/s40435-020-00737-5

Khan, S., Jaffery, M. H., Hanif, A., Asif, M. R., 2017. Teaching tool
for a control systems laboratory using a quadrotor as a plant in
MATLAB. IEEE Transactions on Education 60 (4), 249-256. DOI:
10.1109/TE.2017.2653762

Lim, H., Park, J., Lee, D., Kim, H., 2012. Build your own quadrotor: Open-
source projects on unmanned aerial vehicles. IEEE Robotics and Automa-
tion Magazine 19 (3), 33-45. DOI: 10.1109/MRA.2012.2205629

Lotufo, M., Colangelo, L., Perez-Montenegro, C., Canuto, E., No-
vara, C., 2019. UAV quadrotor attitude control: An ADRC-EMC
combined approach. Control Engineering Practice 84, 13-22. DOI:
10.1016/j.conengprac.2018.11.002

Madridano, A., Campos, S., Al-Kaff, A., Garcia, F., Martin, D., Escalera, A.,
2020. Vehiculo aéreo no tripulado para vigilancia y monitorizacién de incen-
dios. Revista Iberoamericana de Automatica e Informatica industrial 17 (3),
254-263. DOI: 10.4995/riai.2020.11806

Mercader, P., Canovas, C. D., Baiios, A., 2019. Control PID multivariable de
una caldera de vapor. Revista Iberoamericana de Automatica e Informatica
Industrial 16 (1), 15-25. DOI: 10.4995/riai.2018.9034

Morilla, F., Rodriguez, C., 2017. Control de una caldera de vapor.Visitado
27.03.2021. URL: http://www.dia.uned.es/~fmorilla/CIC2017/

Nijera, S., Rico-Azagra, J., Elvira, C., Gil-Martinez, M., 2019. Plataforma
giroscpica realizada mediante impresion 3D para el control de actitud y
orientaciéon de UAVs multi-rotor. In: Actas de las XL Jornadas de Au-
tomdtica, Comité Espafiol de Automadtica de la IFAC. pp. 317-323. DOI:
10.17979/spudc.9788497497169.317

Nascimento, T. P., Saska, M., 2019. Position and attitude control of multi-rotor
aerial vehicles: A survey. Annual Reviews in Control 48, 129 — 146. DOI:
10.1016/j.arcontrol.2019.08.004

Rico, R., Maisterra, P., Gil-Martinez, M., Rico-Azagra, J., S., N., 2015. Iden-
tificacion experimental de los pardmetros de un cuatrirrotor. In: Actas de
las XXXVI Jornadas de Automdtica, Comité Espafiol de Automatica de la
IFAC. pp. 973-982.

Rico-Azagra, J., Gil-Martinez, M., Rico, R., Maisterra, P., 2016a. Plataforma
didactica de bajo coste para el control de actitud y orientaciéon de UAVs
multi-rotor. In: Actas de las XXXVII Jornadas de Automatica, Comité Es-
paiiol de Automadtica de la IFAC. pp. 989-997.

Rico-Azagra, J., Gil-Martinez, M., Rico-Azagra, R., Maisterra, P,
2016b. Low-cost attitude estimation for a ground vehicle. Ad-
vances in Intelligent Systems and Computing 417, 121-132. DOI:
10.1007/978-3-319-27146-0_10

Rico-Azagra, J., Rico, R., Maisterra, P., Gil-Martinez, M., 2015. Comparacién
de algoritmos de estimacién de actitud. In: Actas de las XXXVI Jornadas de
Automdtica, Comité Espaiol de Automadtica de la IFAC. pp. 911-920.

Romero, J. A., Sanchis, R., 2011. Benchmark para la evaluacién de algoritmos
de auto-ajuste de controladores PID. Revista Iberoamericana de Automatica
e Informatica Industrial 8 (1), 112-117. DOIL: 10.4995/RIAI.2011.01.13

Rubi, B., Pérez, R., Morcego, B., 2020. A survey of path following con-
trol strategies for UAVs focused on quadrotors. Journal of Intelligent
and Robotic Systems: Theory and Applications 98 (2), 241-265. DOI:
10.1007/s10846-019-01085-2

Shakhatreh, H., Sawalmeh, A. H., Al-Fuqaha, A., Dou, Z., Almaita, E., Khalil,
1., Othman, N. S., Khreishah, A., Guizani, M., 2019. Unmanned aerial vehi-
cles (UAVs): A survey on civil applications and key research challenges.
IEEE Access 7, 48572-48634. DOI: 10.1109/ACCESS.2019.2909530

Shraim, H., Awada, A., Youness, R., 2018. A survey on quadrotors: Configura-
tions, modeling and identification, control, collision avoidance, fault diagno-
sis and tolerant control. IEEE Aerospace and Electronic Systems Magazine
33 (7), 14-33. DOI: 10.1109/MAES.2018. 160246

Shuster, M. D., 1993. Survey of attitude representations. Journal of the Astro-
nautical Sciences 41 (4), 439-517.

Sanchez-Fontes, E., Vilchis, J. A., Vilchis-Gonzélez, A., Saldivar, B., Jacinto-
Villegas, J., Martinez-Mendez, R., 2020. Nuevo vehiculo aéreo auténomo
estable por construccion: configuraciéon y modelo dindmico. Revista Ibero-



Rico-Azagra, J. et al. / Revista Iberoamericana de Automatica e Informatica Industrial 18 (2021) 265-276 273

americana de Automatica e Informatica industrial 17 (3), 264-275. DOI:
10.4995/riai.2020.11603

SolidWorks, 2018. Version 2018. Dassault Systemes S.A., Vélizy-Villacoublay,
Francia.

Wang, P, Man, Z., Cao, Z., Zheng, J., Zhao, Y., 2016. Dynamics mode-
lling and linear control of quadcopter. In: International Conference on
Advanced Mechatronic Systems, ICAMechS. Vol. 0. pp. 498-503. DOI:
10.1109/ICAMechS.2016.7813499

Zhang, X., Li, X., Wang, K., Lu, Y., 2014. A survey of modelling and identifi-
cation of quadrotor robot. Abstract and Applied Analysis 2014, Article ID
320526, 16 pages. DOI: 10.1155/2014/320526

Apéndice A. Archivos MATLAB-Simulink®

En https://github.com/jarico/control-orientacion-UAV se ha
creado un repositorio donde, ademas de los archivos creados
originalmente con la versién 2018b de MATLAB-Simulink®
para el sistema operativo Windows de 64 bits, se encuentran
disponibles los ficheros para otras versiones y sistemas operati-
vos. En cada paquete se encuentran las siguientes herramientas:

» Simulador_CIC2021.slx. Fichero Simulink® que con-
tiene el entorno de la Figura 4. Los algoritmos/es-
tructuras de control a evaluar se deben integrar en el
bloque SISTEMA DE CONTROL. Este, inicialmente, con-
tiene una estructura de control que permite ejecutar
una simulacion. Ademas, se debe seleccionar la cate-
goria dentro de la mascara del bloque UAV, ya que es-
ta condiciona el tipo de experimento. La ejecuciéon de
Simulador_CIC2021.slx genera en el espacio de tra-
bajo la variable Datos de tipo struct que almacena el
comportamiento del sistema de control actual.

» UAV_sf.mexw64, UAV_sf.c, UAV_sf.h y UAV.png. Fi-
cheros auxiliares para el modelo Simulink®.

» DatosCref .mat. Fichero de datos MATLAB® que con-
tiene el comportamiento de los sistemas de control de re-
ferencia para los experimentos de cada categoria.

= CIC2021_Evaluador.p. Funcién de evaluacién cuyo
uso se muestra a través de un ejemplo. Tras ejecutar
Simulador_CIC2021.s1x, con el sistema de control de
partida y seleccionada la categoria 2, se genera la variable
Datos en el espacio de trabajo. Esta se pasa como argu-
mento de entrada en la llamada a la funcion de evaluacion
desde la linea de comandos del entorno MATLAB®: >>
CIC2021 _Evaluador(Datos).Y lafuncion devuelve en
la linea de comandos:

Categoria 2: Resultados de la evaluacion
IAE ITAE IAVU Total
Roll 6.6382 18.185 0.15926 9.9612
Pitch 14.482 31.02 0.17473 18.23¢
Yaw 2.2059 1.7964 0.088131 l.6186
Resultade total de la ley de control:
9.9385

que muestra el valor de los indices-ratio®> RIAEj,
RITAE; y RIAVUy para cada angulo # = ¢,0,y, y el

indice global. Ademads, se generan automaticamente cua-
tro figuras: Categoria 2: Roll, con la evolucién tem-
poral de (74, ¢, p, uy) para el sistema de control actual y el
de referencia; Categoria 2: Pitch, con la evolucién
temporal de (ry, 6, g, uy) para el sistema de control actual
y el de referencia; Categoria 2: Yaw, con la evolucién
temporal de (ry, ¥, g, u,) para el sistema de control actual
y el de referencia); y Categoria 2: Orientacién,
que resume el comportamiento del controlador actual
(rg, @, 19,0, ry, W, ug, ug, ty, My, M, M3, My).

Apéndice B. Modelo de simulacién

A continuacion, se amplia la informacién de la Seccién 3.2
sobre el modelo encriptado en el bloque UAV de la Figura 4.
En particular, la Figura B.6 muestra el modelo no lineal imple-
mentado, que se subdivide en tres grandes bloques. El central
contiene la dindmica de rotacion del sélido rigido confinado en
la estructura, siendo precedido por su sistema de propulsién y
seguido de su sistema de medida y estimacion del movimien-
to. La constituciéon de cada uno de estos bloques se detalla a
continuacion, y finalmente se verifica la correspondencia entre
las respuestas del modelo de simulacién y el sistema real para
cierto experimento.

>
Ut
single >
) u_roll PWM J T PWM
u_roll Wb —»{ Wb
C u_pitch Euler—»(1)
u_pitch T Delta Euler
u(%w u_yaw Acel —»{Acel
* Delta
CO—su_z wm
uz Wb
v_bat Wm = (5)—» yaw_on yaw s yaw Wb
v_bat yaw_on

SISTEMA DE PROPULSION SOLIDO RIGIDO  ESTIMADOR DE ACTTUD

Figura B.6: Estructura del modelo no-lineal del sistema.

Apéndice B.1.

En el sistema de referencia no inercial (SRB) de tipo
dextrogiro -Figura 2-, el vector de momentos [M, M, M]T
sobre el cuerpo producen la aceleraciéon angular

(M-~ 1) qr)
= |+ (My - U - L) r p)|,

Modelo de rotacion del sélido rigido

=

(B.1)

T (M.~ Uy~ 1) p q)

SRS

que asume constante y diagonal la matriz del tensor de inercias,

diag() = [I, I, L]T. El momento total en cada eje del SRB se

debe a varias componentes, que se describen a continuacion.
Por un lado, los pares principales

MFX 2—12(—F1+F2+F3—F4)
Ml"v = V2 (- =T +T3+Ty) (B.2)
Ms, (=61 + 8y — 63 + 64)

se obtienen gracias a las fuerzas y pares aerodindmicos ejer-
cidos por las hélices de los rotores. La configuracion que los

3En la cabecera de las columnas se imprime la designacién genérica del indice para una identificacién més intuitiva.
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soporta es en X, resultando una distancia total / entre rotores
opuestos (brazo de longitud //2). Cada rotor gira en el sentido
indicado en la Figura 2 a una velocidad w;=; 4. Los pares de
giro alrededor de Xp e Yg, es decir Mr, y Mr,, son debidos a
la combinacién algebraica de los momentos préducidos por las
fuerzas de empuje (thrust) I';, mientras que el par M;, de gi-
ro alrededor de Zp se debe a la combinacidn algebraica de los
momentos de arrastre (drag) o;.

Ademads, cada conjunto motor-hélice (rotor) representa una
masa en rotacién que ejercerd un par giroscopico en el UAV.
Cada rotor i gira en un eje paralelo a Zg, por lo que su vector
velocidad es [0 0 w;]T y presenta una inercia [0 0 LT, que
se asume igual para todos los rotores. Aplicando la ley de con-
servacién del momento angular, el momento resultante ejercido
por un rotor i en el cuerpo principal es

M| | Loiq
M’,y =|-I w; p|. (B.3)
M, I &;

Definiendo la cantidad de movimiento del conjunto de rotores
en un eje del cuerpo principal como
(B.4)

L. =1 (w — wy + w3 — wy),

el par giroscopico que ejercen todos los rotores en el cuerpo del
UAV se calcula segtin

M, L. q
M | = _Ifr p (B.5)
M, i

Por otro lado, en un vuelo libre es habitual despreciar los
pares debidos a las fuerzas de friccién viscosa. No asi en el ca-
so del multirrotor en la estructura de giro sin desplazamiento,
donde adicionalmente aparecen fuerzas significativas de fric-
cién estatica debidas a los acoplamientos mecanicos de los ejes
de giro. El conjunto de pares de friccién se modela segin

M| [Heif—Hep
My | = |—He, G — My q|, (B.6)
Myl | —peg—per

siendo: uc,, pc,, pc, los coeficientes de friccién de Coulomb, y
M, My, (7 los coeficientes de friccién viscosa.

El cuatrirrotor y su equipamiento se sujetan a la varilla inter-
na de la estructura de giro de modo que en reposo el conjunto
descanse boca-arriba (hélices orientadas para empuje), con el
fin de facilitar la inicializacién (¢ = 8 = ¢ = 0°) al comienzo
de un experimento. Para ello, el centro de gravedad del UAV
se sitda a una distancia d por debajo del centro de giro {O} vy,
despreciando otros desequilibrios, Zg se encuentra inicialmente
alineado con Zg. Entonces, el vector peso de médulo mg (sien-
do g la gravedad y m la masa) produce unos pares en SRB

M, —mgd sin(¢) cos(6)
Mg | = —mgd sin(6) ,
M, 0

(B.7)

que dependen de la actitud del UAV en SRG, es decir, de los
angulos de Euler: roll ¢ y pitch 6.

Las contribuciones de todos los momentos anteriores (B.2)-
(B.7) conforman el vector de momentos global

M, My, + M, + M, + M,
M,| = Mry + M,y + Mﬂy + ng s
M, Ms + M, +M, +M,

(B.8)

que sustituido en (B.1) determina la aceleracién angular en el
SRB. La integracién de esta aceleracidn arroja la velocidad an-
gularen SRB [p ¢ r]".

Para la transformacién de las variables al sistema de re-
ferencia terrestre (SRG) existen diversas alternativas, optando
aqui por el empleo de cuaternios (Shuster, 1993). La velocidad
de rotacién expresada en cuaternios en el SRB responde a

Qi Q2 -3 -4
R_1] o -a
a3 2 Q4 a Q2
Q4 -3 Q2 q

(B.9)

|
SR

que integrada permite obtener q = [Q; G2 g3 04]7, cuaternién
que expresa la orientaciéon de SRG en SRB. En dichas inte-
graciones el cuaternién q debe ser normalizado, q = q/|q|,
para que el cuaternién conjugado Q = [Q; Q Q3 Qu]T =
[ai =92 —0a3 —a4]T = @ coincida con el cuaternién inver-
so q~!. A partir de Q, cuaternién que expresa la orientacién de
SRB respecto a SRG, se calculan los dngulos de Euler como

¢] [atan2(2Q;Q, +2Q3Q4, 1 —2Q3 +2Q3)
0| = asin(ZQlQ3 - 2Q204)
y| [atan2(2Q,Q4 +2Q,Q3, 1 - 2Q3 +2Q2)

(B.10)

A través de mediciones, diversas pruebas experimentales
(Rico et al., 2015), y modelos CAD (SolidWorks, 2018), se
identifican los pardmetros de las ecuaciones anteriores para la
plataforma real. Sus valores se resumen en la Tabla B.2.

Tabla B.2: Pardmetros del modelo.

Valor Uds. Valor Uds.
l 0,25 m | Uc, 0,006 N -m/rad
d 0,015 m | Uc, 0,006 N -m/rad
m 0,375 kg | uc, 0,004 N - m/rad
I 0,00135 kg-m? | u, 0,0015 N-m-s/rad
I, 0,018 kg-m? sy 0,0015 N-m-s/rad
I, 0,04 kg-m? | u 0,05 N-m-s/rad
I, 1,05x107% kg-m?

Las ecuaciones anteriores describen de forma general la ro-
tacion del sélido rigido que se implementa en el bloque central
de la Figura B.6. Desde el bloque SISTEMA DE PROPULSION
se reciben las fuerzas de empuje I';, pares de arrastre §; y ve-
locidades w4, unificadas, respectivamente, en las variables
Simulink®: T, Delta y Wm, de dimensién 4 x 1. Siguiendo el
procedimiento antes indicado, se obtienen las velocidades an-
gulares en SRB (p, g, r), unificadas en la variable Wb 3 X 1,
que se genera como salida del bloque SOLIDO RIGIDO. Nétese
c6mo para calcular los momentos de (B.8) se precisan los dngu-
los de Euler en (B.7). Estos dngulos son obtenidos a partir de
(B.10) y realimentados a la entrada del modelo que implementa
la dindmica del UAV.
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La variable Wb ingresa después en el bloque ESTIMADOR DE
ACTITUD, para poder modelar la sefial que serd medida por el
giréscopo de la IMU. Por otro lado, y dado que el cuatrirrotor
no puede desplazarse, el acelerémetro de la IMU solo detectara
la aceleracion de la gravedad g rotada desde SRG a SRB

a, cocy CoSy -5 |10
ay| = |=CpSy + S¢SaCy  CoCy + SpS9S8y  S4ce||0], (B.11)
a; S¢Sy + CpSeCy —SpCy + CpSoSy  CyCo 1

donde ¢4 = cos ¢, cy = cos b, ¢y, = cosy, s, = sing, sy = sinb,
sy = sing¢ se obtienen a partir de los resultados en (B.10). El
vector aceleracién se agrupa en la variable Simulink® Acel de
dimensién 3 X 1, que es otra de las salidas del bloque SOLIDO
RIGIDO. La ultima variable de salida de este bloque, yaw de
dimension 1 X 1, contiene el dngulo ¢ en (B.10), que serd el
captado por el potenciémetro situado en el eje Zg.

Apéndice B.2. Modelo del sistema de propulsion

El sistema de propulsion genera las fuerzas de empuje I;
y pares de arrastre ¢; que originan los momentos principales
(B.2), que obviamente dependen de la velocidad de rotacion w;
siendo i = 1, ...,4. Ademads, las rotaciones w; producen momen-
tos giroscépicos (B.4)-(B.5). En udltimo término, w; depende de
la senal de mando M; en el controlador electrénico de veloci-
dad del motor; sefial que a su vez depende de la distribucion
de las acciones de control (ug, ug, Uy, u;). Adicionalmente, to-
do esto se ve afectado por el nivel de carga de la bateria vy,
que durante el vuelo reduce su tension, lo que se simula en la
plataforma con la fuente de alimentacién regulable.

DINAMICA DE VELOCIDAD Y
PID MIX ToSIROToRE ESCALADO S OREN oa
L A
G pin 4" <
PI0_Mix
Gt o 51 =
/ TR
v_bat N
(a) Modelo del sistema de propulsion.
RUIDO FILTROS LIMITACIONES ESTIMADOR
T S el
> A (=0 g
RUBO FitTRo
AHRS
C; Wo [
W

AHRS

RUIDO_YAW FILTRO_YAW

(b) Modelo del sistema de estimacion.

Figura B.7: Modelos de los sistemas de propulsion y estimacion.

La Figura B.7(a) muestra el modelo Simulink® que re-
coge todos los aspectos anteriores. Sus etiquetas de entrada
u_roll,u_pitch, u_yawy u_z representan las acciones de con-
trol ug, ug, uy y u., respectivamente, que llegan agrupadas en
U_t desde el bloque SISTEMA DE CONTROL. Sus etiquetas de
salida T, Delta, Wm, representan vectores que agrupan las va-
riables I';—; 4, Tespectivamente.

...............

El primer subconjunto de bloques transforma las acciones
de control como tipo de dato single al tipo uintl6 con el que
trabaja la controladora de vuelo. Después, retenedores de orden
cero con un tiempo de muestra de 0,02 s simulan el tiempo de
actualizacién de los ESC que gobiernan los motores. Finalmen-
te, las acciones de control se distribuyen a cada motor M; segin
la funcién PID MIX (1)-(4). Estas expresiones tienen en cuenta
la ubicacion de los rotores sobre el SRB, los criterios de signo
adoptados para las rotaciones y el sentido de giro de las hélices.

En el siguiente subconjunto de bloques, saturadores
de sefial restringen las seflales de mando M; al rango
[1000, 2000] us, y después se convierte el dato al formato dou-
ble con el que se simulan las sefiales analdgicas del sistema
fisico. El comportamiento dindmico de los motores se aproxi-
ma por un sistema de primer orden con una constante de tiempo
de 7 = 0,05 s. Su identificacién se ha realizado empleando el
procedimiento propuesto en (Rico et al., 2015).

En el tercer subconjunto de bloques se realiza la transfor-
macion de la sefial M; en

(M, - 1000)

u; = 1000 k,’, (B12)

que representa la sefial de control efectiva en cada motor en
valores por unidad (pu). Ensayos experimentales sobre el UAV
demuestran que todos los rotores no son iguales, alcanzandose
desequilibrios de hasta un 20 %. Asi, los coeficientes de mino-
racion k; para cada motor son: k; = k, = 1,00; k3 = 0,80; y
k4 = 0,86. Estos modulan las curvas representativas de un rotor
tipo que se implementa en el siguiente bloque.

El dltimo subconjunto de bloques genera finalmente las va-
riables necesarias para enlazar con el movimiento del sélido
rigido. Se han realizado ensayos experimentales (Rico et al.,
2015) sobre el rotor que genera mayor fuerza de sustentacion,
con el fin de obtener datos de I';, J;, w;, para distintas accio-
nes u; y diferentes tensiones de alimentacidn vy, en los rangos
propios del sistema fisico, y cuyos resultados se muestran en la
Figura B.8. Para estos datos se ajustan curvas de regresién

Tiui, Voar) = 147 k2 (Voar) + 1 k1 (Vay), (B.13)
Si(tti, Voar) = U} ks> (Vpar) + Ui kgt (Voar), (B.14)
(’-)i(ui, Vbat) = U; kwl(vbat) + kmU(Vbat)s (BlS)

cuyos coeficientes se muestran en la Tabla B.3, y se incorporan
al modelo en tablas look-up de dos dimensiones.

Tabla B.3: Coeficientes en las curvas de regresion (B.13),(B.14),(B.15).
A 10V 11V 12V

k21,7796 1,2082 2,0105 2,0593
ke 09554 11,1179 1,5707 11,9021
ks 00238 0,0239 0,0318 0,0326
ks 0,0202 0,0227 0,0266 0,0298
ko, 14458 15924 17629 1921,5
ko 63,472 70,505 75907 84,729
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Figura B.8: Identificacion experimental del rotor que genera mayor empuje.

Apéndice B.3. Modelo del sistema de estimacion

Las ecuaciones del movimiento del cuerpo en el Apéndice
B.1 aportan los valores ‘reales’ de: la velocidad (p,q,r) y la
aceleracion (ay, ay, a;) en el SRB, y el dngulo de yaw i, que se
corresponden con las variables Simulink® Gyr 3x 1, Acel 3x 1
y yaw 1 X 1, respectivamente. Tal y como se refleja en la Figu-
ra B.7(b), a estas variables primero se les incorporan los ruidos
caracteristicos de cada tipo de sensor; la densidad de potencia
espectral de estos ruidos se ha obtenido experimentalmente.

Después se simulan los filtros de las medidas raw. Por un
lado, lIa IMU MPU 600 incorpora un filtrado digital de estruc-
tura desconocida en el que es posible seleccionar la frecuencia
de corte. En el modelo del benchmark se utiliza un filtro digi-
tal paso bajo de tercer orden y frecuencia de corte 20Hz para
giréscopo y acelerometro. Por otro lado, el filtro aplicado a las
medidas del potenciémetro consiste en un filtro de media movil
de longitud 8 que se implementa en la controladora de vuelo, y
que también se incluye en el modelo.

A continuacién, se modelan algunas limitaciones carac-
teristicas de los sensores y el sistema de adquisicién como: el
rango de medida mediante saturadores, la resolucién de los con-
versores analégico/digitales mediante cuantizadores, y el tiem-
po de actualizacién mediante retenedores.

Por dltimo, se incorpora el algoritmo de fusién sensorial
para estimar velocidades (p, g, r) y dngulos (¢, 8, y). Este es el
que realmente se implementa en el sistema de estimacion del
firmware de la controladora, y sigue la estrategia descrita en
(Rico-Azagra et al., 2016b, 2015).

Apéndice B.4. Verificacion del modelo

Se pretende ilustrar como el benchmark de simulacién res-
ponde a una propuesta realista. Para ello, la Figura B.9 muestra
las respuestas del modelo y del sistema real para cierto expe-
rimento con u, = 1500 us y vy, = 11 V. Puede comprobarse

cémo las variables principales del modelo: angulos, velocida-
des angulares y acciones de control, responden de forma simi-
lar al sistema real. Las diferencias entre las dos respuestas son
las esperables en todo modelo tedrico con respecto a un sistema
real.
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Figura B.9: Experimento de verificacién del modelo del sistema.





